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RESUME

Les gaps et overlaps, défauts provoques par le procédé de placement de fibres automatisé, ont un
effet peu connu sur les propriétés mécaniques des matériaux composites. La réponse a I’impact et
la tenue en compression du matériau sont susceptibles d’étre affectées par ces défauts. Ce
mémoire présente 1’étude de 1’effet de ces défauts sur les propriétés a I’impact (ASTM D7136),
en compression apres impact (ASTM D7137) et en open hole compression (ASTM D6484) d’un
laminé quasi-isotrope carbone/époxy (G40-800/5276-1). Les défauts étudiés sont « critiques » car
ils sont placés dans tous les plis de méme orientation du laminé et superposes les uns au dessus

des autres.

Dans un premier temps nous avons réalisé des tests de open hole compression sur des éprouvettes
contenant des défauts. 7 configurations de défauts, des gaps et des overlaps placées dans le sens de
la compression ou perpendiculairement a la compression, ont été comparées aux échantillons sans
défauts. Les résultats de ces tests, comparés a une modélisation analytique, montrent que les
défauts placés dans la direction de la compression ne provoquent pas de concentrations de
contraintes a 1’origine de la rupture des éprouvettes. L’effet des défauts sur la résistance en
compression du matériau est faible et prévisible. Les défauts placés a 90° par rapport au
chargement provoquent une plus forte réduction des propriétés en compression du matériau, due
a I’effet de fiber waviness. Cependant, des observations au microscope électronique ont montré
que le fiber waviness touche principalement les plis adjacents aux défauts (+/-45°) et non les plis
a 0°, porteurs de la plupart de la charge, ce qui explique que la diminution de résistance reste

relativement faible.

Nous avons ensuite réalisé des tests d’impact et de compression apres impact. En plus des
données directes des tests d’impact (force de contact de I’impacteur et énergie absorbée au cours
de I’impact), nous avons effectué des mesures a I’aide d’un scanner a ultrasons (C-scan) et des
observations au microscope électronique qui nous ont permis de déterminer les dommages
provoqués par I’impact sur le laminé. Dans un premier temps nous avons étudié les modes
d’endommagement du laminé en fonction de 1’énergie d’impact. Pour les plus faibles énergies
d’impact le laminé ne présente aucun dommage. Ensuite, lorsque 1’énergie augmente, des
fissurations de la matrice apparaissent suivies des délaminations, puis des premiere ruptures de

fibres. Le dommage s’étend alors dans les plis du laminé opposés au point d’impact. Pour des



énergies plus élevées, le matériau se dégrade beaucoup plus fortement et ne peut plus supporter

I’augmentation de la charge. Le dommage se propage alors a travers 1’épaisseur du laminé.

Enfin les résultats des tests d’impact et de compression aprés impact menés sur les échantillons
contenant des défauts montrent que les gaps et les overlaps ont un effet local sur le dommage

mais ne changent pas la réponse globale a I’impact de I’échantillon.
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ABSTRACT

The effect of automated fiber placement defects on composite material mechanical properties
needs to be characterized. Impact behavior and laminate compressive properties can be affected
by these defects. This study aims at characterizing the effect of AFP defects on impact (ASTM
D7136), compression after impact (ASTM D7137) and open hole compression properties (ASTM
D6484) of a quasi-isotropic carbon/epoxy laminate (G40-800/5276-1). The defects that we
studied were “critical” because they were located in every plies of same orientation and they were

stacked.

First, we performed open hole compression tests on coupons containing defects. 7 defect
configurations were studied with gaps and overlaps placed in the compression direction and
perpendicular to the compression direction. The results are compared with an analytical modeling
of defects and they reveal that if defects are placed along compression direction they do not cause
stress concentrations which lead to specimen failure. If defects are placed in plies which are
perpendicular to compression direction, fiber waviness leads to a more important reduction of
compressive strength. But electron microscope observations revealed that fiber waviness only
affect plies that are adjacent to defects (+/-45°) and do not affect 0° plies which carry most of the

load. It explains that compressive strength reduction is low even for 90° defects.

Then we performed impact and compression after impact tests. We studied the results of impact
tests (impactor contact force and impact absorbed energy) and we also performed ultrasonic
measures (C-scan) and electron microscope observations, it allowed us to characterize impact
damages. We first studied the effect of impact energy on laminate damage modes. For lower
impact energies there is no damage in the material. When the impact energy increases, matrix
cracking and délaminations appear, they are followed by the first fiber fractures. The damage
spreads in plies which are opposed to the impact point. For higher energies, material properties
are highly reduced and the laminate cannot support the load increase, the damage propagates

through the laminate thickness.

Finally impact and compression after impact tests performed on coupons containing defects
reveal that gaps and overlaps have a local effect on damage: defects do not affect coupons global
mechanical properties.
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INTRODUCTION

Ces derniéres années, 1’augmentation du colt des carburants et la prise de conscience de
I’importance de réduire les émissions de gaz a effet de serre ont poussé les industriels de
I’aéronautique a développer des solutions innovantes afin de réduire la consommation des avions

de ligne.

Les matériaux composites carbone/époxy sont légers et possédent d’excellentes propriétés
mécaniques. Leur utilisation sur des piéces structurelles permet de réduire significativement le
poids des appareils et ainsi de diminuer leur consommation de carburant. Cependant, les
techniques traditionnelles de fabrication de piéces en composites ne permettent pas d’obtenir a la
fois un haut niveau de répétabilité, des grandes performances mécaniques et la production de

piéces de géométrie complexe.

Le procédé de placement de fibres automatisé permet de répondre a ces 3 exigences, il intéresse
donc particulierement les grands avionneurs. Néanmoins, I’utilisation de ce procédé de
fabrication provogue la formation inévitable de défauts (gaps et overlaps) dans le matériau. Ces
défauts sont des irrégularités qui peuvent affaiblir les propriétés en compression du laminé car ils

perturbent 1’alignement des fibres.

Cette maitrise a consisté, par la réalisation de tests mécaniques, a déterminer I’effet de ces défauts
sur les propriétés mécaniques de composites carbone/époxy. Cette maitrise se place au sein d’un
projet plus vaste réalis¢é dans le cadre du Consortium de Recherche et d’Innovation en
Aérospatiale au Québec (CRIAQ) et réunissant I’Ecole Polytechnique de Montréal, le Conseil
National de Recherche du Canada (CNRC), I’université McGill, Bombardier Aéronautique et
Composite Atlantic. Le travail expérimental que nous avons réalisé est la premiére étape d’une
étude visant a effectuer une modélisation numérique du matériau contenant des défauts puis a

optimiser le design de piéces en composites fabriquées par le procédé de placement de fibres.

Nous avons realise des tests de compression open hole, des tests d’impact et des tests de
compression apres impact sur des échantillons vierges de défauts et sur des échantillons
contenant des défauts. Nous avons complété les résultats directs de ces tests par des observations
au microscope électronique des défauts et des dommages provoqués par les impacts ainsi que par

des mesures de I’endommagement a 1’aide d’un scanner a ultrasons. Enfin le développement de



modeles analytiques nous a permis de mieux comprendre I’effet des défauts sur le comportement

du matériau.

Ce mémoire s’articule en 3 parties. Dans un premier temps, a travers une analyse de la littérature,
nous introduisons le procéde de placement de fibres, les défauts de fabrication, les tests
mécaniques et les équations permettant de déterminer analytiquement les propriétés des
matériaux composites. Dans la deuxiéme partie nous développons la démarche expérimentale en
présentant les matériaux utilisés et les tests réalisés. La troisiéme et derniére partie est consacrée
aux résultats des différents tests, observations et modélisations réalisés. Nous y faisons la

synthése et ’analyse des différents résultats.



CHAPITRE1 ETUDE BIBLIOGRAPHIQUE

1.1 Le procédé de placement de fibres automatisé

Il existe différentes techniques pour fabriquer des matériaux composites. La plupart des méthodes
nécessitent un important travail manuel. Le hand lay-up consiste, par exemple, a fabriquer le
matériau en déposant a la main les renforts sur un moule, les fibres sont ensuite enduites de
résine. Enfin, I’application d’un sac a vide ou le placement de la piéce dans un autoclave
(chambre hermétique appliquant une haute pression sur le matériau) permettent de drainer la
résine excédentaire, d’obtenir un niveau suffisant de compaction du matériau (taux de fibres du
composite) et d’assurer la polymérisation de la résine. Cette technique donne des résultats
intéressants mais dépend fortement de la qualité du travail effectué par 1I’opérateur qui réalise la
fabrication. Dans des domaines, comme 1’aéronautique, ou la qualité de certaines piéces doit étre

assurée on ne peut pas utiliser ces techniques, la qualité des piéces produites étant trop aléatoires.

Figure 1-1: Fabrication par hand lay-up (photo de : http://www.petergfk.com/en/technology/)

D’autres procédés sont automatisés et permettent donc une meilleure répétabilité au niveau de la
fabrication. Mais les procédés sont souvent limités a certaines géométries. L’enroulement
filamentaire consiste, par exemple, a enrouler des fibres autour d’un moule placé sur un mandrin
(une poutre tournante). Les fibres peuvent avoir été trempées dans un bain de résine avant
I’application sur le moule ou elles peuvent étre placées a sec, la résine étant ajoutée par un
procédé d’infusion. La piece est finalement placée en autoclave. Cette technique permet d’obtenir

des pieces de trés bonne qualité mais elle est limitée aux pieces de forme convexe, les fibres ne


http://www.petergfk.com/en/technology/

pouvant pas étre appliquées dans les parties concaves d’un moule. Ce procédé est treés utilisé pour

la fabrication de piéces cylindriques.

Figure 1-2: Exemple de fabrication par enroulement filamentaire (photo de:

http://www.qgilgwang.com/english/frp/grp01.html)

L’avantage de la technique de placement de fibres est de permettre la fabrication de piéces de

géométrie complexe avec un tres bon niveau de qualité et une grande repétabilité.

1.1.1 Le préimprégné

Le préimprégneé est un mélange de fibres et de résine thermodurcissable non polymeérisée, il se
présente généralement sous forme de bandes. Ce mélange doit étre maintenu a basse température
avant son application, soit manuelle, soit par un robot. Une basse température de stockage permet
d’éviter la polymérisation de la résine. Le préimprégné est déposé couche par couche selon la
séquence d’empilement que I’on souhaite obtenir. Ensuite, un traitement dans un four ou un
autoclave permet d’obtenir la polymérisation de la résine. La technique de placement de fibres
utilise des rubans de préimprégné carbone/époxy dans lesquels les fibres de carbone sont

orientées dans la direction du ruban (Figure 1-3).


http://www.gilgwang.com/english/frp/grp01.html

Figure 1-3 : Ruban de préimprégné carbone/époxy de 1/8°’ de largeur

1.1.2 Le procédé de placement de fibres automatise

Le procédé de placement de fibres a été développé a la fin des années 70 pour résoudre les
limitations liées a la méthode d’enroulement filamentaire. 1l y avait en 2006, a travers le monde,
une trentaine de machines de placement de fibres utilisées dans I’industrie [1]. Ces machines

fabriquent principalement des composites de haute performance en fibres de carbone.

Le placement de fibre consiste a appliquer des rubans de préimprégné sur un moule a 1’aide d’une
téte robotisée (voir Figure 1-4). Ces rubans sont généralement d’une largeur de 1/8°°, 1/4°°, ou
1/2*" et la téte robotisée permet, selon les machines, de placer simultanément jusqu’a 32 rubans
[1]. Une fois que les différentes couches de préimprégné ont été appliquées la piéce est mise sous
vide en sac puis placée dans un autoclave pour terminer la polymérisation de la résine et obtenir

un taux de compaction suffisant pour le laminé.

Cette technique de fabrication présente de nombreux avantages: les rubans de préimprégné
peuvent étre coupés et redéposés a n’importe quelle étape de la fabrication, le contrdle de 1’angle
d’orientation des fibres est trés précis et surtout le placement de fibres permet une trés grande
répétabilite [2].

L’utilisation d’une téte robotisée permet de déposer les fibres sur des moules de formes variees et

donc de réaliser des pieces de géométrie complexe.

Les bobines de préimprégné sont stockées dans un compartiment de la machine, les rubans de

préimprégné sont acheminés jusqu’a la téte de placement par un systeme de rouleaux qui servent



a les tendre. Le préimprégné est ensuite chauffé pour lui donner des propriétés adhésives afin
qu’il colle bien au moule ou sur les fibres sur lesquelles il est déposé. Puis un rouleau de
compaction vient appliquer les rubans sur la surface de dépot. Des capteurs de force sont utilisés
pour Vvérifier que le rouleau de compaction applique une force suffisante sur le matériau. Cette
pression permet d’éviter que des gaps et des bulles d’air restent piégés sous le ruban [2] (voir
Figure 1-5). La téte de placement de fibres est aussi équipée d’outils permettant de découper les

rubans de préimprégné.

Figure 1-4 : Machine de placement de fibres utilisée pour fabriquer les matériaux du projet, plan

sur la téte de placement de fibres et vue d’ensemble

Ruban de

«—  Préimprégné

Rouleau de
compaction

Bobine de stockage
du préimprégné

Rouleaux
guides

Surface de

dépot
/

Figure 1-5 : Schéma du mécanisme de placement de fibres



1.1.3 Les limitations de la technique de placement de fibres

1.1.3.1 Probleme de plane¢ité

Les machines de placement de fibres permettent de placer les rubans de préimprégné le long de
trajectoires courbées. Cependant lorsque le rayon de courbure est trop faible le ruban a tendance a
former des ondulations [3]. Il faut donc que tous les rubans déposeés par la machine respectent un

rayon de courbure minimum afin de garder la surface fabriquée bien plane.

1.1.3.2 Probleme de gaps et d’overlaps

La formation des défauts de type gaps et overlaps est un probléme inévitable lié au procédé de
placement de fibres automatisé. Lorsque 1’extrémité des rubans de préimprégné doit étre coupée
pour épouser une courbe, on appelle cela le tow drop, il apparait forcément une discontinuité
entre les rubans car les rubans sont coupés perpendiculairement aux fibres (Figure 1-6). Il y a
différentes facons de couper les rubans : soit le ruban est coupé avant d’atteindre la courbe, il
peut étre coupé apres la courbe ou il peut étre coupé apres avoir partiellement dépassé la courbe

que I’on veut suivre [4].

Boundary curve Boundary curve Boundary curve
/ / 1 //
(a) 0% coverage (b) 50% coverage (c) 100% coverage

Figure 1-6: Différentes méthodes de découpe de rubans pour suivre une courbe [4]

Selon la maniere dont est coupé le ruban il y a apparition de gaps (Figure 1-6 (a)), des zones
riches en résines et pauvres en fibres, ou apparition d’overlaps (Figure 1-6 (c)), des zones ou le

ruban se superpose sur un autre pli formant un épaississement.

La présence de gaps provoque un affaiblissement du matériau car les gaps forment des zones
pauvres en fibres qui sont donc des zones dans lesquelles le renforcement est faible. A I’inverse
les overlaps forment des zones riches en fibres au niveau desquelles les couches de préimprégné

déposées ne sont plus planes (Figure 1-7).



Figure 1-7: Plaque de laminé contenant des overlaps [5]

Gaps et overlaps sont a I’origine de deux problémes. Tout d’abord ils provoquent une
dissymétrie au niveau du laminé, cette dissymétrie est due au fait que la partie inférieure du
laminé est déposee sur une surface parfaitement plane alors que la partie extérieure est libre au
moment de la fabrication (Figure 1-8). Ainsi la partie inférieure du matériau est plane et la partie
supérieure présente des irrégularités provoquées par les défauts. Ces defauts provoquent la
formation d’angles marqués au niveau des fibres, ces angles diminuent la résistance du matériau
en compression car ils favorisent le microflambage (flambage dans le matériau au niveau des
fibres) [6].

zone de non-linéarité

overlap des fibres
ruban a 90°
a T~

A o
ruban a 0 N . e

Figure 1-8: Exemple de laminé [0/90/0/90/0] contenant un overlap provoquant une dissymétrie et

un pli dans une couche a 0°

Les gaps et overlaps peuvent apparaitre de maniere aléatoire au moment de la fabrication, par
exemple si un ruban de préimprégné casse au moment ou il est déposé. Mais ces défauts sont
souvent directement liés a la géométrie que I’on veut donner au laminé. Par exemple dans le cas

d’un fuselage d’avion que I’on voudrait fabriquer par placement de fibres, la réduction du



diamétre du fuselage au niveau du nez de I’avion nécessite la réduction de la quantité¢ de
préimprégné déposé afin de conserver 1’épaisseur du matériau, cela impose donc d’effectuer des

tow drop et provoque la formation de gaps et d’overlaps.

1.1.3.3 Probléme de tow twist

Un autre défaut est la formation de tow twist, qui apparait lorsque un ruban de préimprégné se
retourne accidentellement ce qui crée un pli au niveau du retournement. Ce type de défaut est trés

peu décrit et étudié dans la littérature.

——— =
= = ———

Figure 1-9: Schéma d’un tow twist sur un ruban de préimprégné
1.2 Comportement a Pimpact des matériaux composites

1.2.1 Les tests d’impact a basse vitesse

Dans 1’aéronautique, les matériaux tels que ceux du fuselage peuvent étre soumis a de nombreux
impacts avec des objets de poids, taille, vitesse et rigidité variables. Les tests statiques ne
suffisent pas a reproduire les conditions et les dommages provoqués par un impact. Les tests
d’impact permettent d’étudier la résistance a I’impact du matériau. La résistance a I’impact

désigne la capacité du matériau a absorber et a dissiper 1’énergie au cours d’un impact [7].

Il existe trois principaux tests d’impact a basse vitesse. Les tests de Charpy et Izod consistent a
laisser tomber un marteau accroché a un pendule sur le matériau et a regarder a quelle hauteur il
remonte de manicre a déterminer 1’énergie qui a été absorbée au cours de I’impact. Dans le cas du
test de Charpy, ’échantillon est simplement posé contre une surface a ses deux extrémités alors
que dans le cas du test d’Izod, I’échantillon est maintenu a une extrémité par une machoire (voir

Figure 1-10).
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Figure 1-10: Schéma des tests de Charpy (a) et I1zod (b) [7]

Le dernier test, celui que nous utilisons dans ce projet, est le test a poids tombant qui consiste a
laisser tomber en chute libre un poids sur le matériau. L’énergie d’impact est déterminée a partir

d’une cellule de charge placée au niveau de I’impacteur.

1.2.2 Méthodes d’observation des échantillons impactés

Apres le test on peut effectuer une analyse visuelle de 1’échantillon endommagg, a I’ceil nu ou a
I’aide d’un microscope électronique (Figure 1-11), et par des méthodes plus poussees qui

permettent de sonder I’intérieur du matériau.

Figure 1-11: Observation du phénomene de microflambage au microscope électronique a

balayage [8]
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A I’ceeil nu on peut identifier I’endommagement des couches externes du matériau, comme sur la

Figure 1-12, on peut observer [9] :

un simple enfoncement de la surface

une rupture transverse de la matrice (Figure 1-13)

une rupture transverse de la matrice combinée a des délaminations (décollement entre

deux plis)

la rupture des fibres

La méthode d’analyse non destructive la plus utilisée est 1’observation du dommage par C-scan.

L’analyse au C-scan consiste a envoyer des ondes ultrason sur 1’échantillon et a analyser 1’onde

réfléchie par le matériau. La réponse est influencée par I’endommagement de la matrice et on

peut ainsi visualiser les phénomeénes de délamination et de rupture transverse de la matrice.

Externally -,
Visible y / 3
Damage 7\ s {
Types
Dent/Depression Splits/Cracks Combined Spiits/ Combined Large Cracks
Delamination (common with Fiber Breakage,
for tape surface plies) Indentation/Puncture
Internal f. "“. ;;
Damage 5 7 s
Types =
NDI NDI

Indications
Delamination

Indications:
Splits/Cracks

Figure 1-12: Schéma des différents dommages observables suite a un test d’impact [9]

Les méthodes destructives consistent souvent a couper le matériau dans le sens de la largeur afin

de pouvoir observer le matériau par la tranche. L’utilisation d’un microscope électronique permet

de visualiser précisément les détails de la rupture. En effet, les grossissements de ce type

d’appareils nous permettent de voir distinctement jusqu’a 1’échelle des fibres.
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Pour déterminer les dimensions des délaminations, Wu [10] a effectué des mesures au C-scan et
des observations de la tranche du matériau. Il constate que les résultats obtenus par les deux
méthodes différent : I’observation au microscope donne des délaminations en moyenne 20% plus
¢levées. D’aprés les auteurs de D’article cette différence est due au fait que la découpe de
I’échantillon a 1’aide d’une scie circulaire provoque l’agrandissement des délaminations. Le

scanner a ultrason parait donc une méthode plus précise pour étudier les délaminations.

1.2.3 Dommages résultant du test d’impact

Un matériau dont les deux faces sont libres est sujet a un couplage de deux types de déformations
au cours de I’impact : une indentation de type Hertz [11] et un mouvement de flexion qui vont
provoquer des dommages [12]. Différents travaux montrent I’existence d’une énergie seuil en
dessous de laquelle il n’y a pas de dommage visible [13-15]. Au-dela de cette énergie seuil des
fissurations transverses de la matrice et des délaminations apparaissent. Lorsque 1’énergie

d’impact augmente encore, on observe des ruptures de fibres (voir Figure 1-16).

Les ruptures transverses de la matrice sont les premiers dommages a apparaitre [16], elles
peuvent provenir de deux types de contraintes : elles sont soit liées a un cisaillement de la matrice
soit a des contraintes en tension [17]. Le cisaillement de la matrice provoque une rupture
transversale par rapport a la surface des plis tandis que les efforts de tension provoquent une
rupture perpendiculaire a la surface du pli. Généralement les ruptures en cisaillement naissent au
niveau de la surface d’impact alors que les ruptures en tension sont plutot présentes dans le cas de

laminés fins dans les plis opposés au point d’impact (voir Figure 1-13).

D,
E 4.
(a)

®
E

Figure 1-13: Schéma de la rupture transverse de la matrice sur un pli, a) par cisaillement, b) en
tension [17]



13

Les premiéres délaminations apparaissent a des énergies d’impact plus élevées, elles naissent au
niveau des ruptures transverses de la matrice [18]. Les délaminations, un décollement des plis les
uns par rapport aux autres, sont provoquées par les contraintes interlaminaires. L’aire des zones
délaminées augmente avec 1’énergie d’impact, ces zones forment aussi une sorte de cone dont le
sommet est le point d’impact [16, 17, 19] (voir Figure 1-14 et Figure 1-16). La forme conique est
due a la distribution des contraintes a I’intérieur du laminé. Lorsque I’énergie augmente encore et
que I’on se rapproche de la perforation du matériau, la taille des délaminations a tendance a
diminuer [20].

0° _ .
|
o | |
i ! |
I i !V
/ first ! second !rd fourth | fifth sixth | seventh eigth [ ninth
I
Impact centre Interfaces 10 mm

Figure 1-14: Exemple de délaminations observées sur les interfaces entre les couches d’un laminé

impacté, observé par C-scan [21]

Impact délamination
/ / /
/ / /
// /7 /
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Figure 1-15: Schéma de la forme des délaminations par rapport au pli inferieur

Les délaminations ont généralement une forme de « cacahuete » (Figure 1-15) dont la direction
principale est la direction des fibres du pli inferieur [10, 22]. Les délaminations peuvent provenir
de deux types d’efforts : soit les plis sont en flexion ce qui provoque un développement stable de

la fissure, soit les plis sont en cisaillement ce qui provoque une progression instable des
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délaminations [23]. Enfin Wu [10] trouve expérimentalement que, pour un laminé
multidirectionnel, les délaminations ne se forment qu’entre des plis dont les fibres ont des

orientations différentes.
Initiation

« Ply Cracking

« Delamination

U

Propagation
« Extent of
Delamination

Penetration

« Fiber Breakage

Figure 1-16: Schéma des étapes de la formation des dommages au cours de I’impact [18]

1.2.4 Les dommages de type BVID

Un type d’impact intéresse particuliérement les avionneurs : le Barely Visible Impact Damage
(BVID). Ce type d’impact est critique car il ne provoque pas un endommagement du matériau
visible a I’ceil nu. Un tel impact sur un avion peut entrainer une fragilisation invisible de la
structure du matériau et provoquer la rupture en fonctionnement de celui-ci [12]. Dans le standard
de procédures d’Airbus, il est considéré que I’'impact est de type BVID si I’indentation
permanente provoquee par I’impact est inférieure a 0.3mm. Reis a trouvé que pour des composite
carbone/epoxy de 24 plis 'impact était de type BVID si I’énergie d’impact était inférieure a 20J
[14].

Il est important de connaitre 1’effet des BVID afin de pouvoir éviter la rupture en fonctionnement
des matériaux impactés. Les tests de compression aprés impact sont un bon moyen d’étudier

I’effet des BVID sur les propriétés mécaniques des matériaux [24].
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1.3 Compression apres impact d’un laminé

L’objectif des tests de compression aprés impact (CAl) est d’évaluer la tolérance au dommage du
matériau. Dans un premier temps, 1’analyse du test d’impact a permis de mettre en évidence
I’endommagement du matériau suite a I’impact. Dans un deuxiéme temps le test de compression
permet de connaitre 1’effet de I’impact sur les propriétés mécaniques en compression du

matériau.

1.3.1 Modes de rupture

Au cours de la compression, les délaminations provoquées par 1’impact se propagent
perpendiculairement au chargement [14, 19, 25] (voir Figure 1-17). Cette augmentation des

délaminations est provoquée par un microflambage des fibres de plis a 0° [26].

Zone délaminée 1
W D
N_ J
Echantillon impacté Echantillon en CAI

Figure 1-17: Schéma des zones délaminées apres le test d’impact et aprés le test de compression
aprés impact
La rupture finale des échantillons est généralement provoquée par un flambage local des plis qui

est favorisé par I’endommagement du matériau [19, 25]. En effet, la contrainte ultime en

compression diminue avec I’augmentation de 1’aire des délaminations.

Ishikawa [27] et De Freitas [19] observent deux modes de flambage local conduisant a la ruine
de I’échantillon. Soit toutes les couches du laminé flambent localement du méme cdété, soit une

partie des couches flambe d’un c6té de la plaque et 1’autre partie flambe de 1’autre c6té (Figure
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1-18). D’aprés De Freitas [19] le mode de flambage dépend de I’énergie d’impact. Pour une
faible énergie d’impact, on observe un flambage du type A et pour une énergie plus élevée un
flambage du type B. Les impacts d’énergie élevée provoquent une indentation résiduelle de
I’échantillon et un désalignement des fibres ce qui induit un flambage des deux faces de

I’échantillon dans la direction de I’impact (mode B).

@compression ﬂcompression

Surface Surface
impactée impactée
mode A, faible mode B, énergie
énergie d’impact d’impact élevée

Figure 1-18: Différents modes de rupture des échantillons lors d’un test de compression apres

impact, le matériau est vu dans son épaisseur

Généralement la différence de contrainte ultime entre un laminé impacté et un laminé sans
dommage est assez importante. Par exemple, pour un laminé quasi isotropique de 16 plis et un
impact de 5J, Sanchez-Saez [28] trouve une réduction de 30% de la contrainte ultime par rapport
a un échantillon non impacté. De méme pour des laminées de 16 plis impactés a 7J, Soutis trouve

des réductions pouvant aller jusqu’a 60% [26].

1.3.2 Flambage des échantillons en compression

Des matériaux fins soumis a une contrainte de compression présentent un risque de flambage

global a des contraintes inférieures a la contrainte a la rupture. Les tests de compression apres
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impact sont souvent équipés d’un systeme de fixation permettant de limiter ce flambage. Par
exemple, pour la norme ASTM D7137 de compression apres impact [29], des glissieres
permettent de retarder le flambage global de 1’échantillon (voir Figure 2-12, p38). Les normes
recommandent aussi une épaisseur minimale du matériau afin d’éviter un flambage prématuré
[26, 29], la norme ASTM D7137 recommande par exemple une épaisseur minimale de 4mm pour
éviter le flambage.

Cependant les matériaux utilisés pour les structures aéronautiques peuvent étre parfois tres fins
(moins de 2mm) [25] et les tests habituels ne permettent pas d’éviter le flambage a des

contraintes inférieures a la contrainte a la rupture.

Pour des laminés plus fins que ceux recommandes par la norme, Sanchez-Saez [25] propose un
systeme anti-flambage qui permet d’éviter un flambage global de 1’échantillon (Figure 1-19). Le
systtme anti flambage consiste a utiliser des machoires qui laissent une zone libre de
I’échantillon plus réduite que le systéme de fixation classique (environ 2’°x2’”). En diminuant la
zone libre de 1’échantillon on augmente la force critique provoquant un flambage. Les auteurs de
I’article montrent par une simulation en éléments finis que I’utilisation du systéme anti-flambage
provoque une variation des contraintes faible de 2 a 4% par rapport au systeme de fixation

classique.

Une autre technique développée par Liu et al [30], consiste a équiper les échantillons fins de
talons qui les recouvrent pratiquement sur toute leur longueur, a I’exception de la zone
endommagée. Cependant de nombreux échantillons testés dans cette configuration rompent par

crushing (rupture de 1’éprouvette au niveau du systéme de fixation).
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Figure 1-19: Systéme de fixation des échantillons permettant d’éviter un flambage global de
1’échantillon [25]

1.4 Compression d’un matériau composite percé d’un trou

Le test de open hole compression consiste a mettre en compression une éprouvette percée d’un
trou. Il est décrit dans la norme ASTM D6484 [31].

VYVVYVYVYVYVYVYVYVYVVYVVVVVY

zone de @\
délamination —~ rupture

EEEEEEEEEEEEEEEEEE

Figure 1-20: Schéma du mode de la rupture d’un composite percé d’un trou en compression

Comme nous avons pu le voir précédemment, les matériaux composites sont susceptibles de subir
des dommages lors de leur utilisation. Le test de open hole compression a été développé pour
reproduire un dommage dans le matériau a I’aide d’un trou, il peut aussi étre utilisé pour simuler
I’effets des trous percés pour effectuer un rivetage [32]. La présence d’un trou permet de créer
des concentrations de contraintes autour du trou; ces concentrations de contraintes initient la

rupture du matériau au niveau du bord du trou et de limitent ainsi les effets de bord indésirables
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tels que le crushing. Le test D6484 a été adopté par I’ASTM en 2000 a partir d’un test développé
par Boeing. Le test de compression open hole a tendance a étre préféré au test de compression
apres impact car le trou a des effets similaires au dommage provoqué par I’impact et il présente

I’avantage d’étre moins couteux et plus facile a mettre en ceuvre que la compression aprés impact

[33].

Soutis a mené une étude pour déterminer le mécanisme de la rupture en compression des
composites percés d’un trou [8]. Pour cela il a effectué des radiographies aux rayons X et des
observations au microscope ¢€lectronique d’éprouvettes endommagées a différents stades de la
compression. Les résultats montrent qu’a environ 75% de la charge ultime, des fissures
longitudinales apparaissent dans les plis & 0° en haut et en bas des trous, cependant ces fissures ne
provoquent pas de fragilisation significative du matériau (voir Figure 1-21). Entre 75% et 80% du
chargement ultime du microflambage apparait dans les plis a 0° a gauche et a droite des trous

(voir Figure 1-11), il est accompagné de fissuration de la matrice et de délaminations.

Figure 1-21: Observation de I’endommagement d’un trou sur une éprouvette en compression a

I’aide d’une radiographie aux rayons X [8]

D’aprés Soutis [34], le microflambage est le dommage a 1’origine de la rupture compléte du
matériau. Dans le cas d’un trou sous compression, le microflambage nait sur les bords du trou et
se propage 2 a 3mm avant la ruine compléte du matériau. Le microflambage provoque une
rotation des fibres, il se propage selon un angle B, sur une longueur de fibres w, avec une
inclinaison ¢ (voir Figure 1-22). Pour un laminé unidirectionnel T800/924C, Soutis trouve 3 =

15° et w = 50-60um [8].
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Les observations de Suemasu [33] au niveau du trou montrent que lorsque I’interface entre les
plis est renforcée, le microflambage s’accompagne de délaminations au niveau des plis a 0° qui
se propagent jusqu’a atteindre un seuil critique qui provoque la rupture finale de I’éprouvette. En
revanche, lorsque la résistance de I’interface est plus faible la rupture se produit de maniére

brutale sans que des dommages ne soient observables au niveau du trou, avant la rupture.

Ooo
N
\
\
\
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Hole /’
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Kink band
Figure 1-22: Schéma du microflambage des fibres [34]

1.5 Effet des defauts provoqués par le procédé de placement de

fibres sur le comportement d’un laminé

Minguet et al. [6] ont effectué des tests de compression sur des éprouvettes en laminé
carbone/epoxy. Les défauts ont été fabriqués en décalant une bande de préimprégné de la moitié
de sa largeur de maniére a créer a la fois un gap et un overlap de méme largeur, ces défauts sont
placés dans les plis a 90°, les auteurs ont fait varier la longueur des défauts. Les résultats
montrent une réduction de la résistance en compression liée a la présence de défauts mais la
dimension des défauts n’influe pas significativement sur la diminution de résistance du matériau.
La réduction de la contrainte ultime est provoquée par le fait que les fibres a 0° ne se situent plus
toutes dans le méme plan a cause des gaps et des overlaps présents dans les plis a 90° (« fiber
waviness »). Ces discontinuités dans les plis qui supportent la majorité de la charge initient la

rupture en compression du materiau.

Ces ondulations dans les plis a 0° sont aussi identifiées par Croft et al. [35], elles sont a 1’origine

des variations relativement importantes de la résistance en compression du matériau. A I’inverse
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les défauts liés au placement de fibres provoquent peu de variations de la contrainte ultime dans

les laminés unidirectionnels car la géométrie des plis porteurs de la charge n’est pas affectée.

1.6 Calcul analytique des propriétés d’un laminé

Les propriétés d’un laminé peuvent étre calculées de maniére analytique a partir des propriétés du
pli. Dans cette partie nous développons les équations classiques de comportement d’un matériau
composite. Ces équations seront reprises dans la partie 3 du mémoire pour prendre en compte
I’effet des défauts de type gap ou overlap sur le comportement d’un matériau composite. Les

équations développées dans cette partie sont issues de [36] et [7].
1.6.1 Comportement du matériau

1.6.1.1 Lois de comportement d’un matériau orthotrope

Un pli d’un laminé est un matériau orthotrope : Ses propriétés présentent deux directions

principales, la direction des fibres et la direction perpendiculaire aux fibres.

1 fibres
A X /

Figure 1-23: Directions principales dans un lamina

Les directions principales sont celles présentées sur la Figure 1-23. La direction 1 est celle des
fibres et la direction 2 est perpendiculaire aux fibres. Les directions x et y sont tournées d’un
angle 6 par rapport aux directions 1 et 2. La loi de comportement du matériau s’exprime de la

maniére suivante :

s, |=[q]| (3.1)
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Ou [Q] est la matrice de rigidité. o;, o, et 7, sont les contraintes respectivement dans les
directions 1 et 2 et en cisaillement. &, ¢,, et y;, sont les déformations dans les directions 1 et 2 et

en cisaillement. La matrice [Q] s’exprime de la maniére suivante :

- -1

E PR
El El
Ql-|-2 = o 32)
El E2
L GlZ_

Ou E, et E, sont les modules d’Young dans les directions 1 et 2, vy, est le coefficient de poisson

dans le direction 1 et G, est le module de cisaillement. Pour passer du repéere (1,2) au repere (X,y)
on utilise la matrice [T] suivante :

cos’(0) sin”(0) —2sin(6)cos(6)
[T]=| sin®(0) cos’(0) 2sin(6)cos(6) (3.3)
sin(@)cos(6) —sin(@)cos(8) cos?(8)-sin(0)

Les contraintes dans le repere (x,y) s’expriment alors :

O-x O—l
o, |= [T ] o, (3.4)
Txy z-12

On en déduit la matrice de rigidité [Q] dans le repére (x,y) :

Q=TI (3.5)
1.6.1.2 Calcul des matrices A, Bet D

Pour un laming, le calcul du comportement se fonde sur les hypotheses suivantes [7] :

I’épaisseur du matériau est faible par rapport a sa largeur et sa longueur

le lien entre les plis est parfait

la distribution des déformations a travers 1’épaisseur est linéaire

tous les plis sont macroscopiquement homogeénes et se comportent de maniére linéaire.
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Les déformations selon les directions (X,y), &x, &y et yxy, dans le plan du stratifié a la hauteur z par

rapport au plan médian du stratifié (voir Figure 1-24) peuvent donc s’écrire de la maniére

suivante :
0
gX gX X
g, |=| & |+2|k, (3.6)
0
gxy }/xy Xy

OU &, &) et y2 sont les déformations du plan median, ky et ky sont les courbures de flexion du

stratifié et kyy est la courbure de torsion du matériau.

! N

\ i+1°™ pl plan médian

Figure 1-24: Schéma du plan médian d’un laminé

On définit les contraintes résultantes dans le repére (X,y), pour un matériau d’épaisseur h :

NX h/2 O_X
N, |= [ |0, |dz (3.7)
-h/2
N,, Ty
ainsi que le moment résultant :
MX hi/2 GX
M, |= I o, [zdz (3.8)
Mxy —h/2 Txy

Que I’on peut relier aux déformations et aux courbures du matériau par les matrices 3x3 [A], [B]

et [D]:



v {[A] [B]
8] [D]

j/xy
kx
k
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(3.9)

Les matrices [A], [B] et [D] se calculent a partir de la rigidité [6,] de chacun des plis i, dans le

repére (x,y) avec z; la distance du pli i+1 au plan médian du matériau (voir Figure 1-24) et N le

nombre de plis :

Il est & noter que pour un laminé symétrique [B] = 0.

1.6.1.3 Calcul de la force de flambage

Fx
Cx

A

Ly

Lx

A\ 4

C
x 1FX

Figure 1-25: Schéma d’une éprouvette en compression

(3.10)
(3.11)

(3.12)
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Un matériau en compression est sujet au flambage. Ce probleme nous intéresse particulierement
si I’on veut déterminer la mode de rupture d’un laminé fin mis en compression comme cela est le
cas lors du test de compression apres impact. Ce calcul est détaillé dans Mechanics of composite
structures [36] (part 4.3 : Buckling of Rectangular Plates). Si I’on considére la compression
d’une plaque de dimensions L,xL, soumise a une force F, (voir Figure 1-25) il faut tout d’abord

calculer la valeur propre du mode de flambage Ac;:

a4 a4 a,q,
D11 411+D22%+2(D11+2D66) 325
Ay = x y - x (3.13)
a
inﬁ—FNyiz5
L L

Ou Dy, Dy, et Dgs sont les coefficients diagonaux de [D], Ny et Ny sont les forces de compression,
par unité de longueur appliquées sur les parois du laminé. Les «; sont des coefficients donnés qui
dépendent des conditions limites appliquées sur les c6tés de la plague. Dans le cas d’un
chargement en compression simple appliqué selon I’axe X, une contrainte nulle (N, = 0) est

appliquée sur les parois latérales dans la direction y. On en déduit la force critique de flambage :

4 2
L
F, =N, AL, =| Dy + Do, {%} +2(D,, + 2Dy ), %] - (3.14)
y y CZ4 I—x
L
a)

— S,

Figure 1-26: Schéma du flambage d’une tige selon les conditions limites, a) faces latérales

encastrées, b) faces latérales libres de rotation

Les coefficients o; dependent des conditions limites de la plaque en compression, le flambage ne
se produit pas aux mémes contraintes et la déformée produite par le flambage varie selon les
conditions limites (voir Figure 1-26). Les valeurs des a; sont récapitulées dans les tableaux 1.1 et
1.2.
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Tableau 1.1 : Valeurs des coefficients a; et a4 €n fonction des conditions limites sur les faces Cy

) , Faces maintenues mais
Faces libres Faces encastrées . )
libres de pivoter
o 0 1.57 T
oy 0 1.5n (1.51—2) °

Tableau 1.2 : Valeurs des coefficients a3 et as en fonction des conditions limites sur les faces Cy

Faces maintenues mais

Faces libres Faces encastrées i .
libres de pivoter
03 0 1.57 o
as 0 1.57 (1.57—2) n°

Le calcul de la force de flambage nous sera utile par la suite pour déterminer le mode de rupture

du matériau apreés les tests de compression apreés impact.
1.6.2 Comportement du matériau a la rupture

1.6.2.1 Critére de rupture de Azzi-Tsai-Hill

Le calcul de la contrainte a la rupture détaillé dans cette partie nous permettra de comparer les
résultats des tests expérimentaux effectués dans le cadre de cette étude a un résultat théorique

fondé sur les valeurs données par les fabricants des matériaux utilisés.

Le critére de rupture de Azzi-Tsai-Hill est un critere de rupture quadratique dérivé du critere de

Von Mises pour les matériaux isotropes [7].La rupture est atteinte dans un pli lorsque 1’équation

2 2 2
G| %2 | 19% | T2 | 4 (3.15)
Oy Oy O-lzu T1u

Ou oy, 0, €t 13, sont les contraintes et le cisaillement dans les directions principales du laminé

suivante est vérifiée :

(1,2) et oy, 0sy €t 71y, SONt les contraintes ultimes et le cisaillement a la rupture dans ces deux
directions. Les contraintes ultimes prennent des valeurs qui dépendent du sens de la

compression :



27

2 2 2
- Sic,>0eta,>0: || 22| 0%y B | g (3.16)
SLt STt SLt SLTs
2 2 2
- Sig<0Oeto,>0: ST [ B S R L | (3.17)
SLc STt SLc SLTs
2 2 2
- Sio>0et,<0: ﬂj {& /N (0 (318)
SLt STC SLt SLTS
2 2 2
- Sim<Oeta<0: &] {&j _ﬂ[_] i (319)
SLc STc SLc SLTs

Ou Si; et Sc sont les contraintes ultimes respectivement en tension et en compression dans la
direction longitudinale (direction des fibres), St et St¢ sont les contraintes ultimes respectivement
en tension et en compression dans la direction transverse (direction perpendiculaire aux fibres) et

SiTs est la contrainte ultime en cisaillement.

Le calcul des contraintes dans les directions principales du pli i s’effectue grace a la connaissance
des contraintes dans les directions (X,y) du laminé par 1’équation suivante, inverse de I’équation
(1.4):
O, (o
o, |=[T]"] o, (3.20)
Ty Ty
Les contraintes dans les directions (x,y) du pli i sont déterminées a partir des déformations

calculées par I’équation suivante :

(o &

0'; Z[G.J 5; (3.21)
Ty Vxy

Ou &, & et yy proviennent des deformations du plan median (equation (1.6)) elles-mémes

calculées par I’équation (1.9) de comportement du laminé.
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1.6.2.2 Rupture d’un laminé en compression open hole

La présence d’un trou sur une €prouvette en compression provoque des concentrations de
contraintes qui vont accélérer la rupture du matériau a proximité du trou. La rupture se produit
généralement sur le c6té du trou. Whitney et Nuismer [37] ont développé deux criteres de rupture

permettant de déterminer la contrainte a la rupture.

La contrainte au bord d’un trou de rayon R suit 1’équation suivante :

c,(0,y) =2 2{5} +3(5j —(KT—B)IS{EJ —7(5” (3.22)
2 y y y y

Ou y est la distance au centre du trou, Kt le facteur de concentration de contrainte au bord du trou

et oyo la contrainte a I’infini dans la direction X lorsque 1’on s’¢loigne du trou (voir Figure 1-27).

Kt oxo

rrrrrrrrrrrrrrrreea

Figure 1-27: Concentration de contraintes autour d’un trou sur une plaque en compression

LU Ll

Le facteur de concentration de contrainte Ky est calculé grace a la matrice [A], il prend la forme

suivante :

—1+J [«/AHAZZ T ’*ZJ 3.23)

Point stress criterion

Ce critére suppose que la rupture se produit lorsque le critére de rupture classique (par exemple

Azzi-Tsai-Hill) est atteint a la distance d, du bord du trou (voir Figure 1-27) , cette distance étant
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déterminée expérimentalement. La formule suivante, tirée de I’équation (1.22) donne donc la
contrainte a la rupture :

hole __ 20—
xu

2 4 - 6 8 (3.24)
(e o{ae ool et
R+d, R+d, R+d, R+d,

Ou oy, est la contrainte ultime calculée pour un matériau en compression non troue.

Average stress criterion

Ce critere de rupture prédit que la rupture se produit lorsque le critere de rupture classique est

atteint en moyenne sur la longueur a, en s’éloignant du trou. C'est-a-dire lorsque :

1 R+ay
x [ o (0y)dy=0, (3.25)

R

La distance a, se determine de maniere expérimentale.
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CHAPITRE2 PROCEDURE EXPERIMENTALE

Dans le cadre de cette maitrise nous avons réalisé¢ des tests d’impact, des tests de compression
apres impact et des tests de open hole compression. Ces tests ont été réalisés sur deux types de
laminés carbone/epoxy fournis par Bombardier Aéronautique, le Conseil National de Recherche
du Canada et Composite Atlantic. Dans cette partie nous décrivons les tests effectués ainsi que

les propriétés des matériaux testés.
2.1 Présentation des tests et observations

2.1.1 Le test d’impact - ASTM D7136 [9]

2.1.1.1 Présentation du test

Figure 2-1: Photo de la tour d’impact Dynatup
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Pour ce test nous utilisons une machine Dynatup Model 8250 d’Instron. Le test d’impact sur les
matériaux composites est réalise en suivant la norme ASTM D7136 [9]. Ce test consiste a laisser
tomber un impacteur sur le matériau. D’aprés la norme I’impacteur (Figure 2-2) doit avoir une
masse de 5.5Kg et la téte de I’impacteur doit avoir un diamétre de 16mm (5/8°’). La machine
d’impact est équipée d’un systéme anti-rebond qui permet d’éviter que I’impacteur, apres avoir

rebondi sur 1’échantillon, frappe a nouveau le matériau.

| poids

cellule de charge
Masse totale : 5.5Kg “—

«+— impacteur

5/8”’

Figure 2-2: Schéma de I’impacteur

Pour le matériau la norme ASTM D7136 recommande une séquence d’empilement de la forme

suivante : [45/0/-45/90]ns ou N est un nombre entier.

L’échantillon de 4°x6°” doit étre fixé sur un support tel que celui présenté sur la Figure 2-3, la
partie supérieure est bloguée a ses 4 coins. La partie inférieure est maintenue par le support qui

laisse une fenétre libre de 3°°x5°’ permettant la déflexion de 1’échantillon.

La norme ASTM D7136 recommande une énergie d’impact qui est calculée de la manicre
suivante :

E =C.e (2.1)
Ou e est I’épaisseur du matériau et Cg, le ratio énergie d’impact sur épaisseur du matériau, est un

coefficient multiplicatif donné (Cg = 6.7J/mm).
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systeme
permettant de
maintenir les
échantillons

fenétre libre

Figure 2-3: Photos du systéme de fixation de I’échantillon pour le test d’impact sans et avec un

échantillon

2.1.1.2 Données mesurées et calculées au cours du test

Au cours du test la machine dont nous disposons permet de connaitre :
- la vitesse et I’énergie de I’impacteur avant I’impact
(cette mesure est effectuée a I’aide d’un capteur de vitesse placé juste avant I’impact)
- la force appliquée par I’impacteur sur 1’échantillon au cours de I’impact
(cette mesure est effectuée a 1’aide de la cellule de charge placée au niveau de I’impacteur, voir
Figure 2-2)
- ’énergie dissipée lors de I’impact en fonction du temps
- la déflexion de 1’échantillon impacté en fonction du temps
- la vitesse de I’impacteur au cours du temps
(ces grandeurs sont calculées a partir de la connaissance de la force d’impact)
Le calcul de ces différentes grandeurs est détaillé en Annexe 1. Un exemple de résultat est donné
Figure 2-4.
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Force vs time Velocity vs time
T T T T T T

Force (kN)
Velocity (m/s)
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Energy (J)
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=
o
T

r r r r
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Figure 2-4: Exemple de résultats de test d’impact : a) force de contact en fonction du temps, b)
vitesse de I’impacteur en fonction du temps, c) déflection de la surface de I’échantillon en

fonction du temps, d) énergie transmise a 1’échantillon en fonction du temps

Ainsi I’énergie d’impact E; peut étre calculée de deux fagons, soit a partir de 1’énergie cinétique

soit a partir de I’énergie potentielle de I’impacteur :

E.= % mv? (2.2)

E, =mgH (2.3)

Ou m est la masse de I’impacteur, H la hauteur initiale de 1’impacteur (voir Figure 2-5) et v; la
vitesse de I’impacteur au moment du contact avec le matériau. On peut ainsi facilement
déterminer la hauteur nécessaire pour obtenir une énergie donnée au moment de l’impact.
Cependant 1’énergie prise en compte dans les résultats est 1’énergie cinétique, plus proche de la
réalité car une partie de 1’énergie potentielle de départ est dissipée par frottement au cours de la

chute de I’'impacteur.
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P impacteur

/ échantillon
Z

7

Figure 2-5: Schéma du test d’impact

Energy vs time
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Figure 2-6: Energie en fonction du temps au cours d’un impact au cours duquel aucune énergie
n’a été dissipée

Lors de I’analyse de 1’énergie dissipée au cours du temps on observe deux types de
comportements. Soit I’énergie d’impact est suffisante pour produire la dégradation du matériau et
dans ce cas une partie de 1’énergie est absorbée par le matériau provoquant I’endommagement du
laminé (Figure 2-4 d) une partie de 1’énergie d’impact a été absorbée par le matériau). Soit
I’énergie d’impact est insuffisante pour provoquer la dégradation du matériau, la totalité de

I’énergie est alors rendue a I’impacteur (Figure 2-6), on observe alors un rebond élastique parfait.
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En ce qui concerne 1’analyse de la courbe de force en fonction du temps (Figure 2-7), la cellule
de charge utilisée permet seulement de détecter les délaminations importantes et les ruptures de
fibres car ces dommages provoquent des variations marquees de la force de contact [38]. Les
ruptures transverses de la matrice ne provoquent pas de variations suffisamment importantes du
chargement pour pouvoir étre détectées. Les variations de chargement moins importantes qui sont
détectées par le capteur sont provoquées par les vibrations de I’impacteur et de la plaque, ces
vibrations peuvent étre filtrées mais on obtient un lissage de la courbe et on perd I’information
donnée par les pics de chargement [39]. Les oscillations apparaissant apres le pic de charge sont

provoquées par les ruptures de fibres [40].

Force vs time
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Figure 2-7: Force au cours de I’impact

Les données importantes exploitées des courbes de force en fonction du temps sont la premiére
chute marquée de la force, qui montre le premier endommagement notable du matériau et le pic
de force induite par I’impact (voir Figure 2-7). Ces deux mesures sont des paramétres importants

permettant de caractériser la réponse a I’impact du matériau.

2.1.2 Les observations au microscope électronique a balayage

Nous avons observe en coupe des échantillons impactés a I’aide d’un microscope électronique a

balayage JEOL JSM-840. La zone observée est la zone directement située sous 1’impact (voir
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Figure 2-8), nos échantillons font approximativement 1°” de large. Cette dimension réduite nous a

permis d’insérer facilement les échantillons dans le microscope.

Les échantillons découpés ont été polis de maniére a avoir une surface observée parfaitement

lisse et nous avons réalisé un dépot d’or pour avoir des observations de meilleure qualité (Figure

2-9).

zone observée au
zone microscope
impactée £

Figure 2-8: Zone observée au MEB

Figure 2-9: Echantillon impacté préparé pour une observation au MEB

2.1.3 Les observations au C-scan

Les observations au C-scan ont été effectuées a I’aide d’un appareil NDT Pocket UT équipé
d’une sonde émettrice et réceptrice d’ultrasons montée sur un systeme motorisé qui permet a la

sonde de parcourir la surface de la piece (voir Figure 2-10). Nous avons utilisé 1’option Time of
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flight de I’appareil qui permet de déterminer la position d’un défaut en fonction du temps de
retour de I’onde émise par la sonde a ultrasons. Les échantillons sont plongés dans 1’eau qui sert a

transmettre les ondes ultrasons.

'

systeme motorisé
permettant le

déplacement de la

sonde

échantillon

Figure 2-10: Photo du dispositif de scanner a ultrason
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Figure 2-11: Résultat d’une observation au C-scan et traitement des données afin de visualiser la
zone endommageée



38

Sur la Figure 2-11, nous avons représenté le résultat de 1’observation d’un échantillon impacte a
une énergie de 25J. La premiére image donne la profondeur du défaut Ia ou il est présent et
I’épaisseur du matériau ailleurs. La deuxieme image donne la zone endommagée apres 1’analyse

des observations au scanner a ultrasons, ce qui permet d’en déduire la zone endommagée.

2.1.4 Le test de compression — ASTM D7137 [29]

Ce test est realise grace a une machine de compression MTS 810 dans les cas des éprouvettes
utilisées pour la phase préliminaire du projet, cette machine étant cependant limitée a 100kN. Par
la suite nous avons utilise une machine Amsler permettant d’atteindre une charge de 600kN. Le
test de compression aprées impact suit la norme ASTM D7137 [29], il nécessite une éprouvette
ayant subi un test d’impact suivant la norme ASTM D7136 [9], aucune modification de
I’échantillon n’est nécessaire. Le support (Figure 2-12) permet de maintenir la plaque par ses
quatre cotés, les faces latérales sont maintenues mais 1’échantillon est libre de pouvoir pivoter
(Figure 2-13). Au sommet et a sa base, la plague est maintenue par un systéeme de fixation qui
empéche sa rotation, c’est une liaison de type encastrement. Le matériau est mis en compression
et on mesure la force et le déplacement. Nous avons effectué nos tests a une vitesse de

chargement de 2mm/min.

Figure 2-12: Support permettant de réaliser les tests de compression
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Figure 2-13: Schéma d’un échantillon impacté en compression
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Pour le test de compression 1’échantillon doit avoir une épaisseur située entre 4 et 6mm, cela

permet d’éviter les problémes de flambage de la plaque lorsqu’elle est mise en compression. En

effet, dans ce test nous voulons observer la rupture du matériau mais cette rupture ne doit pas étre

précédée d’un flambage global de la plaque.

2.1.5 Test de open hole compression — ASTM D6484 [31]

Le test de open hole compression ASTM D6484 utilise une éprouvette de 1.5’x12”* percée en

son centre d’un trou 1/4’° de diametre. L’échantillon est maintenu de part et d’autre par un

systtme de machoires de 4’ qui permet de transmettre les efforts du montage du test a

I’échantillon (voir Figure 2-14 et Figure 2-15) laissant une fenétre libre de 4”°. Le support est

aussi équipé d’un systéme anti-flambage, qui permet d’obtenir une rupture de 1’échantillon en

compression méme pour les laminés les plus fins.
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Figure 2-14: Schéma de 1’éprouvette de open hole compression

Nous avons effectué le test a I’aide de la machine de compression MTS 810, et un support de
Wyoming Fixture fourni par le CNRC qui répond a la norme ASTM D6484 [31]. La vitesse de
chargement est de 2mm/min et nous enregistrons la force en fonction du déplacement au cours du
test. La seule information tirée des tests de open hole compression est la contrainte ultime en

compression.



41

Systeme anti-
flambage

Figure 2-15: Photos d’une éprouvette de open hole compression apres le test, sans et avec son

support

2.2 Matériaux utilisés

Dans un premier temps, dans la phase préliminaire nous avons utilisé des échantillons fournis par
Bombardier afin de nous familiariser avec les tests des laminés carbone/époxy. Ces tests nous ont
permis de définir une procédure expérimentale qui a pu étre réutilisée avec les matériaux étudiés
dans le cadre du projet CRIAQ. Grace a cette étude nous avons acquis une meilleure
connaissance du comportement a I’impact et en compression des composites carbone/époxy et
une meilleure connaissance des difficultés que nous pouvions rencontrer lors de la réalisation des

tests de open hole compression et de compression aprés impact.

Dans un deuxiéme temps nous avons utilis¢é un matériau fabriqué par 1’équipe du CNRC
partenaire du projet CRIAQ, sur lequel nous avons étudié les défauts provoqués par la technique
de placement de fibres automatisé.
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2.2.1 Matériau utilisé lors de la phase de tests préliminaires

Les matériaux utilisés nous ont été fournis par Bombardier directement aux dimensions des
¢chantillons nécessaires a la réalisation des tests d’open hole compression et de compression
apres impact. Ce matériau est un laminé quasi-isotropique de 24 plis de 3.5mm d’épaisseur
présentant la séquence d’empilement suivante :
[0/60/90/-60/-30/30/90/-30/30/60/-60/0]s

La plaque dans laquelle ont été découpés les échantillons a été fabriquée par le procédé de
placement de fibres automatisé. Le préimprégné utilisé est composé de la résine époxy 977-2 de
Cytec et de fibres de carbone HTS40 de Toho. Ce matériau n’est pas le méme que celui utilisé
dans le cas du projet CRIAQ mais ses propriétés mécaniques et son comportement sont

relativement proches. Les propriétés du matériau sont récapitulées dans le tableau suivant.

Tableau 2.1 : Propriétés du matériau utilisé lors des essais préliminaires

E,(GPa)(1) |E,(GPa)(2) [v, (1) G,, (GPa) (1)
112 8.61 0.3 4.4

s, (MPa) (2) [S,_(MPa)(1) [S, (MPa)() [S. (MPa)(3) [S, . (MPa)(l)
2805 1396 90.3 200 101

(1) Valeurs calculées a partir des propriétés mécaniques donnees par les fabricants Toho
[41] et Cytec [42], en utilisant la loi des mélanges pour un taux de fibres de 60%

(2) Données déterminées par Jumahat, Soutis, et al [43]

(3) Valeur usuelle pour un préimprégné unidirectionnel carbone/époxy

La découpe effectuée directement chez Bombardier nous a permis d’avoir des échantillons de tres
bonne qualité. Les outils utilisés chez Bombardier sont ceux utilisés pour la fabrication de piéces
aéronautiques, ils doivent donc respecter un certain nombre de spécifications pour, notamment,
endommager le moins possible le matériau. Par exemple ’utilisation d’un foret de mauvaise
qualité pour percer un trou peut provoquer un endommagement du matériau sur les bords du trou

et donc fragiliser 1’échantillon.
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2.2.2 Plan de tests préliminaires

2.2.2.1 Test de open hole compression

Pour les tests de open hole compression nous avons testé dix échantillons.

2.2.2.2 Tests d’impact

Les tests d’impact ont tous été réalisés sur la machine Dynatup 8250 d’Instron. Pour les tests de
compression apres impact nous pouvons faire varier 1’énergie d’impact. Dans un premier temps
nous avons souhaité déterminer approximativement autour de quelle énergie d’impact se produit
le premier dommage dans le matériau. Pour cela nous avons testé 6 échantillons a 3 énergies
d’impact différentes. Ces tests ont fourni, pour chaque énergie, un échantillon pour la
compression apres impact et un échantillon pour les observations au microscope électronique
(voir Tableau 2.2).

Nous avons ensuite décidé de nous intéresser a 1’étude de 1’énergie absorbée par le matériau au
cours du test en fonction de I’énergie d’impact. Nous avons donc réalisé des tests d’impact a des

énergies d’impact variées, a raison d’un test par énergie d’impact (voir Tableau 2.2).

Dans cette phase de tests préliminaires nous avons observé 4 échantillons au microscope

électronique a balayage.

2.2.2.3 Tests de compression apreés impact

Nous avons ensuite réalisé des tests de compression apres impact sur 8 échantillons impactés
ainsi que sur un échantillon non impacté. Une partie des tests a été réalisée sur la machine de
compression MTS. L’autre partie, concernant les échantillons les moins endommagés (énergie

d’impact inférieure a 10J), donc les plus résistants, a été réalisée sur la machine Amsler.

Nous avons aussi effectué des tests de compression simple (le matériau ne présente ni trou ni
impact) sur des échantillons suivant la norme ASTM D695 Boeing modified [44] pour comparer

la rupture en compression aprés impact avec la rupture en compression simple.



Tableau 2.2: Echantillons utilisés pour les tests de compression aprés impact

: - ,P_remiére ,S_econde Testsde |Observations
Energie d'impact (J) serl,g de tests serl’g de tests compression MEB
d’impact d’impact

0 (échantillon non impacté) X (1)
45 2 X (1) X
6.5 1
7.6 1 X (1)
8.9 2 X (1) X
10.5
12.1 X (2)
14.3 2 X (2) X
14.8 1 X (2)
16.3 1 X (2)
175 1 X
19 1
22.4 1
25.4 1
29.9 1
35.2 1
37.4 1 X (2)

(1) Echantillon testé sur la machine Amsler de 600kN

(2) Echantillon testé sur la machine MTS 810 de 100kN

2.2.3 Matériau utilisé pour le projet CRIAQ
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Pour le projet CRIAQ nous avons utilisé un matériau fabriqué par 1’équipe du CNRC sur une

machine de placement de fibres VIPER 4000 de Cincinnati Machine. Cette machine permet de

placer simultanément 32 rubans de préimprégné de 1/8”°. 6 panneaux de 3x3ft? ont été fabriqués

pour le projet, dont 4 contenant des défauts. Le laminé est un quasi-isotrope de 24 plis de

3.71mm d’épaisseur et dont la séquence d’empilement est :
[45/0/-45/90],,

Le préimprégné est composé d’une résine Cycom 5276-1 et de fibres G40-800 [45].



Tableau 2.3 : Propriétés du matériau utilisé lors des essais préliminaires

E, (GPa) (1)

E, (GPa) (2)

vy, (2)

G,, (GPa) (1)

142.7

9.1

0.3

4.82

s,, (MPa) (1)

s, . (MPa) (1)

S, (MPa) (2)

S, (MPa) (3)

S, (MPa) (1)

3013

1744

90 n

200

170

45

(1) Notice CYTEC
(2) Données de Park et al. [46]
(3) Valeur usuelle pour un préimprégné unidirectionnel carbone/époxy

Les matériaux ont été découpés dans les locaux du CNRC et de I’Ecole Polytechnique de

Montréal.
2.2.4 Types défauts testés

2.2.4.1 Fabrication des défauts

Différentes configurations de défauts ont été testées dans le cadre de ce projet. Nous avons décidé
de tester les défauts dans les situations que nous jugions les plus critiques, c'est-a-dire des défauts
positionnés dans les directions 0° ou 90° superposés les uns sur les autres et présents dans toutes

les couches & 0° ou a 90° du laminé (voir Figure 2-16).

Pour fabriquer un gap ou un overlap, le logiciel de commande de la machine de placement de
fibres permet d’indiquer a la téte de ne pas poser de ruban ou de rajouter un ruban
supplémentaire. Les défauts fabriqués font la largeur d’un ruban de préimprégné, c'est-a-dire
1/8”” (voir Figure 2-16). Les défauts de type gap triangulaire sont fabriqués a la main, les rubans
de préimprégné ont été découpés de manicre a former un défaut triangulaire de la largeur d’un
ruban (1/8°”) et de 1/2*” de longueur (voir Figure 2-18 et Figure 2-19). Les rubans ont ensuite été

posés manuellement.

4 types différents de défauts on été fabriqués :

des gaps a 0°

des gaps a 90°

des gaps triangulaires a 0°

des overlaps a 0°
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défauts a 0°

%/

=

vue en coupe du laminé (6x4 plis) \

AU

gap a 0°, vue de 4 plis

Figure 2-16: Schéma de la position des défauts a 0° dans le laminé

y

Figure 2-17: Photo d’un gap prise au cours de la fabrication

% Oo

Figure 2-18: Vue de dessus d’un pli a 0° contenant un gap triangulaire
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Figure 2-19: Photo des rubans coupés de maniere a obtenir des gaps triangulaires

2.2.4.2 Position des défauts dans les échantillons

Compression apres impact

point
d’impact
défauts
gaps a 0° overlaps a 0°

gaps a 0° + gaps a 90° gaps triangulaires a 0°

Figure 2-20: Schéma des 4 types d’échantillons de CAI contenant des défauts

Pour les tests de compression aprés impact nous avons testé 5 types d’échantillons : des

échantillons sans défauts, des échantillons contenant des gaps a 0°, des échantillons contenant
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des overlaps a 0°, des échantillons contenant des gaps a 0° et des gaps a 90° et des échantillons
contenant des gaps triangulaires a 0° (voir Figure 2-20). Les défauts sont centrés de facon a ce

que I’impact se produise sur le défaut.
Open hole compression

Pour les tests de open hole compression nous avons comparé 7 types d’échantillons avec défauts
aux échantillons sans défauts. Les différents types de défauts sont présentés sur la Figure 2-21,
les défauts a 0° décalés par rapport au centre de I’éprouvette sont positionnés a 1cm du centre du
trou. Pour chaque type de défaut 4 echantillons ont été testés et pour le matériau sans defaut 7

échantillons ont été testés.

00
gaps a 0° centrés gaps a 0° décalés gaps a 90° gaps a 0° décalés + gaps a 90°
O O
overlaps a 0° centrés overlaps a 0° décalés gaps triangulaires a 0° décalés

Figure 2-21: Schéma des 7 types d’échantillons de OHC contenant des défauts
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2.2.5 Tests réalisés

2.2.5.1 Compression apres impact
Le détail des tests effectués est donné dans le Tableau 2.4 et le Tableau 2.5.

Dans un premier temps nous avons réalisé des tests d’impact sur des échantillons sans défauts (27
échantillons testés), a différentes énergies d’impact, afin de déterminer a quelles énergies serait
faite 1’étude en compression aprés impact des échantillons contenant des défauts. Les trois
énergies sélectionnées par la suite ont été 15J, 20J et 25J mais le détail de ce choix est expliqué
dans le chapitre 3 p78. Les échantillons contenant des défauts ont été testés a ces trois énergies
d’impact, pour les échantillons contenant des gaps a 0° et ceux contenant de overlaps a 0° des

tests ont été effectués a des énergies d’impact supérieures.

Des observations au C-scan ont été effectuées sur quasiment tous les échantillons impactés. Pour
les échantillons sans défauts des observations au microscope électronique ont été réalisées sur
tous les échantillons impactes a une énergie inférieure a 25J. En effet aux énergies supérieures le
dommage est trop important pour que 1’observation au microscope électronique soit pertinente.
Pour les échantillons contenant des défauts, des observations au microscope électronique ont été

effectuées pour les trois énergies d’impact sélectionnées.

Tableau 2.4: Tests réalisés sur les échantillons sans défauts

. . Nombres Tests de .
_Energle d’échan,tillons compression Observations
d'impact (J) | sans défauts N MEB
impactés aprés impact
5 3 2 1
10 3 2 1
15 4 3 1
20 4 3 1
25 4 3 1
30 3 3
35 3 3
40 3 3




Tableau 2.5: Tests réalisés sur les échantillons contenant des défauts
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gap a 0° et overlap a 0°

gap a 0° + gap a 90° et gap triangulaire a

0°
. i Nombres Nombres
Errﬁgggftd’échaqtillons co-r;e[frt'Zs(i?on Observations d’échan,tillons co-r;e;?rt'zgieon Observations
sans défauts N MEB sans défauts N MEB
) . . apres impact . ] apres impact
impactés impactés

15 4 3 1 4 3 1

20 4 3 1 4 3 1

25 4 3 1 4 3 1

30 1 1

35 1 1

40 1 1

Les échantillons de compression aprés impact sans défauts ont été équipés en jauges de

déformations. 2 jauges simples ont été posées sur chacun des échantillons, une sur chacune des

faces de maniére a identifier un éventuel flambage des échantillons (voir Figure 2-22), elles sont

placées suffisamment loin du point d’impact et du systéme de fixation pour permettre de détecter

I’effet du flambage. En effet, pour le premier mode de flambage d’une plaque en compression,

les déformations des deux jauges sont tres différentes : pour I’une la déformation augmente avec

la charge alors que pour 1’autre elle diminue.

Figure 2-22: Schéma d’un échantillon de CAI équipé de jauges, de face et de profil

1”

2”

jauges

~\
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CHAPITRE3 RESULTATS, MODELISATION ET DISCUSSION

3.1 Observations des défauts au microscope électronique

Nous avons effectué des observations au microscope électronique d’échantillons comportant des
gaps a 0° (voir Figure 3-1) et des overlaps a 0° (Figure 3-2), impactés a une énergie de 15J. Une
analyse de 1’image, aprés des modifications de contraste et de luminosité des photographies, a
permis d’identifier les différents plis du laminé ainsi que les défauts présents dans le matériau.
Les échantillons ont été impactés a une énergie relativement faible donc, a I’exception des plis
inférieurs opposés au point d’impact, la géométrie des différents plis a été trés peu affectée par

I’impact.

On constate que les gaps placés a 0° affectent trés peu la direction des plis a 90°. En effet les
variations d’épaisseur du matériau, liées aux retraits de rubans, sont effacées par 1’épaississement
des plis a +/-45° (voir Figure 3-1). Cet épaississement d’approximativement 50% est trés
certainement dd a une baisse locale du taux de fibres dans les plis a +/-45° et le fiber waviness se

produit donc principalement dans ces plis et touche peu les plis a 90°.

Les overlaps (Figure 3-2) affectent Iégerement les plis a 90°. En effet les plis & +/-45° ne peuvent
pas absorber complétement 1’augmentation d’épaisseur provoquée par les overlaps. Néanmoins,
les variations d’orientation de ces plis restent tres faibles, elles sont plus marquées dans les plis a
+/- 45°.

Ces observations laissent supposer que le fiber waviness n’est marqué que dans les plis adjacents
aux plis contenants des défauts de type gaps. La direction des autres plis n’est pas affectée car la
variation d’épaisseur des plis adjacents aux gaps efface ’effet de ceux-ci. Les overlaps ont un
effet plus marqué sur le désalignement des fibres qui se ressent méme dans les plis qui ne sont
pas directement en contact avec le défaut. L orientation des plis adjacents au défaut est cependant

plus affectée.
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épaississement d’un 0° gaps
pli a -45°

= .
o '\ e

= 3 By - / = -

orientation des fibres a 90°
—_

Figure 3-1: Observation au MEB d’un échantillon impacté a 15J, comportant des gaps a 0°,
avant et apres le traitement des plis
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orientation des fibres a 90° variation de direction
—_— d’un pli a 90°

0° overlaps

Figure 3-2 : Observation au MEB d’un échantillon impacté a 15J, comportant des overlaps a 0°,

avant et apreés le traitement des plis
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3.2 Tests de open hole compression

Des tests de open hole compression ont été réalisés sur un nombre relativement important
d’éprouvettes sans défauts, que ce soit sur le matériaux des tests préliminaires (10 éprouvettes) ou

sur le matériaux des tests principaux du projet CRIAQ (7 éprouvettes). Au cours de ces tests les

éprouvettes ont toutes brisé de maniére nette et sans signes avant-coureurs, au niveau du trou
(Figure 3-3).

Figure 3-3 : Rupture observée sur les éprouvettes de compression aprés impact

La dispersion des résultats de résistance en open hole compression, de I’ordre de 3% pour les
deux matériaux (voir Tableau 3.1), est trés faible. Cela montre que ce test est intéressant pour
mettre en évidence I’effet des défauts si ceux-ci ont un impact important sur la résistance en open
hole compression. En effet si I’impact des défauts sur la résistance en compression de ces

éprouvettes est supérieur a 3%, on pourra considérer que les résultats sont pertinents.

Il est aussi intéressant de remarquer qu’avec le matériau utilisé pour les tests du projet CRIAQ,
nous trouvons un résultat trés proche des valeurs données dans la notice de Cytec, le fabricant du
préimprégné (311MPa expérimentalement contre 310MPa [45]). Cela conforte la validité des
résultats.

Tableau 3.1: Résultat des tests de open hole compression sur des échantillons sans défauts

Matériau des tests Matériau du projet
préliminaires CRIAQ
Résistance OHC, littérature (MPa) pas de données 310 [42]
Nombre d’échantillons 10 7

Résistance en OHC, projet (MPa) 362 311
Ecart type (MPa) 9.9 10.4
Ecart type relatif 2.7% 3.3%
d,, point stress criterion (mm) 1.62 0.56

La résistance en open hole compression calculée a 1’aide du point stress criterion (voir 1.6.2.2

p28 et équation (3.24) ) coincide avec les résultats expérimentaux pour des valeurs assez
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différentes du coefficient d, (voir Tableau 3.1). En effet, pour le matériau des tests préliminaires
nous trouvons une distance de 1.62mm tandis que pour le matériau du projet CRIAQ, nous
trouvons 0.56mm. Cela est d0 aux différences entre les séquences d’empilement et entre les

propriétés mécaniques du lamina des deux matériaux.

3.2.1 L’effet des défauts sur la résistance en open hole compression

15% Eprouvette sans défaut : ¢, = 310.9MPa

10%

5.7% | 5.5%

5% T
2.6%
T 1.4%
0% -

gaps 90° gaps 90° +  gaps 0°, gap overlaps 0°, overlaps 0°, gaps 0°

Variation de la contrainte ultime OHC
par rapport aux éprouvettes sans déefauts

gaps 0°, centrés d}éc centrés décalés triarTguIaires,
-5% 1— décalés o L dfcaies
1% -4.8% 54%
' -5.0%
-10% £
-13.0%
-15% expérimental
J B analytique

-20%

Figure 3-4: Effet des défauts sur la résistance d’échantillons de open hole compression

L’effet des défauts sur la compression open hole est présenté sur la Figure 3-4, aux résultats

expérimentaux sont ajoutées les valeurs d’un calcul analytique détaillé dans la section 3.2.2.

3.2.1.1 Gapsa90°

Les échantillons contenant des gaps a 90° et ceux contenant des gaps a 90° couplés a des gaps a
0° présentent la plus forte chute de résistance (-7.1% et -13% respectivement). Cette diminution
importante par rapport aux autres defauts est due au fait que le defaut est placé au niveau du trou
c'est-a-dire dans la zone de concentration de contraintes (voir Figure 2-21, p48). De plus les
défauts a 90° provoquent des ondulations dans les plis & +/-45°, ce qui affaibli ces plis en

favorisant le microflambage. L’impact de ces défauts est cependant faible puisque le nombre de
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défauts est trés important: 6 défauts superposés dans le cas des gaps a 0° et 12 défauts
superposés dans les cas des gaps a 0° et a 90°. Ce faible effet est di au fait que les plis a 0°, qui

portent une grande partie de la charge, ne sont pas affectés par la présence de défauts.

3.2.1.2 Gap et overlap a 0° centrés

Ces deux types de défauts ont trés peu d’effet sur la résistance des échantillons (+2.6% pour le
gap et +1.4% pour I’overlap). Cela provient du fait que les défauts ne se trouvent pas sur le coté
du trou qui est la zone critique dans la quelle se produit la rupture. On remarque de plus une
légere amélioration dans le cas du gap. Elle peut étre expliquée par une diminution de la
concentration de contrainte autour du trou car le matériau est moins rigide au dessus et en

dessous du trou.

3.2.1.3 Gaps et overlaps a 0° décalés

Les gaps et overlaps a 0°, décalés par rapport au trou, ont un effet du méme ordre de grandeur sur
la résistance en compression des éprouvettes : une variation d’environ 5%, une réduction dans le
cas des gaps et une amélioration dans le cas des overlaps. Cet effet «symétrique » sur la
résistance concernant des défauts eux-mémes « symétriques » I’un par rapport a 1’autre (ajout de
ruban dans le cas de I’overlap, retrait de ruban dans le cas du gap) montre que ces deux défauts
agissent de la méme maniere sur le comportement a la rupture. L’utilisation d’un modéele
commun (développé dans la section suivante) pour calculer I’effet de ces deux défauts vient

confirmer I’effet similaire de ces défauts sur le comportement du matériau.

3.2.1.4 Gaps triangulaires a 0° décalés

Les gaps triangulaires, placés dans les plis a 0° et décalés par rapport au trou ont un effet
identique aux gaps simples a 0°, décalés. Cet effet montre que localement, dans la zone de
concentration de contraintes située sur le coté du trou, les deux défauts ont a peu pres le méme
impact. Cela se comprend bien lorsque I’on regarde localement la forme de ces défauts (voir
Figure 3-5). Au niveau du trou, les fibres formant le gap triangulaire supportent une partie trés
réduite de la contrainte car elles ont été coupées. Ce défaut ayant la méme largeur que le gap

simple, il provoque la méme réduction de la résistance de 1’éprouvette.
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Figure 3-5: Schémas d’un gap simple et d’un gap triangulaire dans un pli a 0°

3.2.2 Modélisation de I’effet des défauts sur le comportement en open hole

compression

Le calcul de la contrainte a la rupture d’un échantillon de OHC se fait par la méthode du point
stress criterion présentée dans le chapitre 1 (1.6.2.2 Rupture d’un laminé en compression open
hole, p28), le paramétre d, a été calculé a I’aide des échantillons sans défauts. Dans cette partie
nous présentons deux modeles permettant de calculer la contrainte a la rupture d’échantillons

contenant des défauts dans la direction 0°.

3.2.2.1 Modélisation par variation de I’épaisseur du pli

Le principe de cette modélisation est de répartir 1’effet local du défaut sur toute 1’éprouvette en
moyennant son impact sur les propriétés mécaniques de I’éprouvette. L’hypothése de ce modele
est que le défaut a un effet sur la répartition des contraintes dans 1’éprouvette mais qu’il ne
provoque pas de concentration de contraintes a ’origine de la rupture. Cette hypothese est
plausible a partir du moment ou le défaut, a 0° par rapport a la compression, est décalé par

rapport au trou car la rupture des éprouvettes en OHC nait au bord du trou.

Dans ce modele, la matrice [A] est recalculée en prenant en compte 1’effet du défaut. Rappelons

que la matrice [A] relie les déformations du plan moyen du matériau aux forces par unité de
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longueur présentes dans le laminé. Dans le cas d’une compression simple, la matrice [D]
n’intervient pas. [A] se calcule de la maniére suivante, les notations sont détaillées dans le
paragraphe 1.6.1.2 (p22) :
N
[A]= ;[Qi](zi ~7,) (3.1)
z;, la distance du pli i+1 au centre du laminé, se calcule facilement en fonction de 1’épaisseur du

pli e et z;.4, la position du pli i :
Z;=2,+¢ (3.2)

Le modéle consiste a modifier 1’épaisseur d’un pli lorsque celui-ci contient un défaut en
moyennant la variation d’épaisseur liée au défaut sur toute la largeur de 1I’éprouvette. Ainsi si le

pli i-1 un pli contient un overlap a 0°, la position modifiée du pli i, z| devient :

zZ = zi’1+e£1+LL} (3.3)

y

!

ou z/, est la position du pli i-1 prenant en compte la présence de defauts dans les couches

infeérieures, | est la largeur du defaut et Ly est la largeur de 1’éprouvette. Pour un gap de méme

largeur la formule devient :

_ !
z —zi_1+e{1 3 J (3.4)

y
Le calcul de la rupture de I’éprouvette se fait ensuite par la méthode du point stress criterion en
utilisant la matrice [A’] et le critere de Azzi-Tsai-Hill :
N

[A] =;[Qi](z;—zigl) (3.5)
Les résultats de cette modélisation sont présentés sur la Figure 3-4, ils montrent un trés bon
accord dans le cas des gaps et overlaps a 0° décalés par rapport au trou (baisse de 5.5% de la
contrainte a la rupture contre 4.9% expérimentalement pour les gaps et hausse de 5.5% contre
5.7% expérimentalement pour les overlaps). Des tests de compression simple confirment aussi
cette bonne correspondance entre les résultats experimentaux et le calcul analytique (Figure 3-7,
Aymen Marouene, Compression simple d’éprouvettes de carbone/époxy contenant des défauts,

Rapport interne, 2011, Ecole Polytechnique de Montréal). Le fait de modifier 1’épaisseur d’un pli
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est equivalent a répartir uniformément les contraintes dans 1’éprouvette. La bonne cohérence
entre la modélisation et les résultats expérimentaux valide I’hypothése faite en début de cette
partie a savoir que les défauts ne provoquent pas de concentrations de contraintes pouvant étre a

I’origine de la rupture.

3.2.2.2 Modélisation par utilisation de la matrice [A] au niveau du défaut

Nous avons travaillé sur un autre modéle donnant les mémes résultats, utilisant la matrice [A]qgtaut
qui est la matrice [A] au niveau du défaut. Par exemple pour un laminé [45/90/-45/0]s présentant
un gap a 0°, [A]eraut €St calculée avec la séquence [45/90/-45]s, pour un overlap a 0° la matrice

est calculée pour la séquence [45/90/-45/0,]s.

N,

N
' N

Nydetaurt ~ Nxo

1222222722221

- re
: 1 1
1 1 1

N
. gx - 8x - gx,défaut

[A] défaut

[A]

défaut —
|
<—IX =
y /77777777777

Figure 3-6: Schéma de la modélisation des défauts avec la matrice [A]qetaut
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Rappelons 1’expression de la matrice [A] pour un laminé symétrique équilibré :

NxO Ail A12 O 8x0
=lA, Ay, 0| &, (3.6)
xy0 0 O A66 yxyO

Pour un matériau en compression contenant un défaut les déformations et les contraintes suivent

N

les équations suivantes:
{ N | = [Alusau Lt} (3.7)
{No} =[ANz:} (38)
ou {Ngeraut} €t {No} sont les force par unité de longueur appliquées sur la zone du laminé avec

défaut et sur la zone du laminé sans défaut, [A] est calculée pour le matériau sans défauts, {egstaut}

et {¢o} sont les déformations (voir Figure 3-6).

Les conditions limites sur les c6tés de 1’éprouvette assurent I’absence de contraintes dans la

direction y:
Ny dstar = Puz.detaut Ex.detaut T Pz gétau Ey et = O (3.9)
=AyE,0 + Azzgyo =0 (3.10)
d’ou:
A. éfau
Ey défaut = 2o x,défaut (3.11)
A22,défaut
£y = —igxo (3.12)
A,
En ajoutant les équations (3.11) et (3.12) dans 1’équation (3.6) on peut calculer les efforts dans la
direction x:
IA&Z
2,défau
Nx,défaut Ail defautgx défaut + A12 defaut y,défaut = {Ail défaut : jgx,défaut (313)
A22,défaut
= Ayt + Py (A ’*Z) (3.14)
1*x0 2¢y0 — 1 Az .
2

On peut aussi calculer la force par unité de longueur moyenne appliquée dans la direction x et qui
prend en compte la présence du defaut:
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. |
Nx = L_y Nx,défaut +{1_L_J NxO (315)

y
Ly est la largeur de 1’éprouvette et | est la largeur du défaut. Les déformations de 1’échantillon
dans la direction x sont uniformes compte tenu des conditions limites au sommet et a la base de

I’éprouvette, d’ou:

g;( = ng = 8x,défaut (316)

Donc a partir des équations (3.13), (3.14) et (3.16), 1’équation (3.15) devient:

_ L _ A122,défaut _L B izz -
= { Ly LAil,défaut Py i ]‘*‘ (1 Ly J(An A, ﬂ &y (3.17)

On peut réécrire (3.17) de la maniere suivante:

| _ A122,défaut izg B Af
{Ly(pﬁ“’“a“‘ Azz,défaquzJ ( ]A“} A 19

On peut finalement identifier les coefficients A, A, et A,dans 1’équation (3.18) afin d’avoir une

équation de la méme forme que 1’équation (3.14), c'est-a-dire :

A 19
{Ail Azjx ( )

2

On obtient la nouvelle matrice [4 ] avec les coefficients suivants :

2 2
- € A detau A, |
Ai =7 Ai (défaut ’ +—==|+|1-— Ai
' I‘y ke A22,défaut A22 Ly '

Ailz =A, (20)
Alzl =A,
Aéz =A,

Les résultats de ce modele sont identiques a ceux du modéle précédent (paragraphe 3.2.2.1).
L’utilisation de ce modele montre qu’un travail sur les matrices de rigidité du matériau donne

aussi de bons résultats.
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Figure 3-7: Effet des défauts sur la résistance en compression du matériau (Aymen Marouene,

Compression simple d’éprouvettes de carbone/époxy contenant des défauts, Rapport interne,
2011, Ecole Polytechnique de Montréal)

3.2.2.3 Validité et critique de la modélisation de I’effet des défauts

Les deux modeles que nous avons présentés supposent que les défauts ne présentent pas de
concentrations de contraintes et n’ont pas d’effet sur la rupture. Ces modéles sont valables pour
des défauts placés dans la direction de chargement et en dehors d’une zone de concentrations de
contraintes. Le travail avec la matrice [A] montre que dans ces configurations de défauts une
modélisation par élément finis intégrant les matrices [A]qsraut l0Calement peut étre pertinente. En
effet, dans un logiciel d’¢éléments finis, il est plus facile de manipuler des matrices [A] modifiées

localement que de revenir modifier les propriétés de chaque pli.

En revanche cette modélisation ne prend pas en compte les effets liés aux réductions des
propriétés en compression au niveau des défauts placés a 90° par rapport au chargement. Le fiber
waviness provoqué dans les plis adjacents aux defauts provoque un affaiblissement relativement

important de la résistance en compression du matériau [6, 35].
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De plus P’effet du défaut sur les concentrations de contraintes, visible sur les échantillons
présentant un défaut a 0° centré sur le trou, n’est pas prévisible par ce type de modele simple.
Cependant nous avons remarqué de trés faibles variations de la contrainte ultime pour ce type de

défauts. La modélisation des défauts a 0° centrés sur le trou n’est donc pas nécessaire.

3.2.3 Conclusion sur ’impact des défauts sur la compression open hole

La conclusion importante de cette partie concerne le fait que les défauts placés dans le sens de la
contrainte (défauts a 0° pour un chargement a 0° par exemple), n’ont pas d’effets
« imprevisibles » sur le comportement a la rupture du matériau a condition qu’ils ne soient pas
placés dans une zone de concentration de contrainte. L’effet des défauts placés
perpendiculairement au chargement est plus difficile a prévoir et nécessite une étude plus fine qui
pourrait étre menée, par exemple, en faisant varier le nombre de défauts dans 1’épaisseur.
Néanmoins, I’impact de ces défauts sur la résistance du matériau en compression open hole reste
faible (inférieur a 15%) compte tenu du fait que les défauts étudiés dans ce projet sont importants.

En effet, les défauts sont placés dans toutes les couches du laminé les uns au dessus des autres.

Enfin, on constate qu’un gap triangulaire a 0°, situé dans la zone de concentration de contraintes,

a un effet sur la rupture en compression identique & un gap simple.
3.3 Tests d’impact

3.3.1 Le comportement a I’impact d’un laminé carbone/époxy

Dans cette partie, nous présentons les résultats des tests d’impact, préliminaires et principaux,
réalisés dans le cadre du projet CRIAQ.

3.3.1.1 Observations au microscope électronique

Les observations au microscope électronique nous permettent de caractériser précisément les
dommages du matériau provoqués par I’impact. Toutes les photos sont orientées de maniere a ce
que le point d’impact soit sur la partie supéricure du laminé observé. Les observations ont été

faites pour des énergies d’impact de 5J a 25J.

A une énergie d’impact de 5J nous n’observons aucun dommage au niveau du point d’impact.
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Pour une énergie de 10J nous observons les premiéres ruptures transverses de la matrice, dans les
plis & 0° et +/-45°. Ces ruptures transverses sont accompagnees de débuts de délaminations qui

naissent par propagation des fissures formées par les ruptures transverses (voir Figure 3-8).

A 15J d’énergie d’impact (Figure 3-9), nous observons que les délaminations nées au niveau des
ruptures de la matrice se propagent fortement. Le dommage s’étend mais reste localisé dans la
partie du laminé opposée au point d’impact. Nous observons aussi les premieres ruptures de

fibres dans les plis a 90°.

Figure 3-8: Observation d’une rupture transverse de la matrice dans un pli a 0°, énergie

d’impact : 10J

Figure 3-9: Observation générale du laminé et photo d’une rupture de fibres dans un pli a 90°,

énergie d’impact : 15J

A 20J d’énergie d’impact, tous les types de dommages sont présents. Ils sont cependant localisés

dans la partie du laminé opposée a I’'impact. Cette caractéristique du dommage montre que c’est
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un chargement en flexion qui est a I'origine des dommages dans le laming, et non pas le
phénoméne d’indentation par I’impacteur. Les délaminations se propagent a travers les ruptures
transverses de la matrice pour former une structure en forme de « marches d’escalier » (voir
Figure 3-10).

Enfin pour une énergie d’impact de 25J on constate que le dommage s’est répandu a travers toute
I’épaisseur du matériau (Figure 3-11). Une transition importante se produit entre 20J et 25J car a
20J quasiment aucun dommage n’est observable dans la moiti¢ du laminé qui est du coté de

I’impact alors qu’a 25J le dommage est présent dans tout le laminé.

A des énergies d’impact supérieures a 25J, le dommage devient trop important pour que les

observations au microscope €lectronique soient pertinentes.

Figure 3-10: Observation générale du laminé et photo d’une structure en escalier des ruptures

transverses de la matrice et des délaminations, énergie d’impact : 20J

Figure 3-11: Observation générale du laminé pour un impact de 25J
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3.3.1.2 Etude de I’énergie absorbée

Sur la Figure 3-12 et la Figure 3-14 nous avons représenté 1’énergie absorbée par 1’éprouvette au
cours de I’impact en fonction de 1’énergie d’impact pour nos deux séries de tests. Rappelons que
I’énergie absorbée par I’éprouvette est représentative de la quantité de dommages provoqués par

I’impact dans 1’éprouvette puisque 1’énergie est dissipée lors de la formation de dommages.

On remarque la méme tendance pour chaque matériau : pour les plus faibles énergies d’impact,
’énergic absorbée est nulle ou quasi nulle. Soit aucun dommage n’est produit, soit le dommage
créé dans le matériau dissipe trés peu d’énergie, ce qui correspond a des fissurations transverses
de la matrice. Lorsque 1’énergie d’impact augmente, on observe une transition vers une zone dans
laquelle I’énergie absorbée augmente quasi linéairement avec 1’énergie d’impact. Cette rupture
coincide avec les premiéres délaminations. Les délaminations sont des fissurations qui se
propagent sur des surfaces importantes donc elles dissipent une quantité relativement importante
d’énergie.

Pour le matériau des tests préliminaires, la transition se fait environ & 9.3J de maniére nette (voir
Figure 3-12) et I’énergie absorbée augmente avec une pente de 0.89 par rapport a 1’énergie
d’impact. Pour le matériau du projet CRIAQ, la transition se fait autour de 7J (voir Figure 3-14)
avec une pente plus faible de 0.6, elle coincide avec 1’observation des premiéres délaminations au

microscope électronique.

Pour le matériau du CRIAQ, on remarque une deuxiéme rupture dans 1’évolution de 1’énergie
absorbée, située autour de 22.8J. Ensuite 1’énergie absorbée augmente avec une pente plus
importante de 1.46. L’évolution plus forte de 1’énergie absorbée apres 22.8J est due a un
changement de mode de rupture, le matériau étant déja fortement endommagé il n’est plus
capable de supporter les déformations imposées par I’impact et le dommage devient beaucoup
plus important. Ce résultat suit les observations au microscope électronique. En effet pour le
matériau du CRIAQ, nous observons qu’a partir d’'une énergie d’impact de 25J le dommage
devient important dans toute I’épaisseur du laminé, et a des énergies supérieures le matériau perd

son intégrité et se rapproche de la perforation.
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Figure 3-13: Force de contact maximale et force d’apparition du premier dommage en fonction

de I’énergie d’impact, tests préliminaires
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Figure 3-15: Force de contact maximale et force d’apparition du premier dommage en fonction

de I’énergie d’impact, tests principaux



69

3.3.1.3 Analyse de I’évolution des forces de contact

L’étude des courbes de force de contact au cours de 1’impact nous donne deux informations : la
force pour laquelle on remarque un premier endommagement du matériau et la force maximale
induite par I’impact. Ces résultats sont présentés pour les deux matériaux de 1’étude sur la Figure
3-13 et la Figure 3-15.

On constate que le premier dommage est visible a une certaine énergie d’impact sur les courbes
de force de contact en fonction du temps (6.7J pour le matériau des tests préliminaires et 10J pour
le matériau du CRIAQ). Ce premier dommage visible est certainement provoqué par des
délaminations. A des énergies d’impact plus élevées, cette force est toujours atteinte au cours de
I’impact et le premier dommage se produit toujours a cette méme force (4.8kN pour le matériau
des tests préliminaires, 6.55kN pour le matériau des tests principaux). Cela montre que dans la
gamme de vitesse d’impact a laquelle nous travaillons (quelques m/s) le premier dommage se
produit toujours a la méme force de contact entre I’impacteur et le matériau : il ne dépend pas de

I’énergie d’impact.

Si I’on étudie la force de contact maximale au cours de I’impact, nous observons la méme
évolution pour les deux matériaux. La force maximale augmente avec I’énergie d’impact jusqu’a
un certain seuil puis reste constante. Pour le matériau des tests préliminaires le plafonnement se
fait a partir de 12.3J d’énergie d’impact, a une force de 6.7kN (voir Figure 3-13). Pour les tests
du CRIAQ la transition se fait a 15.6J a une force de 8.35kN (voir Figure 3-15). Ce plafonnement
marque la force maximale que peut supporter le matériau a I’impact, au-dela le dommage est trop
fort pour que le matériau puisse supporter des forces supérieures. Les observations au microscope
électronique sur le matériau du CRIAQ montrent que le plafonnement de la force maximale

coincide avec les premieres ruptures de fibres.

L’¢étude des forces de contact permet de comparer la résistance a I’impact des deux matériaux. On
remarque qu’en termes de forces de contact le matériau des tests du CRIAQ est plus résistant a
I’impact : la force de premier dommage et le plafonnement de la force maximale sont plus élevés

et se produisent a des énergies d’impact plus grandes.
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3.3.1.4 Taille du dommage

Des observations au C-scan ont été effectuées sur le matériau du CRIAQ, elles ont permis de
déterminer 1’aire du dommage dans le matériau. Le résultat de I’évolution de la taille du
dommage en fonction de 1’énergie d’impact est présenté sur la Figure 3-16. On remarque que le
dommage apparait entre 5J et 10J, lorsque les premiéres fissurations de la matrice apparaissent.
Ensuite, lorsque I’énergie d’impact augmente, la taille du dommage augmente linéairement. Nous
constatons un changement de tendance a une énergie d’environ 18.7J pour un dommage
d’environ 400mm? : I’augmentation devient moins forte. Ce changement se fait & une énergie
proche de I’énergie a laquelle la force maximale commence a plafonner (15.6J). Cela s’explique,
une nouvelle fois, par le fait qu’a partir de cette énergie le matériau ne peut plus supporter la
charge au niveau du point d’impact, I’endommagement progresse donc beaucoup plus fortement
au niveau du point d’impact et le dommage s’étend moins. Cette remarque est confirmée par les
observations au microscope électronique et par la courbe d’énergic absorbée en fonction de
I’énergie d’impact. On constate en effet qu’entre 20J et 25J le dommage a beaucoup progressé a
travers 1’épaisseur et que 1’énergie absorbée commence a augmenter plus fortement avec

I’énergie d’ impact.
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Figure 3-16: Taille du dommage en fonction de 1’énergie d’impact, tests principaux

Si I’on observe 1’évolution de la taille du dommage en fonction de 1’énergie absorbee (Figure

3-17) on remarque un changement de tendance pour un dommage d’environ 400mm? et une
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énergie d’impact d’environ 10J. A partir de ce seuil, 1’énergiec absorbée augmente plus
rapidement par rapport a la taille du dommage, ce qui montre que I’endommagement s’accentue

au niveau du point d’impact et cesse de s’étendre.
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Figure 3-17: Taille du dommage en fonction de I’énergie absorbée au cours de I’impact

3.3.1.5 Conclusion sur I’évolution de ’endommagement avec I’énergie d’impact

Sur la Figure 3-18 nous avons récapitulé 1’évolution du dommage en fonction de 1’énergie
d’impact et en fonction des différentes données que nous avons analysées et des observations que
nous avons faites. Nous avons noté les différentes transitions que nous avons observées dans les
modes de rupture du matériau. Les trois principales étapes de propagation de I’endommagement
du laminé sont d’abord 1’absence de dommage pour les énergies les plus faibles; ensuite, apres la
naissance du dommage, celui-ci s’étend dans les couches du laminé opposées au point d’impact;
enfin, lorsque le dommage est trop important et que le matériau ne peut plus supporter
d’augmentation de la charge, le dommage se propage a travers I’épaisseur du matériau, dissipant

une plus grande énergie.

Concernant 1’étude de la réponse a I’impact du matériau, la principale information manquant dans
cette étude est I’indentation du matériau qui nous aurait permis de déterminer si le dommage était
de type BVID (bearly visible impact damage). Nous ne disposions en effet pas de 1’appareil

permettant de mesurer la profondeur d’indentation provoquée par I’impact.
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évolution du dommage

Apparition du premier dommage
L’énergie absorbée devient non négligeable

Propagation des dommages sous forme
d’«escalier» délaminations, ruptures transverses
de la matrice

Premiere rupture visible au niveau de la force de
contact

Premiére rupture de fibres
Le dommage s’étend dans le matériau

La force maximale atteint un plafond, le matériau
ne peut plus supporter d’augmentation de la
charge

Propagation du dommage a travers I’épaisseur
Le dommage s’étend moins rapidement
L’énergie absorbée par le matériau au cours de
I’impact augmente plus fortement avec I’énergie
d’impact, ’importance du dommage augmente
fortement

Observations au microscope électronique
Analyse de I’énergie absorbée

Analyse de la force de contact

Analyse de I’évolution de la taille du dommage

Figure 3-18: Schéma récapitulatif de 1’évolution du dommage dans un laminé en fonction de

I’énergie d’impact pour le matériau des tests CRIAQ



73

3.3.2 Modélisation de ’impact

3.3.2.1 Présentation du modele

Les observations des échantillons au microscope électronique ont montré que, lors d’un test
d’impact, le dommage est initi¢ dans les couches du matériau opposées au point d’impact. Ce
type de dommage est caractéristique d’une rupture en flexion [17]. L’idée de ce modé¢le est de

remplacer I’impact par des contraintes en flexion équivalentes.

Pour une poutre composite en flexion dans la direction principale x, de longueur L libre de
rotation a ses extrémités, la force par unité de longueur appliquée au centre de la poutre F est
reliée a la déflexion ¢ par la formule suivante (voir Figure 3-19, formule donnée dans [36]
chapitre 6, p212) :

480

=== (3.21)
11

ou dy; est le premier coefficient de la matrice [d], matrice inverse de [D].

Figure 3-19: Schéma de flexion d’une poutre

L’impact d’un échantillon rectangulaire en son centre crée des efforts résultants non uniformes
entre 1’échantillon et son support, ces efforts présentés sur la Figure 3-20, sur cette figure on a
séparé les efforts en deux composantes réparties sur les petits cOtés et sur les grands cotés de

I’échantillon. Ces efforts créent un moment de flexion au centre de I’échantillon.

Le modele développé dans cette partie fait I’hypotheése que les efforts sont répartis de maniere
uniforme sur chacun des c6tés de I’échantillon (voir Figure 3-21). Cette hypothése ne permet pas
de respecter les conditions limites imposées a 1’échantillon mais permet d’avoir un ordre de
grandeur correct du moment qui s’applique au centre de I’échantillon (voir la déformée de
I’échantillon pour le mode¢le théorique, Figure 3-21 et dans la réalité Figure 3-20). On suppose
ensuite que la déflexion 6 de I’échantillon est provoquée par une force Fx pour la flexion dans la

direction x et une force F, pour la flexion dans la direction y. La force Fiy est répartie sur la
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longueur Ly et la force Fiy est répartie sur la longueur Ly (voir Figure 3-21). On en déduit ces
deux forces en fonction de la déflexion :

485L

PRNEE L3y (3.22)
117X
485L

F, = (3.23)
Todyl

Il est important de noter que les longueurs Ly et Ly ne sont pas les dimensions de I’échantillon
mais celles de la fenétre d’impact (3°°x5°’). On peut calculer a 1’aide des deux équations
précédentes la force d’impact F; :

I:i = I:i,x + I:i,y (324)

Les moments de flexion par unité de longueur au centre de la plaque, dans les directions x et y,

My et My, sont calculés a I’aide des forces Fy et Fy :

sz[ija (3.25)
Ly 4

F \L
M, = (L—yjf (3.26)

On connait donc les moments moyens appliqués en fonction de la déflexion. Un calcul de la
rupture utilisant le critere d’Azzi-Tsai-Hill avec les moments de flexion permet de connaitre la

déflexion a la rupture de I’échantillon et d’en déduire la force d’impact F; & la rupture du premier

pli.
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Figure 3-20: Déformée et contraintes appliquées a une plaque impactée
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Figure 3-21: Déformée et contraintes appliquées a une plaque impactée dans notre modele
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3.3.2.2 Résultats de la modélisation de I’'impact

Les résultats de la modélisation de I’impact sont présentés dans le Tableau 3.2 et comparés aux
résultats expérimentaux. Nous avons utilisé les résultats expérimentaux de la force d’impact
mesurée a la premiere rupture. Pour les deux matériaux utilisés dans cette étude le critere d’Azzi-
Tsai-Hill donne une rupture dans le pli a 0° le plus éloigné du point d’impact. Le critére de la

contrainte maximale précise que cette rupture a lieu par rupture en tension de la matrice.

Tableau 3.2: Résultat de la modélisation de la rupture d’une éprouvette impactée

différence
expérimental modele par rapport a
I’expérience
tests oy (mm) 2,89 2,83 -2%
prE||m|na|res Fi, (kN) 4,9 7,56 54%
0,
tests CRIAQ ou (Mmm) 3,21 3,36 5%
Fiu (KN) 6,7 10,1 50%

Les résultats montrent une bonne cohérence entre le modéle et 1’expérience concernant la
déflexion a la rupture pour les deux matériaux. On observe une différence d’environ 50%
concernant la force d’impact a la rupture, la rupture est calculée a partir du moment en flexion.
Ce résultat montre que I’effet de la force d’impact sur le moment en flexion est sous évalué. Cela
est probablement di a I’hypothese de répartition uniforme des efforts sur les cotés de la plaque,
qui donne un moment inférieur a la réalité au centre de la plaque. Cependant nous remarquons la

méme différence de 50% ce qui montre une bonne reproductivité entre les résultats.

Un moyen simple de corriger cette erreur consiste a répartir les forces induites par I’impact sur
I’échantillon, non plus sur la totalit¢ des longueurs Ly et Ly mais sur 2/3 de ces longueurs. Les

formules (3.22) et (3.23) permettant de calculer la force d’impact deviennent alors :

485(2L j
3 y
11=x
485(2 ij
Fi,y :T (328)

22y
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Et les formules (3.25) et (3.26) calculant le moment de flexion du matériau deviennent :

M o—e b (3.29)
2. 4
—L
3 y
F, L
— y v
- Lx
3

Les résultats sont alors bien plus proches de la réalité (voir Tableau 3.3), cela s’explique
probablement par le fait qu’une répartition des contraintes de cette forme est plus proche de la
réalité. Cependant nous n’avons pas de résultat mathématique ou expérimental permettant de

justifier ce résultat.

Tableau 3.3: Résultat de la modélisation de la rupture d’une éprouvette impactée

différence
expérimental modele par rapport a
I’expérience
tests oy (mm) 2,89 2,83 -2%
préliminaires Fiu (kN) 49 5.0 3%
0]
tests CRIAQ ou (Mmm) 3,21 3,36 5%
Fiu (KN) 6,7 6.7 0%

3.3.2.3 Résultats de la modélisation de I’impact

Ce modeéle présente plusieurs limites, tout d’abord il ne prend pas en compte 1’effet de la taille de
I’impacteur qui est un parametre important de la rupture. Ensuite 1’effet de la vitesse d’impact
n’est pas non plus pris en compte, ce modele simule I’impact de maniére statique. Enfin on
trouve analytiquement, en utilisant le critére de la contrainte maximale, que 1’impact produit une
rupture transverse de la matrice. Or ce type de rupture n’est pas détectable par I’analyse des
courbes de force de contact au cours de I’impact [38], et le résultat expérimental que nous
présentons exploite les courbes de force de contact en fonction du temps. Il est donc inexact de

comparer le calcul analytique et les résultats expérimentaux.

L’avantage de ce modele est d’€tre simple, et de reproduire ’ordre de grandeur des effets de

I’impact. Les ruptures transverses de la matrice sont suivies des délaminations qui sont
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détectables par 1’analyse des courbes de force de contact ce qui donne du sens aux valeurs de
force a la rupture trouvées dans le modele. Pour donner plus de pertinence au modéle il
conviendrait d’effectuer d’autres tests sur des matériaux différents avec des nombres de plis
différents tout en s’assurant de rester dans le cas de plaque minces brisant en flexion. Enfin cette
modélisation de I’impact pourrait étre complétée de maniére a prendre en compte la progression

du dommage apres la rupture du premier pli.
3.3.3 Effet des défauts sur le comportement a ’impact du matériau

3.3.3.1 Choix des énergies d’impact pour les tests comparatifs

Nous disposions des résultats des tests d’impact sur des échantillons vierges de défauts pour faire
le choix des énergies d’impact auxquelles nous allions faire les tests d’impact sur des échantillons

contenant des défauts.

La premicre énergie d’impact a laquelle il était naturel de travailler était 1’énergie d’impact
recommandée par la norme ASTM D7136 (équation (2.1), p31), le calcul nous donne une énergie
de 24.8J pour notre matériau de 3.7mm d’épaisseur, nous avons donc choisi une énergie d’impact

de 25J pour tester I’effet des défauts sur I’impact.

Nous avons constaté visuellement que le dommage était trés important pour des énergies
d’impact supérieures a 30J. Pour éviter qu’un endommagement trop important fasse disparaitre
I’effet de la présence des défauts sur I’impact, nous avons choisi de travailler a des énergies

inférieures a 30J.

Enfin I’analyse des courbes de force de contact en fonction du temps (voir Figure 3-13) et de
taille du dommage (Figure 3-16), montrent des changements de tendance a des énergies d’impact
situées entre 15 et 20J. Ces changements de tendance étant liés a un changement de mode de
rupture nous avons choisi de faire des tests a 15J et 20J de fagon a identifier 1’effet des défauts

sur ces deux différents modes de rupture.
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3.3.3.2 Résultats des tests d’impact

Etude de la force de contact

Sur la Figure 3-22, nous avons représenté les variations de force d’initiation du dommage par
rapport a 1’échantillon sans défauts pour les différentes configurations de défauts testées. Nous
constatons que les échantillons avec des gaps présentent des réductions importantes de la force
d’initiation du dommage par rapport aux échantillons sans défauts, de 7.9% et 5.8% pour les gaps
simples et pour les gaps triangulaires a 0° et une diminution de plus de 17% pour les échantillons
avec des gaps a 0° et 90°. Cette baisse de la premiere rupture est attendue car le gap est placé
directement sous 1’impact, il provoque une diminution de la résistance en flexion au niveau de la
zone défectueuse donc la rupture. En revanche la présence d’overlaps a 0° au niveau du point
d’impact améliore fortement (+13.7%) la résistance du matériau a la premiere rupture. Enfin nous
constatons que les gaps triangulaires ont un effet légerement inférieur mais similaire aux gaps

simples. Cela est d au fait que les deux types de défauts ont localement des propriétés similaires.

20%
L 0,
E 10%
S 5%
3 0% - ®gaps 0°
§Z 90° + gaps 0°
SZ 5% - [ . ™gaps90°+gaps
-S -10% - 1-5.8% gaps 0° triangulaires
'.E -15% ——— m overlaps 0°
©
S -20% 174% -
S 2% 1 Eprouvette sans défaut :
30% Fig = 6.73kN

Figure 3-22: Variation de la force d’initiation du dommage des échantillons contenant des défauts

par rapport aux échantillons sans défauts

Les variations de la force maximale au cours de I’impact des échantillons avec des défauts par
rapport aux échantillons sans défauts sont présentées sur la Figure 3-23 pour les différentes
énergies d’impact. Les échantillons possédant des gaps ont tous une force maximale réduite par

rapport aux échantillons sans défauts. La réduction est située entre 1.6% et 9.2%. Compte tenu de
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la dispersion des résultats il est difficile de conclure de maniere quantitative mais, quelque soit le
type de gap, nous pouvons situer la réduction de force maximale autour de 5% par rapport aux
échantillons sans défauts. Ce résultat s’explique encore une fois par la réduction du nombre de
rubans au niveau du point d’impact qui réduit la résistance a I’impact du matériau. Pour les
overlaps, I’ajout de matériau améliore significativement la force maximale induite par 1’impact

sur le matériau (entre 7% et 15% selon les énergies d’impact).

25%
20%
m gaps 0°
15%
gaps 90° + gaps 0°

10%

gaps 0° triangulaires

5%
® overlaps 0°

défauts

0% -

Variation de force maximale par
rapport aux échantillons sans

% Eprouvette sans défauts
-10% 15J : Fpax = 7.96kN
203 : F,,, = 8.42kN
-15% 25J: F, ., = 8.50kN

Figure 3-23: Variation de la force maximale au cours de I’impact des échantillons contenant des

défauts par rapport aux échantillons sans défauts

Etude de I’énergie absorbée

Les résultats d’énergie absorbée en fonction de I’énergie d’impact sont trés dispersés (voir Figure
3-24). 1l est difficile de tirer une tendance franche liée a la présence de défauts dans le matériau.
Cela montre que malgré le fait que les défauts ont un effet sur la force de contact au cours de
I’impact, cet effet reste localis¢ et 1’énergie absorbée ne varie pas significativement. Les
dommages se propagent donc de maniére similaire dans les zones sans défauts qu’il y ait ou non
présence de défauts au niveau du point d’impact, les effets des défauts se voient de maniére

locale et non générale.
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Figure 3-24: Energie absorbée en fonction de 1’énergie d’impact au cours des tests d’impact pour

les échantillons contenant des défauts
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Figure 3-25: Taille du dommage en fonction de 1’énergie
contenant des défauts

Evolution de la taille du dommage

d’impact pour les échantillons

Concernant la taille du dommage, il faut tout d’abord noter que les mesures faites pour les

overlaps a 0° ne sont pas exploitables car la présence du défaut altére fortement la qualité des
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observations au C-scan. Aucun effet significatif des défauts n’est visible dans les observations au
C-scan (voir Figure 3-25). On ne constate qu’une trés faible variation de la taille du dommage a
une énergie d’impact de 25J. Cela montre encore une fois que les défauts n’ont pas d’effet visible
sur la réponse globale du matériau a 1’impact. Les défauts sont de trop petite dimension pour
affecter la réponse a I’impact du matériau a 1’échelle de 1’échantillon et si ils ont effectivement un

effet, celui-ci est indétectable car il est inférieur a la précision des mesures.

3.3.3.3 Observations au MEB des échantillons impactés contenant des défauts

Les observations au microscope électronique des échantillons contenant des défauts, impactés a
des énergies de 15J, 20J et 25] sont présentées dans 1’annexe 2. Ces observations a 1’échelle du

laminé permettent de visualiser la propagation du dommage dans le laminé.

Les observations montrent que le dommage nait au niveau des zones présentant des défauts dans
le laminé mais pas forcément au niveau précis des défauts (voir Figure 3-26). Cela montre que les
défauts ne provoquent pas de concentrations de contraintes a 1’origine de I’endommagement du

laminé lors des tests d’impact.

0° gap

Figure 3-26: Détail du dommage sur un échantillon impacté a 15J, présentant des gaps a 0°

Les échantillons présentant des gaps, quel que soit le type de gap (a 0°, a 0° et a 90°,
triangulaires & 0°), présentent un endommagement similaire aux échantillons sans défauts. A 15J
nous observons quelques délaminations et fissurations transverses de la matrice, ainsi que les
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premiéres ruptures de fibres. A 20J le dommage s’étend dans la partie opposée a I’impact du

laminé. A 25J le dommage s’étend de manicre sensible a travers 1’épaisseur du matériau.

Pour les échantillons comportant des overlaps a 0° les observations sont sensiblement les mémes
a la différence que nous n’avons pas observé de ruptures de fibres a une énergie d’impact de 15J.
Les premiéres ruptures de fibres se produisent trés certainement a des énergies d’impact
supérieures a 15J. Cela montre que, localement, les overlaps renforcent légerement le matériau et

qu’ils n’affectent cependant pas I’endommagement de manicre générale.
3.4 Tests de compression apres impact

3.4.1 Rupture en compression simple

Les résultats de résistance en compression apres impact sont comparés aux résultats des tests de
compression simple de fagon & connaitre la diminution de résistance en compression provoquée
par I’impact. Les tests ont été réalisés a I’aide de la norme ASTM D695 Boeing modified. On
constate une bonne cohérence entre le calcul et les résultats expérimentaux concernant la
résistance en compression (pour les tests préliminaires : oy exp = 619MPa, o, = 546MPa pour les
tests du CRIAQ : oyexp = 611MPa, 6,1 = 667MPa). La différence est de 1’ordre de 10% pour les

deux materiaux.
3.4.2 Rupture en compression du laminé impacté

3.4.2.1 Contrainte a la rupture

Nous avons effectué des tests de compression apres impact aux différentes énergies d’impact, sur
les échantillons impactés des tests préliminaires et du projet CRIAQ. Pour les deux matériaux, les
échantillons impactés a 5J ont brisé par crushing, la rupture s’est produite par écrasement au
niveau du systéme de fixation de 1’échantillon. Ce mode de rupture confirme que I’impact n’a
provoqué aucun dommage précipitant la rupture en compression. Cela est cohérent avec I’analyse

de I’impact qui a montré qu’il n’y avait aucun dommage a ces énergies.

Pour le matériau du CRIAQ les jauges de déformation posées sur les échantillons ont permis

d’identifier une rupture par flambage pour les echantillons impactés a des énergies plus élevees.
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La rupture a lieu au centre de 1’échantillon, au niveau de I’impact, ce qui montre que 1’impact est

a I’origine de la rupture.

Les résultats des tests de compression aprés impact pour le matériau du projet CRIAQ sont
donnés sur la Figure 3-28. On constate que le flambage a lieu a une contrainte entre 10 et 20%
inférieure & la contrainte a la rupture. La contrainte au flambage et la contrainte a la rupture
décroissent avec 1’énergie d’impact. Le dommage créé par I'impact fragilise le matériau et
précipite I’instabilité de 1’éprouvette. Plus le dommage est important moins la contrainte au
flambage est élevee. Le flambage est a I’origine de la rupture : la baisse de la contrainte a la
rupture de 1’échantillon avec I’énergie d’impact suit donc logiquement la baisse de la contrainte
au flambage. Pour le matériau des tests préliminaires, le mode de rupture n’a pas été investigué
mais il est probable que la rupture ait eu lieu par flambage, compte tenu de 1’épaisseur du

matériau.

Pour les deux matériaux on trouve que la contrainte a la rupture diminue avec 1’énergie d’impact.
La contrainte a la rupture d’échantillons impactés est réduite de 50% a 70% par rapport a la
contrainte a la rupture d’échantillons en compression simple (voir Figure 3-27 et Figure 3-28).
Les propriétés mécaniques sont donc fortement réduites, cela est probablement di au flambage

qui précipite la rupture.

Pour les matériaux du CRIAQ nous constatons que la contrainte au flambage d’un échantillon
non impacté, calculée analytiqguement, est proche de la valeur expérimentale (voir Figure 3-28).
Analytiquement on trouve une contrainte au flambage de 240MPa contre 250MPA pour un
échantillon impacté a 5J et pour lequel on peut considérer qu’il n’y a pas de dommage. Ce

résultat valide notre prédiction du flambage.

La contrainte a la rupture des échantillons impactés selon les recommandations de la norme
ASTM D7137 est inférieure aux données de Cytec (232MPa expérimentalement contre 324MPa
selon Cytec [45]). Cela est di au mode de rupture par flambage qui précipite la rupture des
échantillons. La norme ASTM D7137 recommande d’observer la rupture des échantillons en
compression et non pas en flambage. Cependant le fait que la rupture soit influencée par
I’importance du dommage rend les tests de compression aprés impact pertinents pour 1’étude de

I’influence des défauts sur les propriétés du matériau.
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Figure 3-27: Résistance en compression apres impact du matériau, normalisée par la résistance en

compression simple, en fonction de 1’énergie d’impact, matériaux des tests préliminaires
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Figure 3-28: Résistance en compression apres impact du matériau, normalisée par la résistance en

compression simple, en fonction de 1’énergie d’impact, matériaux des tests du CRIAQ



3.4.2.2 Module d’élasticité

Sur la Figure 3-29 nous avons tracé le module d’élasticité des éprouvettes en compression apres
impact en fonction de 1’énergie d’impact, le module d’¢élasticité est calculé a partir de la pente des
courbes de force en fonction du déplacement mesurée au cours des tests de compression apres
impact. Nous remarquons que ce module est constant dans un premier temps (autour de 27GPa),
puis il décroit a partir d’une énergie d’impact de 25J. Cela montre qu’a partir d’une énergie
d’impact de 25J le dommage est suffisamment important pour affecter les propriétés élastiques du
matériau a 1’échelle de 1’échantillon. Cette perte des propriétés élastiques coincide avec

I’accroissement du dommage a travers 1’épaisseur du matériau et un début de perforation de

1’échantillon.
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Figure 3-29: Module d’¢élasticité en compression apres impact en fonction de 1’énergie d’impact

3.4.2.3 Rupture d’un laminé de 32 plis

Le calcul analytique (voir 1.6.1.3 p24) montre que le flambage d’un échantillon de 32 plis a lieu &
424MPa, ce qui est supérieur a la valeur de rupture en compression aprés impact donnée par

Cytec (324MPa) [45]. L’utilisation d’un laminé 32 plis permettrait donc d’obtenir la rupture en

compression des échantillons impactés.
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3.4.3 Effet des défauts sur la compression aprés impact

3.4.3.1 Résistance en compression

Les résistances en compression aprés impact des échantillons contenant des défauts sont
présentées sur la Figure 3-30. On constate que les variations liées aux défauts sont du méme ordre
que la dispersion des résultats, il semble donc que les défauts aient un effet mineur sur les tests de

compression apres impact.

290

280
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8 220 + triangulaires
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Figure 3-30: Résistance en compression apres impact selon le type de défaut pour les différentes

énergies d’impact

Afin de confirmer cette premiere observation et pour prendre en compte un plus grand nombre
d’échantillons, nous avons représentés sur la Figure 3-31 la variation de résistance en
compression par rapport aux échantillons sans défauts en faisant la moyenne des variations de
résistance obtenues pour les trois énergies d’impact. Nous remarquons que les variations sont
inférieures a 4% ce qui confirme le fait que les défauts n’ont pas d’effet sur la rupture. Cela peut
s’expliquer par 1’absence d’effet global des défauts que nous avons remarqué a 1’issue des tests

d’impact.
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Figure 3-31: Variation de la résistance en compression aprés impact par rapport aux échantillons
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énergies d’impact (15J, 20J et 25J)

3.4.3.2 Module de compression

triangulaires
H overlaps 0°

w
N

42
g
o 40
—_ B sans défauts
8 38
& H gaps 0°
3 36
=) u gaps 90° + gaps 0°
7]
S8 34
‘© = gaps 0°
o
D
=
o
o
P

w
o

Ei=15J Ei=20J Ei=25J

Figure 3-32: Module d’élasticité en compression aprés impact selon le type de défaut pour les

différentes énergies d’impact
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Figure 3-33: Variation du module de compression aprés impact par rapport aux échantillons

vierge selon le type de défaut, résultat moyen des trois énergies d’impact

L’analyse des modules de compression aprés impact donne un résultat identique a celle des
résistances en compression apres impact (voir Figure 3-32 et Figure 3-33). Les défauts n’ont pas
d’impact sur la rigidité en compression du matériau : les variations observées sont inférieures a
5%, ce qui est du méme ordre que la dispersion des résultats. Seul I’impact joue sur 1’élasticité du

matériau.

3.5 Discussion générale

3.5.1 Effet des défauts

Les tests de open hole compression comparés a une modélisation analytique de I’effet des défauts
ont montré que les défauts placés a 0° ne provoquent pas de concentration de contraintes pouvant
étre a I’origine de la rupture. Ces défauts provoquent une redistribution homogéne des contraintes
sur le matériau testé. L’effet des défauts placés a 90° par rapport au chargement en compression
est plus important a cause de 1’effet de fiber waviness dans les plis & +/-45° mais ces défauts

n’affectent pas les plis a 0°.

Les défauts ont peu d’effet sur le comportement a I’impact des matériaux. L’étude des forces de

contact au cours de I’impact montre un effet des défauts sur la rupture mais cet effet est local et



90

ne provoque pas de variations de la réponse globale des échantillons a I’impact ni sur la rupture

par flambage lors des tests de compression aprés impact des échantillons endommagés.

Les tests de open hole compression et de compression aprés impact nous ont montré que, malgré
leur importance, les défauts provoqués par la technique de placement de fibres automatisé ont un
effet minime sur les propriétés mécaniques du matériau. L’effet des défauts est fortement li¢ a
leur dimension par rapport & la taille de 1’échantillon testé. Dans les tests de open hole
compression, la dimension caractéristique des défauts est de 1’ordre de 8.107 (1/8°’, 1a largeur du
défaut, divisé par 1.5, la largeur de I’éprouvette) ce qui rend I’effet des défauts détectable lors
des tests. En revanche pour les tests de compression aprés impact, la dimension caractéristique
des défauts est de I’ordre de 3.107 (1/8”* divisé par la largeur de I’échantillon, 4°°) et pour ces

tests la dispersion des résultats est de 1’ordre de 5% ce qui rend 1’effet des défauts peu détectable.

3.5.2 Comportement a I’'impact et en compression apres impact du matériau

L’étude de I’évolution du dommage en fonction de I’énergie d’impact a montré que 1’évolution

du dommage se faisait en plusieurs étapes :
- En dessous d’une certaine énergie d’impact aucun dommage n’est visible.

- On observe ensuite des ruptures transverses de la matrice et des délaminations qui
s’étendent dans le matériau et sont suivies des premicre ruptures de fibres. Le dommage

est localisé dans la partie du laminé opposée au point d’impact.

- Puis a partir d’'une certaine énergie d’impact la résistance a I’impact diminue et le
dommage se propage & travers 1’épaisseur du matériau. Il s’étend moins nettement et
I’énergie absorbée au cours de I’'impact évolue plus rapidement avec 1’augmentation de
I’énergie d’impact. Le matériau se rapproche de la perforation et le module de rigidité en

compression est altéré.

Enfin les tests de compression aprés impact ont montré que pour un laminé de 24 plis et de
3.7mm d’épaisseur, le matériau est trop fin pour rompre en compression pure. La rupture

s’effectue par flambage de I’échantillon avant la rupture.
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CONCLUSION

Dans ce travail, nous avons présenté I’¢tude expérimentale de I’effet de défauts, provoqués par la

méthode de placement de fibres, sur les propriétés mécaniques de laminés carbone/époxy.

Les tests de open hole compression sur des échantillons contenant des défauts de type gaps et
overlaps ont permis de montrer que les défauts ont un effet trés limité lorsqu’ils sont placés dans
la direction du chargement. Cet effet est méme prévisible analytiguement par la théorie des
laminés. Les défauts placés a 90° par rapport au chargement ont un effet plus important et plus
difficile & quantifier et il semblerait que 1’effet du fiber waviness soit sensible seulement dans les

plis adjacents au défaut.

Les tests d’impact ont montré que les défauts avaient un effet local sur les propriétés a 1I’impact
du lamine. Les propriétés globales telles que la tenue en compression aprés impact, la taille du
dommage ou I’énergie dissipée au cours de 1’impact ne sont pas affectées par la présence de

défauts dans le matériau. Ces données sont récapitulées dans le tableau suivant.

Tableau récapitulatif de I’effet des défauts sur la résistance a I’'impact du matériau

gaps 0° gaps 0°

gaps 0 + gaps 90° |triangulaires overlaps 0
force de premier dommage - - - +
Effet local force maximale au cours de ) ) i +

I’impact

type de dommage
(observations MEB)

u
u
u
+

énergie absorbée au cours de

u
u
u
u

I’impact
Effet a
I’échelle de taille du dommage ~ P~ ~ ND
I’échantillon

résistance en compression
aprés impact

u
u
u
u
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Objectifs futurs

De maniere a confirmer le phénomene de fiber waviness il serait intéressant de compléter ces
observations en effectuant des tests supplémentaires sur des échantillons comprenant des défauts
a90° et a +/-45°.

Afin de pouvoir simuler précisément 1’effet des défauts, il serait nécessaire d’effectuer une étude
plus fine faisant, par exemple, varier le nombre de défauts de méme type et explorant un plus
grand nombre de défauts. Cependant, dans ce projet, nous avons éetudié des défauts « critiques »
car présents dans tous les plis du laminé et leur effet a semblé limité. A 1’échelle d’une piéce
d’avion, la répartition des défauts devrait permettre de diminuer encore leur effet et de considérer
qu’ils ont un impact négligeable sur les propriétés mécaniques de la piéce. La réalisation de tests
sur des échantillons contenant des défauts répartis et non plus localisés permettrait de confirmer

cette hypothese.

Une autre piste de travail serait la réalisation de tests de compression aprés impact sur des
laminés de 32 plis ou plus, cela permettrait d’éviter les phénomeénes de flambage en compression

des échantillons. On pourrait ainsi observer I’effet des défauts sur la rupture en compression pure.

Enfin ces matériaux seront utilisés en aéronautique et seront donc soumis a de nombreux cycles
de chargement au cours de leur vie. Il serait donc utile de déterminer I’impact de ces défauts sur

la tenue en fatigue des matériaux.
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ANNEXE 1 — Calcul des paramétres de I’impact a partir de la
vitesse d’impact et de la force de contact mesurée au cours
de Pimpact
La tour d’impact DYNATUP Model 8250 permet de connaitre un certain nombre de données au

cours de I’impact. Deux grandeurs sont directement mesurées par le systeme :

- un capteur mesure la vitesse d’impact v; en détectant le passage de deux points de
I’impacteur (voir Figure Al.1)
- une cellule de charge (voir Figure Al.2) mesure la force F(t) appliquée a I’extrémité

de I’impacteur au cours du temps.

Toutes les autres données sont déduites de ces deux mesures.

N

e'

Figure Al.1 : Capteur permettant de connaitre la vitesse d’impact

L’énergie d’impact se calcule de la maniére suivante ou m est la masse de 1I’impacteur :

E = 1 mv?

La vitesse de I’impacteur au cours de I’impact se déduit du principe fondamental de la dynamique

ou t est le temps écoulé depuis le début de I’impact :

v(t) =y, +gt—j.?dt
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Cellule de
charge

Figure Al.2 : Cellule de charge permettant de connaitre la force de contact de I’impacteur avec

I’échantillon

On peut en déduire le déplacement 6(¢) de la surface de I’échantillon au cours de 1’impact en

fonction du déplacement initial ¢; :

Enfin tous ces parametres nous permettent de déduire 1’énergie E, absorbée par 1’échantillon

impacté au cours du temps :

Récapitulatif des grandeurs :

Vi vitesse d’impact
Ei énergie d’impact
m masse de I’impacteur

F(t) force appliquée a I’extrémité de I’'impacteur hémisphérique

v(t)  vitesse de I’'impacteur en fonction du temps

o(t)  déplacement de I’échantillon au cours du temps au niveau de I’extrémité de
I’impacteur

Ea énergie absorbée par I’impacteur au cours du temps
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ANNEXE 2 — Observation au microscope électronique des

échantillons impactés contenant des défauts

Figure A2.1 : Echantillons impactés a 15, 20 et 25J, contenant des gaps a 0° et & 90°
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Figure A2.2 : Echantillons impactés a 15, 20 et 25J, contenant des gaps & 0°
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Figure A2.3 : Echantillons impactés & 15, 20 et 25J, contenant des overlaps & 0°
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Figure A2.4 : Echantillons impactés & 15, 20 et 25J, contenant des gaps triangulaires a 0°



