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G, Gij module de cisaillement, module de cisaillement dans le plan ij, i, j = 1, 2, 3 = L, T, N et
i 6= j

h épaisseur

L, T, N directions longitudinale, transversale et normale (hors plan) du pli

M nombre d’intervalles pour calculer le facteur de distribution de l’orientation des fibres

Mech−i masse de l’échantillon à l’air libre (i = air) et dans le liquide (i = liquide)

QL onde Quasi-Longitudinale

QT onde Quasi-Transversale

Sij contrainte de rupture de cisaillement dans le plan ij, i, j = 1, 2, 3 et i 6= j

u déplacement

V vitesse de phase

Vf , Vm, V0 taux volumique de fibres f , de matrice m et de porosité 0

Wf taux massique de fibres

x position

Xi contrainte longitudinale à la rupture en traction (i = T ) et en compression (i = C)

Yi contrainte transversale à la rupture en traction (i = T ) et en compression (i = C)

ZT contrainte à la rupture hors plan en traction

εij déformation dans la direction i, = 1, 2, 3

εRi−j déformation à la rupture dans la direction i, en traction ou en compression, i = 1, 2, 3 et
j = traction, compression

δ delta de Kronecker

γij , γ
R
ij déformation de cisaillement, déformation de cisaillement à la rupture dans le plan ij, i, j =

1, 2, 3 = L, T, N et i 6= j (ou bien x, y, z dans le repère du stratifié)

Γ tenseur de Christoffel

νij coefficient de Poisson dans le plan ij, i, j = 1, 2, 3 = L, T, N et i 6= j

σRi−j contrainte à la rupture dans la direction i, en traction ou en compression, i = 1, 2, 3 et
j = traction, compression

σf contrainte de flexion

η0 facteur de distribution de l’orientation des fibres

ρc, ρf , ρl, ρr masse volumique du stratifié composite c, des fibres f , du liquide l et de la résine r

τij , τ
R
ij contrainte de cisaillement, contrainte de cisaillement à la rupture dans le plan ij, i, j =

1, 2, 3 = L, T, N et i 6= j (ou bien x, y, z dans le repère du stratifié)

θ direction de flexion maximale

θi angle d’orientation des fibres par rapport au plan dans l’intervalle i
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Chapitre 3 : Modélisation numérique du comportement en post-
flambement

AR « Aspect Ratio » des éléments : rapport des côtés

Cij tenseur de rigidité

es épaisseur semelle

et épaisseur tête

epc épaisseur pied de cadre

en épaisseur nappe

ep épaisseur peau

Ei module d’Young dans la direction i = 1, 2, 3 = L, T, N

F12 paramètre d’interaction du critère de Tsai-Wu dans le plan 12 = LT

F effort appliqué

Fcr charge critique de flambement

Fmax charge maximale ou charge à rupture

F ji indice de rupture de Hashin dabs la direction des fibres (i = f) ou de la matrice (i = m), en
traction (j = t) ou en compression (j = c)

FI « Failure Indice » pour indice de rupture

Gij module de cisaillement dans le plan ij, i, j = 1, 2, 3 = L, T, N et i 6= j

GC taux de restitution d’énergie

GT taux d’énergie de déformation total

GI , GII taux de restitution d’énergie en mode I et II

GIC , GIIC taux de restitution d’énergie maximal en mode I et II

hpc hauteur pied de cadre

ht hauteur de la tête du raidisseur oméga

Kij termes du tenseur de rigidité de la loi de traction-séparation

La longueur de l’âme d’un raidisseur

Lb longueur de la base du raidisseur oméga

Llarg longueur dans la largeur d’une maille

Llong longueur dans la longueur d’une maille

Ln longueur de nappes

Lpc longueur pied de cadre

Ls longueur de la semelle d’un raidisseur

Lt longueur de la tête d’un raidisseur

na nombre d’éléments dans l’âme d’un raidisseur

nb nombre d’éléments dans la base d’un raidisseur

nlarg nombre d’éléments dans la largeur d’une maille
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nlong nombre d’éléments dans la longueur d’une maille
ns nombre d’éléments dans la semelle d’un raidisseur
nt nombre d’éléments dans la tête d’un raidisseur
Rs rayon semelle
Rt rayon tête
Rpc rayon pied de cadre
S12, S13, S23 contrainte de rupture en cisaillement dans les plans 12, 13, 23
t vecteur des contraintes de traction
T0 épaisseur initiale des éléments cohésifs
Tσ matrice de changement de base des contraintes
Tε matrice de changement de base des déformations
UX déplacement relatif longitudinal de l’éprouvette
UY déplacement transversal de l’éprouvette
UZ déplacement hors plan de l’éprouvette
Xi contrainte longitudinale à la rupture en traction (i = T ) et en compression (i = C)
Yi contrainte transversale à la rupture en traction (i = T ) et en compression (i = C)
ZT contrainte à la rupture hors plan en traction
δi séparations des surfaces cohésives dans la direction i
νij coefficient de Poisson dans le plan ij, i, j = 1, 2, 3 = L, T, N et i 6= j

σ1 contrainte de traction/compression dans le pli dans la direction 1 = L

σ2 contrainte de traction/compression dans le pli dans la direction 2 = T

τ12 contrainte de cisaillement dans le pli dans le plan 12 = LT

Chapitre 4 : Essai de post-flambement d’un panneau autoraidi
infusé

CE charge extrême
CL charge limite
E énergie des rayons X
F effort appliqué
FX effort longitudinal
Fcr charge critique de flambement
Fmax effort longitudinal maximal (à la rupture)
N0, Ni nombre de photons incidents et transmis respectivement
NC non-conformité
UX déplacement relatif longitudinal de l’éprouvette
UY déplacement transversal de l’éprouvette
UZ déplacement hors plan de l’éprouvette
µ coefficient d’absorption du matériau
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Le projet FUSCOMP (FUSelage COMPosite) est un programme de Recherche & Développement, qui a
reçu la labellisation du pôle de compétitivité Aerospace Valley. Ce programme mènera à la réalisation d’un
test de démonstrateur de fuselage composite fabriqué par le procédé d’infusion de résine LRI (Liquid Resin
Infusion). Les travaux réalisés réunissent principalement trois partenaires : la société DAHER-SOCATA, le
Laboratoire Génie de Production de l’École Nationale d’Ingénieurs de Tarbes, et le Centre de Ressources
et de Compétences COMPOSITES du Lycée Jean Dupuy. L’étude des structures composites est un
sujet d’actualité dans les projets aéronautiques, puisque de plus en plus d’éléments (raidisseurs,. . . ) sont
intégrés dans les revêtements de fuselage. Les travaux de thèse portant sur la modélisation d’un fuselage
composite ont donc naturellement évolué vers l’étude de la décohésion des structures intégrées.

Le chapitre un indique les étapes qui ont mené à l’étude de la décohésion des structures intégrées. Des
généralités décrivent la constitution et le comportement mécanique des matériaux composites. Puis les
méthodes usuelles de dimensionnement des structures composites sont expliquées. Ensuite, le concept
d’intégration de structures est défini et les méthodes d’assemblage à la structure sont décrites. Enfin, les
phénomènes de rupture liés à la décohésion des structures intégrées sont expliqués, et des méthodes de
modélisation de ces phénomènes sont données.

Le chapitre deux concerne la caractérisation mécanique du matériau utilisé. Dans une première partie,
les essais usuels de caractérisation des matériaux sont décrits. Ces essais ont été réalisés dans le cadre du
programme FUSCOMP. Ensuite, le chapitre s’intéresse plus particulièrement aux essais de caractérisation
hors plan, nécessaires à la modélisation de la décohésion des structures intégrées en contraintes. Ces
essais nécessitent la mise au point d’un procédé de fabrication de plaque épaisse par infusion de résine.
Les propriétés élastiques sont aussi caractérisées par mesure ultrasonore du matériau orthotrope utilisé.
Enfin, les résultats de ces différentes méthodes de mesure sont comparés à un ensemble de propriétés de
référence.

Le chapitre trois s’intéresse à la modélisation numérique du comportement en post-flambement d’un
panneau représentatif de fuselage. Une première partie est consacrée à la modélisation au niveau global
du panneau étudié, comprenant deux types de structures intégrées : deux T inversés et trois omégas. Les
modèles réalisés permettent de définir un essai de validation. Une seconde partie propose une méthode
de modélisation de la décohésion des structures intégrées au niveau local, par l’intermédiaire de surfaces
cohésives. Les résultats de ces modèles sont vérifiés sur des essais « pull-test » sur structure type oméga.

Le chapitre quatre est consacré à la réalisation de l’essai de post-flambement en compression uni-axiale.
Les résultats numériques d’un modèle de référence basé sur le modèle global précédemment défini sont
utilisés pour définir le dispositif expérimental. La mesure optique par stéréo-corrélation d’images est



2 Introduction générale

utilisée pour mesurer les déplacements hors plan qui servent d’éléments de comparaison entre les résultats
numériques et expérimentaux. Le déplacement relatif expérimental réel est recalé sur le déplacement relatif
numérique, et les phénomènes de rupture sont analysés à partir de mesures de tomographie par rayons X
et de contrôle ultrasonore. La décohésion des structures intégrées est mise en évidence au niveau global.
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Vers l’étude de la décohésion des
structures intégrées
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1.1 Généralités

Les généralités apportent une compréhension de ce que sont les matériaux composites à matrice organique,
de quels matériaux ils sont constitués et comment ils sont fabriqués. Ces thèmes sont des sujets largement
diffusés dans les manuels spécialisés [Gay 05, Berthelot 05]. Les lois d’élasticité de plusieurs types de
matériaux composites ainsi que leur comportement à rupture sont aussi expliqués.

1.1.1 Matériau composite

Un matériau composite est un matériau formé de plusieurs composants élémentaires dont l’association
confère à l’ensemble des propriétés qu’aucun des composants pris séparément ne possède. On peut voir
dans la figure 1.1 quelques types de matériaux composites pouvant être rencontrés. La matrice joue le
rôle de liant des renforts répartis dans la structure.

(a) Composite à renfort
de particules

(b) Composite à renforts
de fibres courtes

(c) Composite stratifié à
renforts de fibres longues

Figure 1.1: Plusieurs types de matériaux composites

Dans la figure 1.1c les plis de renforts sont unidirectionnels. La superposition de plis alternés selon une
orientation donnée définit ce type de matériau composite. Une matrice polymère lie les plis entre eux.
Les fibres apportent la résistance mécanique longitudinale du pli alors que la matrice assure la résistance
aux sollicitations transverses. Les plis peuvent être de forme tissu, dans ce cas les fibres sont orientées
dans plusieurs directions dans un pli donné selon une armure de tissage comme représenté dans la figure
1.2.

(a) Toile ou taffetas (b) Sergé 2x2

(c) Satin 5-1 (d) Non entrecroisée (e) Unidirectionnelle

Figure 1.2: Armures des tissus couramment rencontrés
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Dans le domaine aéronautique, la nature des fibres utilisées est principalement le carbone associé à une
résine thermodurcissable ou thermoplastique. Dans la suite, on présente le renfort carbone associé à la
matrice thermodurcissable époxyde (RTM6).

1.1.1.1 Renfort

Les caractéristiques des fibres dépendent de leur composition chimique qui induit une forme moléculaire
différente dans l’espace selon le type de fibres. Par exemple, l’étirage que subissent certaines fibres (car-
bone, aramide) oriente les chaînes moléculaires et leurs noyaux aromatiques (configuration hexagonale de
six atomes de carbone), ce qui leur confère de meilleures propriétés en traction dans le sens de l’étirage
au détriment des propriétés transverses bien plus faibles. Au contraire, dans le cas de la fibre de verre,
l’opération de filage n’influe pas sur ces propriétés. Le tableau 1.1 donne les caractéristiques des types de
fibres usuelles. On observe que l’anisotropie des fibres est plus ou moins marquée selon le type de fibres.
Les fibres de verre seules sont isotropes et les fibres de carbone et d’aramide sont anisotropes.

Tableau 1.1: Propriétés mécaniques moyennes des fibres usuelles T < 700 °C [Mistou 00]

Fibres φfilament [µm] ρ [kg/m3] E [GPa] (sensL− sensT) ν σR [MPa] εR [%]

Verre E 17 2600 75-75 0.25 2500 4
Aramide 12 1450 130-6 0.4 2900 2.5
Carbone 7 1750 230-15 0.3 3200 1.5

Les fibres de carbone peuvent être obtenues soit à partir de brai soit à partir de fibres polyacrylonitriles
(PAN ). Le brai est un résidu pâteux issu de la distillation du charbon ou du pétrole. Les années 1960
connaissent une avancée technologique de la fabrication des fibres de carbone avec le japonais Shindo
qui met au point leur fabrication à partir de PAN [Shindo 60]. Aujourd’hui la fabrication des fibres de
carbone est principalement réalisée à partir de PAN.

Il existe divers noms commerciaux du PAN (Crylor®, Courtelle®, Dralon®, Orlon®...). La figure 1.3
illustre leur procédé de fabrication. Le fil de PAN, appelé le précurseur, est un polymère qui se présente
sous forme de bobines. La première étape de fabrication est l’oxydation du PAN, il est chauffé entre 200 et
300°C pendant 3 heures puis étiré, ce qui provoque la réticulation du polymère. L’étape de carbonisation
permet d’extraire les atomes d’azote, la structure devient alors graphitique pour une pureté au maximum
de 97% de carbone. On obtient des fils de carbone Haute Résistance (HR). La graphitation permet enfin
d’obtenir des fils de carbone Haut Module (HM ), avec 99% de pureté.

Figure 1.3: Fabrication des fibres de carbone à partir du PAN
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1.1.1.2 Matrice

La matrice est généralement un polymère thermoplastique ou thermodurcissable. Le tableau 1.2 donne
les caractéristiques des résines usuelles. Comme la réticulation de la résine produit une structure tri-
dimensionnelle aléatoirement distribuée dans l’espace, on considère que la matrice a un comportement
isotrope.

Tableau 1.2: Propriétés mécaniques moyennes des résines thermodurcissables usuelles T < 200 °C
[Mistou 00]

Résine ρ [kg/m3] E [GPa] G [GPa] ν σR [MPa] εR [%]

Polyester 1200 4.5 1.6 0.4 75 2
Polyépoxyde 1200 5 1.8 0.4 130 10
Vinylester 1150 3.5 1.25 0.4 75 3

La résine époxyde est généralement le produit de la réaction entre un prépolymère contenant une chaîne
de molécules DGEBA (DiGlycidylEther de Bisphènol A) et une molécule possédant une fonction amine.
La fonction époxyde est le groupement CH2OCH que l’on voit en bout de chaîne sur la figure 1.4, qui
réagit avec les fonctions amines (de type NRx) ou anhydride présentes dans les molécules du durcisseur
nécessaire à la polymérisation de la résine afin de produire un réseau moléculaire tridimensionnel.

Figure 1.4: Structure chimique d’un prépolymère époxy.

1.1.2 Procédés de mise en œuvre

La figure 1.5 schématise trois types de procédés les plus utilisés dans l’industrie aéronautique : préimpré-
gnés, Resin Transfer Moulding (RTM ) et Liquid Resin Infusion (LRI ).

L’utilisation de préimprégnés est un procédé de type voie sèche, car les plis contiennent les fibres et la
résine (la résine est prépolymérisée), et nécessitent l’utilisation d’un autoclave pour la mise en pression
nécessaire à l’obtention de stratifiés au taux de fibres élevé.

Un moule et un contre-moule sont utilisés dans le procédé RTM. Un empilement de tissus secs est disposé
dans l’entrefer, au volume fixé pour une géométrie de moule donnée. L’injection de résine est réalisée sous
pression.

Le procédé LRI permet d’infuser un empilement de tissus secs entre moule et bâche à vide, par l’injection
de résine sans mise sous pression, sans contre-moule rigide et sans passage à l’autoclave.
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(a) Préimprégnés

(b) RTM (Resin Transfer Moulding)

(c) Infusion de résine (LRI Liquid Resin Infusion)

Figure 1.5: Types de procédés utilisés dans l’industrie aéronautique

1.1.3 Caractéristiques mécaniques du matériau composite

On distingue trois niveaux d’échelle pour décrire le comportement d’un matériau composite.
– L’échelle microscopique distingue la fibre de la matrice. Cette échelle permet d’étudier la microméca-

nique du matériau selon l’arrangement des fibres entre elles par rapport à la matrice —voire à l’interface
fibre-matrice— représentant un arrangement caractéristique appelé Volume Elémentaire Représentatif
(VER). Un ensemble composé de multiples VER permet de représenter le comportement global du
matériau homogénéisé à l’échelle mésoscopique.

– L’échelle mésoscopique distingue le pli de la structure stratifiée. Les lois de comportement microméca-
nique sont intégrées à cette échelle ce qui permet d’étudier les comportements et plus précisément les
mécanismes de rupture du pli. C’est à cette échelle que sont appliqués les critères de rupture permet-
tant de dimensionner la structure composite. Dans le dimensionnement des structures composites, il
est alors possible de parler du pli comme d’un VER du stratifié.

– La structure composite est constituée du stratifié à l’échelle macroscopique. Un empilement donné est
lié à un matériau homogénéisé par la théorie classique des stratifiés. Les conditions aux limites de
chargement et de déplacement sont appliquées à la structure, et permettent de calculer les flux d’effort
qui sont appliqués à l’échelle macroscopique du stratifié.

Des solutions exactes des propriétés mésoscopiques du pli sont obtenues par approche analytique à partir
des propriétés des constituants fibre-matrice. Ces solutions énoncées ci-après permettent de calculer des
valeurs de prédimensionnement du matériau étudié.

Le problème de la cellule cylindrique est une fibre entourée d’un cylindre de matrice. Il a été étudié par
R. Hill et Z. Hashin dans le cas de la traction et du cisaillement longitudinal. Une solution analytique
du module de cisaillement transverse GTN n’est pas déterminée. C’est pour cela que R.M. Christensen
et K.H. Lo ont proposé une expression de GTN dans l’équation 1.4 basée sur un modèle à trois phases
comprenant une phase de matériau homogénéisé supplémentaire entourant la matrice.
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Les solutions exactes sont données pour le module d’Young longitudinal EL, le coefficient de Poisson νLT
et le module de cisaillement GLT ; exprimées en fonction du taux volumique de fibres Vf , des propriétés
des fibres Ef , νf , Gf et de la matrice Em, νm, Gm. L’utilisation des modules de compressibilité des
fibres kf et de la matrice km permettent d’alléger les notations, de même que les modules de compression
latérale Kf et Km respectivement des fibres et de la matrice.

EL = EfVf + Em (1− Vf ) + 4 (νf − νm)2
Vf (1− Vf )

Vf
Km

+ 1−Vf
Kf

+ 1
Gm

(1.1)

νLT = νfVf + νm (1− Vf ) +
(νf − νm)

(
1
Km
− 1

Kf

)
Vf (1− Vf )

Vf
Km

+ 1−Vf
Kf

+ 1
Gm

(1.2)

GLT = Gm
Gf (1 + Vf ) +Gm (1− Vf )
Gf (1− Vf ) +Gm (1 + Vf ) (1.3)

GTN = Gm

1 + Vf
Gm

Gf−Gm + km+ 7
3Gm

2km+ 8
3Gm

(1− Vf )

 (1.4)

avec : ki = Ei
3 (1− 2νi)

, i = m, f et Ki = Ei
2 (1− 2νi) (1 + νi)

, i = m, f (1.5)

Des expressions plus simples de ces propriétés mécaniques peuvent être obtenues dans le cadre d’une
utilisation pratique. Ces expressions supposent une variation linéaire des propriétés du matériau composite
selon la proportion de fibres, et sont communément appelées lois des mélanges ou loi inverse des mélanges
selon les cas.

1.1.3.1 Relations d’élasticité linéaire

La forme générale de la relation d’élasticité linéaire peut s’écrire sous différentes formes, selon que l’on
veuille mettre en évidence la matrice de rigidité [C] ou de souplesse [S] (appelée aussi matrice de flexibi-
lité) :



σ1

σ2

σ3

σ4

σ5

σ6


=



σ11

σ22

σ33

σ23

σ13

σ12


=



C11 C12 C13 C14 C15 C16

C12 C22 C23 C24 C25 C26

C13 C23 C33 C34 C35 C36

C14 C24 C34 C44 C45 C46

C15 C25 C31 C45 C55 C56

C16 C26 C31 C46 C56 C66





ε1

ε2

ε3

ε4

ε5

ε6


(1.6)

ou bien

{σ} = [C] {ε}
{ε} = [S] {σ}

(1.7)
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avec
[C] = [S]−1 (1.8)

Les matrices [C] et [S] sont par définition symétriques et comportent 21 coefficients indépendants Cij et
Sij appelés respectivement coefficients de rigidité et coefficients de souplesse. Cette loi de comportement
concerne un matériau anisotrope qui ne possède aucun plan de symétrie, aussi appelé matériau triclinique.
Pour l’étude d’un matériau en particulier, les propriétés de symétrie géométrique permettront de réduire
le nombre de coefficients Cij ou Sij nécessaires à la description de son comportement.

Les relations de changement de base permettent d’exprimer les contraintes et déformations d’une base
(−→e ) = (−→e1 ,

−→e2 ,
−→e3) vers une base (−→e ′) = (−→e1

′,−→e2
′,−→e3

′) orientée d’un angle θ par rapport à (−→e ) :

{σ′} = [Tσ] {σ} et {σ′} = [Tσ] [C] [Tε]−1︸ ︷︷ ︸
[C′]

{ε′} (1.9)

{ε′} = [Tε] {ε} et {ε′} = [Tε] [S] [Tσ]−1︸ ︷︷ ︸
[S′]

{σ′} (1.10)

avec :

[Tσ] =



cos2θ sin2θ 0 0 0 2sinθcosθ
sin2θ cos2θ 0 0 0 −2sinθcosθ

0 0 1 0 0 0
0 0 0 cosθ −sinθ 0
0 0 0 sinθ cosθ 0

−sinθcosθ sinθcosθ 0 0 0 cos2θ − sin2θ


(1.11)

[Tε] =



cos2θ sin2θ 0 0 0 sinθcosθ

sin2θ cos2θ 0 0 0 −sinθcosθ
0 0 1 0 0 0
0 0 0 cosθ −sinθ 0
0 0 0 sinθ cosθ 0

−2sinθcosθ 2sinθcosθ 0 0 0 cos2θ − sin2θ


(1.12)

1.1.3.2 Orthotropie et autres symétries

Les matériaux composites orthotropes sont constitués d’un empilement de plis orientés d’un angle θ
par rapport aux directions principales du stratifié. Le repère associé à ces plis unidirectionnels ou tissus
est donné en figure 1.6a. Ce repère (1, 2, 3) est aussi appelé (L, T,N) pour Longitudinal, Transverse, et
Normal. L’angle θ de l’orientation du repère (L, T ) par rapport au système d’axes (x, y) du stratifié est
défini dans la figure 1.6b. Les plis d’unidirectionnels et de tissus sont des cas particuliers des matériaux
orthotropes. Les relations d’élasticité correspondantes sont définies ci-après.



10 1. Vers l’étude de la décohésion des structures intégrées

(a) Repère d’un pli stratifié (1, 2, 3) ou (L, T,N) (b) Orientation du repère du pli (L, T,N) d’un angle
θ par rapport au repère du stratifié (x, y)

Figure 1.6: Définitions du repère et de l’angle d’orientation d’un pli stratifié

La matrice de rigidité s’écrit :

[C] =



C11 C12 C13 0 0 0
C12 C22 C23 0 0 0
C13 C23 C33 0 0 0
0 0 0 C44 0 0
0 0 0 0 C55 0
0 0 0 0 0 C66


(1.13)

L’identification des relations d’élasticité par rapport à des états de contraintes donnés permet d’introduire
les modules de l’ingénieur dans la matrice de souplesse.

{ε} =



1
E1

−ν12
E1

−ν13
E1

0 0 0
−ν12
E1

1
E2

−ν23
E2

0 0 0
−ν13
E1

−ν23
E2

1
E3

0 0 0
0 0 0 1

G23
0 0

0 0 0 0 1
G13

0
0 0 0 0 0 1

G12


{σ} (1.14)

Il est nécessaire d’identifier 9 coefficients indépendants :

E1, E2, E3, G12, G13, G23, ν12, ν13, ν23.

On utilise les relations entre modules d’Young et coefficients de Poisson pour simplifier les relations
d’élasticité :

Ei
νij

= Ej
νji

i, j = 1, 2, 3 (1.15)

Pli Unidirectionnel Le pli unidirectionnel (UD) est un matériau isotrope transverse. En effet, il ne
comporte des fibres que dans une seule direction (direction 1), le plan (2, 3) est alors plan d’isotropie.
Cela permet d’écrire :

E2 = E3

G12 = G13
(1.16)
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D’après l’équation 1.15 on en déduit que ν12 = ν13. La matrice de souplesse s’écrit donc :

{ε} =



1
E1

−ν12
E1

−ν12
E1

0 0 0
−ν12
E1

1
E2

−ν23
E2

0 0 0
−ν12
E1

−ν23
E2

1
E2

0 0 0
0 0 0 1

G23
0 0

0 0 0 0 1
G12

0
0 0 0 0 0 1

G12


{σ} (1.17)

Il reste 5 coefficients indépendants à déterminer : E1, E2, υ12, G12, ν23. Comme le plan (2, 3) est le plan
d’isotropie, une approche est de considérer que la matrice assure seule la résistance mécanique dans ce
plan, on peut donc écrire G23 = E2

2(1+ν23) . En réalisant l’étude du pli UD en contraintes planes dans le
plan (L, T ) du pli, l’équation 1.18 est largement utilisée pour étudier le comportement des structures
minces en matériaux composites.

{ε}L,T = [S]L,T {σ}L,T =


εL

εT

γLT

 =


1
EL

−νLTEL 0
−νLTEL

1
ET

0
0 0 1

GLT




σL

σT

τLT

 (1.18)

Il reste alors 4 coefficients indépendants à déterminer en 2 dimensions : EL, ET , υLT et GLT .

Pli tissu équilibré Un pli de tissu équilibré comporte des mèches chaîne et trame entrecroisées, conte-
nant autant de fibres dans les deux directions. Les plans (1, 3) et (2, 3) sont donc équivalents. Cela permet
d’écrire :

E1 = E2

G13 = G23
(1.19)

D’après l’équation 1.15 on en déduit que ν13 = ν23. La matrice de souplesse s’écrit donc :

{ε} =



1
E1

−ν12
E1

−ν13
E1

0 0 0
−ν12
E1

1
E1

−ν13
E1

0 0 0
−ν13
E1

−ν13
E1

1
E3

0 0 0
0 0 0 1

G13
0 0

0 0 0 0 1
G13

0
0 0 0 0 0 1

G12


{σ} (1.20)

Il reste 6 coefficients indépendants à déterminer : E1, E3, υ12, G12, ν13, G13.

L’étude du pli tissu équilibré en 2 dimensions est réalisée de la même manière que le pli UD, en contraintes
planes dans le plan (L,T) du pli :

{ε}L,T = [S]L,T {σ}L,T =


εL

εT

γLT

 =


1
EL

−νLTEL 0
−νLTEL

1
EL

0
0 0 1

GLT




σL

σT

τLT

 (1.21)
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Il reste alors seulement 3 coefficients indépendants à déterminer en 2 dimensions : EL, υLT et GLT .

1.1.3.3 Détermination des coefficients d’élasticité des plis UD et tissés

Le tableau 1.3 permet de résumer les propriétés nécessaires à l’étude en deux et trois dimensions des
plis UD et tissus équilibrés. Ces propriétés peuvent être obtenues analytiquement à partir des propriétés
de la fibre et de la matrice pour être utilisées dans des calculs de prédimensionnement, mais doivent
être évaluées expérimentalement dans le cadre du dimensionnement et de l’optimisation de structures
composites.

Tableau 1.3: Nombre et nature des coefficients nécessaires à l’étude de plis d’unidirectionnels et de tissus
équilibrés

Type d’analyse Unidirectionnel Tissu équilibré

3D
Nombre
Nature

5
E1, E2, υ12, G12, ν23

6
E1, E3, υ12, G12, ν13, G13

2D
Nombre
Nature

4
EL, ET , υLT , GLT

3
EL, υLT , GLT

1.1.4 Mécanismes de rupture du pli

L’étude de la rupture des matériaux composites est basée sur les mécanismes de rupture de la séquence
d’empilement de plis unidirectionnels du stratifié composite (figure 1.1c). Des techniques d’observation
microscopique peuvent mettre en évidence et étudier ces mécanismes au niveau des surfaces de rupture.

Il est nécessaire de distinguer l’initiation de la rupture de sa propagation. La rupture conduit à la création
d’une discontinuité locale appelée fissure. L’initiation de la rupture correspond à la création de microfis-
sures dans l’un des constituants (fibres ou matrice) à partir d’un défaut (microfissuration). La propagation
de la fissure induit la création de macrofissures à partir des microfissures existantes (macrofissuration).

On distingue la rupture intralaminaire qui se situe à l’intérieur du pli (figure 1.7a) de la rupture inter-
laminaire qui se situe à l’interface entre deux plis (figure 1.7b). La rupture intralaminaire concerne les
fibres et la matrice (rupture longitudinale et transverse), ainsi que l’interface fibre-matrice (rupture par
décohésion). Les types de rupture de la matrice et de l’interface sont représentés en 1.7c. Le délaminage
est une rupture interlaminaire qui conduit à la séparation de deux plis.

(a) Rupture intralami-
naire

(b) Rupture interlami-
naire

(c) Types de rupture de la matrice et
de l’interface

Figure 1.7: Mécanismes de rupture du pli
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1.1.4.1 Rupture intralaminaire

Dans le cas d’un matériau composite unidirectionnel soumis à une traction longitudinale, la figure 1.8
montre que l’initiation de la rupture se produit par rupture des fibres lorsque la déformation à la rupture
des fibres est plus faible que celle de la résine. Dans le cas contraire, la rupture transverse de la matrice
est suivie d’une rupture des fibres. Les allongements à la rupture des composites fibres de carbone avec
résine époxyde (donnés dans les tableaux 1.2 et 1.1) montrent une limitation du matériau composite dans
ses performances à la rupture due à une déformabilité trop faible des fibres de 1.5% contre 2 à 6% pour
la résine. La rupture intralaminaire est donc dominée par les mécanismes de rupture des fibres.

Figure 1.8: Diagramme idéalisé contrainte-déformation jusqu’à rupture, d’un pli composite où la défor-
mation à rupture de la fibre est inférieure à la déformation à rupture de la résine (εRf < εRm)

La rupture de fibres provoque une concentration de contraintes au voisinage de la zone de rupture, qui
conduit à leur redistribution dans la matrice qui la mène à rompre. Ces modes de rupture de la matrice
présentés en figure 1.9 sont associés à la rupture de fibres.

(a) Rupture transverse (b) Rupture en cisaillement (c) Rupture longitudinale

(d) Rupture par décohésion de l’in-
terface

Figure 1.9: Types de rupture matrice associée à la rupture fibre

Généralement l’état de contraintes n’est pas une traction longitudinale pure, mais correspond plutôt à
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un état de contraintes biaxiales. Dans le sens travers les fibres ne sont solidaires que par la résine, la
résistance de la matrice et de l’interface fibre-matrice est faible par rapport à celle des fibres. Alors, la
fissuration transverse de la matrice intervient aussi dans la rupture intralaminaire.

Propagation de la rupture en traction La propagation de la rupture en traction dépend de la
qualité de l’adhérence fibre-matrice.

Dans le cas d’une bonne adhérence (Figure 1.10a), la concentration de contraintes en front de fissure
provoque une propagation de la rupture des fibres à travers la matrice. La rupture est de type fragile,
mais on peut aussi observer un pontage de deux fissures initiées dans des zones différentes, par une rupture
longitudinale ou par décohésion fibre-matrice.

Dans le cas d’une adhérence faible (Figure 1.10b), la décohésion fibre-matrice produit un espace où
la rupture de fibres peut avoir lieu. L’ouverture de la fissure induit des contraintes dans les fibres qui
provoquent leur rupture à une distance plus ou moins grande de la fissure (Fibre pullout). Des pontages
peuvent aussi être observés par l’intermédiaire d’une propagation de la fissure à l’interface fibre-matrice.

(a) Bonne adhérence fibre-matrice (b) Faible adhérence fibre-matrice

Figure 1.10: Deux types de propagation de la fissure selon l’adhésion de l’interface fibre-matrice

Propagation de la rupture en compression La rupture en compression est issue d’un mécanisme de
microflambage des fibres, sa propagation dans la matrice relève ensuite des mêmes types de mécanismes
déjà évoqués. Il existe des zones d’instabilité dans les fibres parallèles au chargement où les fibres vont
se rompre deux fois d’une distance de 5 à 10 fois le diamètre des fibres comme on peut le voir dans la
figure 1.11. Dans la mèche de fibres au centre on observe une zone où les fibres ont rompu en compression.
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Figure 1.11: Coupe d’un stratifié avec une mèche de fibres microflambées. 50X [Smith 93]

1.1.4.2 Rupture interlaminaire - Délaminage

La rupture interlaminaire concerne l’interface entre deux plis d’un stratifié. Elle implique généralement la
rupture de la matrice et la décohésion fibre-matrice. Les mécanismes de délaminage peuvent être décrits
selon les modes de rupture I, II, III (respectivement ouverture, glissement plan, glissement anti-plan)
comme représenté en figure 1.12. Les modes I et II seuls —ou souvent couplés— sont utilisés pour décrire
le délaminage. Le mode I correspond à une ouverture hors plan et le mode II à un glissement plan où les
deux parties se voient imposer un déplacement relatif dans un même plan.

Figure 1.12: Modes de rupture

La surface de rupture dépend du type de polymère utilisé comme matrice. Dans le cas des résines ther-
modurcissables, on peut considérer le matériau isotrope et la rupture de type fragile (pas de déformation
plastique). Chacun de ces modes de rupture correspond à un mode d’ouverture du composite stratifié.
Cette ouverture se produit toujours dans un plan qui sollicite peu les fibres dans le sens longitudinal.
C’est pourquoi la résine joue un rôle important dans les phénomènes de délaminage.

1.2 Dimensionnement des structures composites

1.2.1 Processus de dimensionnement

La figure 1.13 montre un processus général de l’activité de dimensionnement des structures. La modélisa-
tion géométrique constitue la donnée d’entrée principale permettant de construire un maillage éléments
finis. Si possible, la modélisation mécanique doit être réalisée directement à partir de la modélisation géo-
métrique. En effet, cela permet aux Modèles Eléments Finis (MEF) d’être paramétrés à partir des entités
géométriques. Une modification des paramètres géométriques ne nécessite alors pas de grandes modifica-
tions du maillage éléments finis. Ces recommandations sont d’ailleurs préconisées dans la documentation
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des logiciels éléments finis Patran et Abaqus. Toutefois, certaines contraintes pratiques empêchent encore
un paramétrage efficace des modèles et l’activité de modélisation éléments finis se limite souvent à la
construction de maillages orphelins. Par exemple, l’import/export entre différents logiciels de modèles
géométriques aux formats neutres .iges et .step ne permet pas de conserver les arbres de construction
géométrique. D’ailleurs, certains logiciels comme Abaqus permettent de générer un arbre de construction
paramétré géométriquement, ce qui facilite l’intégration des retours de conception. Ce n’est pas le cas
de logiciels comme Patran où le paramétrage reste donc difficile. De plus, les modèles éléments finis en
2 dimensions nécessitent de travailler à partir du plan géométrique moyen des volumes, ce qui entraîne
une reconstruction géométrique spécifique au maillage éléments finis.

L’analyse éléments finis est basée sur un maillage qui discrétise les entités géométriques, sur lequel sont
appliquées des conditions aux limites de déplacement et d’effort. Le logiciel éléments finis permet enfin de
post-traiter les résultats pour les analyser. La comparaison de ces résultats avec les spécifications tech-
niques constitue une étape de vérification permettant soit de valider le dimensionnement soit d’effectuer
des retours en modifiant les paramètres d’entrée des étapes précédentes. Les champs d’application des
présents travaux concernent toutes les étapes nécessaires au dimensionnement des structures composites,
c’est-à-dire du maillage au post-traitement en passant par l’analyse éléments finis et par la modification
de paramètres géométriques.

L’analyse éléments finis d’une structure donnée est logiquement scindée en étapes de sélection du com-
posant d’étude de la structure, du choix de l’analyse à réaliser, de son application à un sous-composant
structurel et de l’application de critères de dimensionnement.

Les flux d’effort de la structure composite permettent de calculer l’état de contrainte à chaque pli (Flux
d’efforts macroscopiques transformés en contraintes mésoscopiques), et le modèle éléments finis est validé
à partir des critères de dimensionnement sélectionnés. Il existe un certain nombre de critères de rupture
destinés au dimensionnement des structures composites calculés à partir des contraintes, des déformations
ou des taux de restitution énergétique. Chaque critère est comparé à une valeur de référence et un
« Reserve Factor » (RF) est calculé. La conception est validée lorsque tous les RF sont supérieurs à 1.

Figure 1.13: Processus général de dimensionnement des structures
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1.2.2 Application de la théorie classique des stratifiés

La théorie classique des stratifiés (ou CLT pour Classical Lamination Theory) permet de relier le com-
portement macroscopique de l’empilement complet des plis, constituant le stratifié, au comportement
mésoscopique au niveau du pli du stratifié. La théorie classique des stratifiés appliquée aux structures
minces prend en compte l’hypothèse de Love-Kirchoff qui néglige le cisaillement transverse, c’est-à-dire
que la section droite au plan moyen reste perpendiculaire à ce plan au cours de la déformation :

εxz = εyz = 0 =⇒
{

wx = −∂w/∂x
wy = −∂w/∂y

(1.22)

Son application permet de calculer l’état de contraintes d’un pli en fonction des flux d’effort appliqués
au stratifié.

[
N

M

]
=
[
A B

B D

][
εm

κ

]
(1.23)

Avec :

• les flux de membrane {N} =


Nx

Ny

Nxy

 et les flux des moments {M} =


Mx

My

Mxy

 (1.24)

• les déformations de membrane {εm} =


ε0
xx

ε0
yy

γ0
xy

 et les courbures {κ} =


κx

κy

κxy

 (1.25)

Et les matrices [A] , [B] , [D] définies dans le repère (x, y) du stratifié à partir des matrices de rigidité de
chaque pli exprimées dans le repère (x, y) :

[A] =
n∑
k=1

[C]xyk (hk − hk−1)

[B] = 1
2

n∑
k=1

[C]xyk
(
h2
k − h2

k−1
)

[D] = 1
3

n∑
k=1

[C]xyk
(
h3
k − h3

k−1
) (1.26)

On se propose d’expliciter ici la démarche d’application de la théorie classique des stratifiés sur un élément
de type coque du maillage de la structure, représentant l’empilement total des plis du stratifié 1.

1. Les flux de membrane {N} et de moments {M} sont obtenus à partir du modèle éléments finis dans
le repère du stratifié (x, y).

2. Les matrices [A] , [B] , [D] sont propres à une structure donnée et plus particulièrement à l’élément
étudié.

1. Par exemple, dans Nastran/Patran, on utilise un élément CQUAD avec une propriété PCOMP représentant un
empilement de plis de matériaux MAT8. Il est aussi possible d’utiliser un élément PSHELL renvoyant à des matériaux
MAT1 ayant les propriétés du matériau homogénéisé.
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3. On peut calculer les déformations de membrane {εm} et les courbures {κ} en inversant la matrice
ABD.

4. D’après l’hypothèse de déformations égales dans tous les plis, on peut calculer la déformation globale
du stratifié :

{ε}xy = {εm}+ {κ} z (1.27)

5. Les contraintes dans le repère (x, y) de chaque pli k sont alors calculées d’après la loi de comporte-
ment du matériau :

{σ}kxy = [C]kxy {ε}xy (1.28)

6. Ce qui permet d’obtenir les contraintes et déformations dans le repère (1, 2) du pli :

{σ}k12 = [Tσ] {σ}kxy
{ε}k12 = [Tε] {ε}kxy

(1.29)

7. Un critère de rupture plan intralaminaire peut alors être appliqué à partir des composantes de
contraintes ou de déformations :

{σ}k12 =


σ1

σ2

τ12


{ε}k12 =


ε1

ε2

γ12


(1.30)

1.2.3 Prise en compte du cisaillement transverse

La modélisation mécanique des aérostructures composites est généralement réalisée sur Abaqus [Rouse 06,
Bertolini 08, Krueger 07], Nastran/Patran [Ambur 05, Herencia 07, Orifici 08d] et Samcef. Le cisaillement
transverse n’est pas intégré de la même manière dans les éléments coques : généralement des coques
Mindlin sont utilisées (Samcef, Nastran/Patran) et dans certains cas des éléments 3D dégénérés peuvent
être utilisés (continuum shell SC8R dans Abaqus). Le cisaillement transverse a un effet non négligeable sur
les résultats de calcul de structures suivant la nature des matériaux, la géométrie et le type de sollicitation.

Dans le cadre industriel du dimensionnement en contraintes dans le plan des plis, les contraintes de
cisaillement transverse τxz et τyz sont utilisées pour déterminer la contrainte interlaminaire par une
méthode basée sur la résistance des matériaux, mais son application est distincte de l’utilisation de la
théorie classique des stratifiés. Cependant, il existe d’autres théories et modèles qui permettent de prendre
en compte le cisaillement transverse [Mistou 00, Karama 03, Afaq 03].

1.2.3.1 Contraintes de cisaillement transverse par la résistance des matériaux

La contrainte de cisaillement interlaminaire est la contrainte issue de τxz et τyz dans le plan du stratifié
à l’interface entre deux plis. Elle s’exprime donc par :

τILSS =
√
τ2
xz + τ2

yz (1.31)
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Avec l’indice ILSS très souvent utilisé pour « Interlaminar Shear Stress »

Le RF est alors calculé à partir de τILSS maximale déterminée expérimentalement :

RFILSS = τmaxILSS

τILSS
(1.32)

1.2.3.2 Contraintes de cisaillement transverse par la théorie naturelle

La théorie naturelle des stratifiés (hypothèse Reissner-Mindlin) prend la forme suivante :


N

M

Q

 =

 A B 0
B D 0
0 0 J




εm

κ

γc

 (1.33)

avec :

[J ] =
n∑
k=1

[O]xyk (hk − hk−1) avec [O]k =
[
GTN 0

0 GLN

]
(1.34)

Avec le cisaillement transverse {Q} qui s’exprime en fonction des contraintes de cisaillement transverse
sur le stratifié :

{Q} =
{

Qy

Qx

}
=

n∑
k=1

hk∫
hk−1

{
σyz

σxz

}
k

dz (1.35)

En considérant les déformations en cisaillement γc égales aux déformations moyennes γ0
xz et γ0

yz :

{γc} =
{

γyz

γxz

}
=
{

γ0
yz

γ0
xz

}
(1.36)

Le coefficient kij permet d’adapter les différentes théories permettant de prendre en compte le cisaillement
transverse (Reissner-Mindlin k=5/6 ) :

{Q} = [H] {γc} ⇐⇒
{

Qy

Qx

}
=
[
H44 H45

H45 H55

]{
γ0
yz

γ0
xz

}
AvecHij = kijJij i, j = 4, 5

(1.37)

1.2.4 Critères de rupture plan

Par critères de rupture plan on entend des critères calculés dans le plan (1, 2) du pli. Ils sont donc
définis à l’échelle du pli (échelle mésoscopique). Des comparaisons des critères de rupture construits
jusqu’à présent sont disponibles dans la littérature [Orifici 08c]. Une méthode complète et validée pour
la prédiction du comportement des structures composites incluant les effets de l’endommagement n’est
pas encore totalement achevée, le « World Wide Failure Exercise » confronte d’ailleurs actuellement les
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nombreux critères à la rupture existants [Kaddour 04]. À cause de leur structure complexe et de l’influence
du procédé de fabrication, les matériaux composites démontrent une grande variété de mécanismes de
rupture (rupture fibre, rupture matrice, flambement, délaminage) et devraient être considérés comme une
structure plutôt qu’un matériau.

Les critères de rupture sont généralement basés sur les contraintes, mais il existe aussi des critères basés
sur les déformations, les efforts, les déplacements, ... . On note toutefois que les critères en contraintes ne
sont pas adaptés pour décrire l’évolution des dommages, en particulier pour le délaminage. Ils permettent
cependant de détecter l’initiation de la rupture. Par ailleurs, la mécanique de la rupture classique a souvent
été utilisée avec succès pour l’étude du délaminage et du décollement. Son inconvénient est qu’elle est
basée sur la définition d’une fissure préexistante et ne peut donc caractériser l’initiation du dommage.

Les nombreux critères à la rupture des matériaux composites développés depuis plus de 30 ans peuvent
être classés selon qu’ils sont basés sur les contraintes ou sur la mécanique de la rupture, s’ils prédisent
la rupture générale ou spécifique d’un mode de rupture, s’ils s’intéressent à la rupture plan ou hors plan
(rupture interlaminaire). Le plus souvent les critères sont basés sur les composantes des contraintes d’un
pli individuel du stratifié.

1.2.4.1 Critères en contraintes

Les critères en contraintes permettent de définir l’initiation de la rupture. Les critères usuels sont présentés
ci-après ainsi que les mécanismes de rupture qu’ils décrivent. Les variables habituellement utilisées pour
spécifier les admissibles à la rupture sont :

XT : Limite de rupture longitudinale en traction
XC : Limite de rupture longitudinale en compression
YT : Limite de rupture transversale en traction
YC : Limite de rupture transversale en compression
S12 : Limite de rupture en cisaillement

(1.38)

La rupture des fibres est souvent évaluée par un critère de contrainte maximale ( σ1
XT
≥ 1), mais il existe

aussi des critères d’interaction avec le cisaillement plan permettant de prendre en compte la rupture
en cisaillement de la matrice ou la décohésion fibre-matrice comme le critère de Hashin qui paraît plus
réaliste, car il décrit chacun des types de rupture fibre et matrice indépendamment (équation 1.39). Il
est similaire au critère de Yamada & Sun mis à part que ces derniers avaient originellement proposé
que l’admissible en cisaillement SC n’est pas l’admissible du pli S12 mais l’admissible d’un stratifié croisé
symétrique complet [Yamada 78]. Le critère de Hashin & Rotem (équation 1.40) est quant à lui une
proposition simple pour prendre en compte la rupture de la matrice.

Hashin (1980)
(
σ1
XT

)2
+
(
τ12
S12

)2
≥ 1 (1.39)

Hashin and Rotem (1973)
(
σ2
YT

)2
+
(
τ12
S12

)2
≥ 1 (1.40)
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Yamada-Sun (1978)
(
σ1
XT

)
+
(
τ12
SC

)2
≥ 1 (1.41)

L’inconvénient de ces critères est qu’ils évaluent la rupture du pli unidirectionnel. En effet ils considèrent
une rigidité nulle dans la direction transverse ou longitudinale. Leur utilisation n’est donc pas adaptée à
l’étude de plis tissus. Des critères interactifs prennent alors en compte les interactions entre les contraintes
dans plusieurs directions et en cisaillement. C’est le cas entre autres des critères de Tsai-Hill [Azzi 65],
de Hoffman [Hoffman 67] et de Tsai-Wu[Tsai 71].

Tsai-Hill (1965)
(σ1
X

)2
+
(σ2
Y

)2
+
(
τ12
S12

)2
− σ1σ2

X2 ≥ 1 (1.42)

Hoffman (1967)
(

1
XT
− 1
XC

)
σ1 +

(
1
YT
− 1
YC

)
σ2 + σ2

1
XTXC

+ σ2
2

YTYC
+
(
τ12
S12

)2
− σ1σ2
XTXC

≥ 1 (1.43)

Tsai-Wu (1971)
(

1
XT
− 1
XC

)
σ1 +

(
1
YT
− 1
YC

)
σ2 + σ2

1
XTXC

+ σ2
2

YTYC
+
(
τ12
S12

)2
+2F12σ1σ2 ≥ 1 (1.44)

avec F12 = − 1
2
√

1/(XTXCYTYC) [MSC 10]

Les critères interactifs sont toutefois critiqués à cause de manque de base phénoménologique et d’origine
de la théorie, mais ils ont le mérite de prendre en compte efficacement les différents phénomènes dans
un même critère donné. Il est aussi possible de les prendre en compte en utilisant un critère simple pour
chaque phénomène que l’on souhaite mettre en évidence [Orifici 08e], où un endommagement est en plus
appliqué aux propriétés mécaniques du matériau.

1.2.4.2 Critères en déformations

On peut reprendre le même système de notations que pour les critères en contraintes afin de définir les
admissibles en déformations :

ε1T : Limite de rupture longitudinale en traction
ε1C : Limite de rupture longitudinale en compression
ε2T : Limite de rupture transversale en traction
ε2C : Limite de rupture transversale en compression
γR

12 : Limite de rupture en cisaillement

(1.45)

La rupture des fibres dans le pli peut, de même que les critères en rupture, être évaluée par l’intermédiaire
d’un critère en déformation maximale ( ε1

XT
≥ 1) qui reste approximatif pour les mêmes raisons que celles

évoquées pour le critère de contrainte maximale. Il existe d’autres critères [Orifici 08c] plus élaborés, du
type de Puck, basés sur des modèles phénoménologiques [Puck 98] :
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Puck en traction (1998) 1
ε1T

(
ε1 + νf12

Ef1
mfσσ2

)
≥ 1

Puck en compression (1998) 1
ε1T

∣∣∣(ε1 + νf12
Ef1

mfσσ2

)∣∣∣ ≥ 1−
(
10γR

12
)2

avecmfσun facteur d’abattement et l’indice f pour la fibre

(1.46)

Les critères proposés par Puck pour la traction et compression de la matrice sont exprimés en contraintes,
par contre Gosse [Gosse 01] a proposé un critère basé sur le premier invariant des déformations (Strain
Invariant Failure Theory SIFT) pour traduire la rupture de la matrice en traction-compression. J1critet
εeqvcritsont déterminés expérimentalement. Ce critère s’applique généralement en trois dimensions.

Gosse (2001) J1 = ε1 + ε2 + ε3 et εeqv =
√

(ε1−ε2)2+(ε1−ε3)2+(ε2−ε3)2
2

avec J1/J1crit ≥ 1 ou εeqv/εeqvcrit ≥ 1
(1.47)

1.2.5 Flambement

Le phénomène de flambement se produit avant la rupture, une fois la charge critique de flambement
dépassée. La figure 1.14 montre le flambement d’une structure aéronautique. De manière générale un
critère de flambement peut être construit en comparant la charge critique de flambement à la charge de
rupture. Cette approche restreint la validation d’une structure à son état avant ou proche du flambement.

Figure 1.14: Exemple de flambement de panneau

1.2.5.1 Flambement des structures isotropes

Les structures élémentaires aéronautiques peuvent s’apparenter à des poutres, plaques et coques. Certains
ouvrages dans la résistance des matériaux appliquée à l’aéronautique font encore référence pour le dimen-
sionnement des structures métalliques [Vallat 50a, Bertolini 08]. Ils permettent d’autant plus d’expliquer
simplement les phénomènes de flambement de ces structures élémentaires.

Pour le cas le plus simple de la poutre d’Euler (figure 1.15a), la charge critique dépend du paramètre c



1.2. Dimensionnement des structures composites 23

(a) Poutre d’Euler (b) Plaque en compression

(c) Plaque en cisaillement (d) Coque en compression

Figure 1.15: Types de flambement simple de structures élémentaires

défini à partir des conditions aux limites : c = 4 pour un double encastrement, c = 1 pour une articulation
et c = 1/4 pour une extrémité libre et une encastrée.

Pour les plaques isotropes en compression (figure 1.15b), la forme du flambement est donnée par m
demi-ondes définies par

√
m(m− 1) < a/b <

√
m(m+ 1). La condition aux limites des bords définit par

exemple pour un rapport a/b élevé, K = 3, 64 en appui simple et K = 6, 35 en encastrement. On voit que
l’épaisseur est le paramètre le plus influant sur la charge critique de flambement.

On peut voir que les plaques flambent aussi en cisaillement (figure 1.15c), état équivalent à un état de
traction-compression orienté à 45°. Le paramètre déterminant est le rapport e/b.

Pour les coques (figure 1.15d) le paramètre déterminant est le rapport e/R ce qui montre l’amélioration
des charges critiques de flambement avec l’augmentation de la courbure des panneaux.

Les conditions aux limites ont donc une grande influence sur l’amplitude de la charge critique et consti-
tuent une problématique majeure de l’étude du flambement. De plus, les conditions aux limites réelles
se situent le plus souvent entre un appui simple et un encastrement, leurs paramètres (c pour la poutre
d’Euler, K pour une plaque en compression) doivent donc être adaptés afin de prendre cela en compte.

On ne s’attardera pas plus sur les méthodes semi-empiriques d’étude des structures raidies isotropes, car
elles ne permettent pas de remonter au comportement local entre les semelles des raidisseurs et la peau
des structures composites.

1.2.5.2 Flambement des structures composites

Pour les structures composites en chargement biaxial on doit appliquer la forme générale du flambement
donnée dans l’équation 1.48, pour construire des critères adaptés aux flux et aux conditions aux limites.

D11
∂4w0
∂x4 + 2 (D12 + 2D66) ∂4w0

∂x2∂y2 +D22
∂4w0
∂x4 = Nx

∂2w0
∂x2 +Ny

∂2w0
∂y2 (1.48)
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La démarche donnée en figure 1.13 est appliquée à titre d’exemple dans le tableau 1.4 pour structurer les
critères analytiques utilisés dans le cadre d’une étude d’optimisation de stratifiés d’un panneau composite
autoraidi [Herencia 07].

Tableau 1.4: Application d’une démarche de dimensionnement analytique d’un panneau composite au-
toraidi

Composant : Panneau composite autoraidi a

Analyse : Flambement

Sous-composant 1 : Peau

Critère 1 : Flambement normal : RFpx = Ncrx
−Nx avec N cr

x = Kx
π2

b2

√
D11D22

Critère 2 : Flambement en cisaillement : RFpxy = Ncrxy
|Nxy| avec N

cr
xy = Kxy

π2

b2
4
√
D11D3

22
Critère 3 : Flambement interaction normal-cisaillement : 1

RFpb
= 1

RFpx
+ 1

(RFpxy)2

Sous-composant 2 : Raidisseur

Critère 1 : Flambement local : RFwb = Ncrwx
−Nwx avec N cr

wx = 12
b2

(
D66 − D2

26
D22

)
Sous-composant 3 : Peau + Raidisseur

Critère 1 : Flambement normal :RFcb = Pcr
−Fc avec Pcr = Pe

1+(Pe/AswGswxy ) et Pe = π2EIc
a2

Critère 2 : Flambement en cisaillement :RFsb = Ncrsh
|Nxy| avec N

cr
sh = Ksh

π2

a2
4
√
D3
cD22

Critère 3 : Flambement interaction normal-cisaillement : 1
RFcs

= 1
RFcb

+ 1
(RFsh)2

a. cb=column buckling (flambement global), cs=column shear (flambement global en cisaillement), pb=panel buckling
(flambement local peau), p=panel (peau), sb=shear buckling (flambement local cisaillement), sh=shear (cisaillement),
w=web (âme), wb=web buckling (flambement de l’âme)

Les conditions aux limites sont toutefois difficilement descriptibles et la nature du comportement aniso-
trope rend l’étude analytique de panneaux composites autoraidis difficile. C’est pourquoi l’analyse par
éléments finis se présente comme une solution efficace pour dimensionner aisément ce type de structures.

1.2.5.3 Flambement non linéaire

Comme le comportement est non linéaire géométrique après le premier mode de flambement, la répar-
tition des contraintes évolue au sein de la structure. La matrice de rigidité doit donc être réactualisée
pour prendre en compte cette évolution de comportement structural ce qui conduit évidemment à des
temps de calcul plus importants. Après initiation d’un mode de flambement, la structure est en état de
postflambement.

Certaines hypothèses limitent le champ d’application de l’analyse de flambement linéaire (SOL 105 de
Nastran/Patran) [MSC 03]. Tout d’abord les déplacements doivent être faibles. Ensuite, les offsets des
éléments 2D (décalage géométrique entre la mi-hauteur de l’élément et sa fibre neutre) ne peuvent pas
être utilisés dans tous les éléments poutres, plaques et coques. La matière est alors considérée centrée par
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rapport à la mi-hauteur de l’élément, ce qui n’est par exemple pas le cas lorsque le nombre de plis varie
entre deux éléments adjacents. Par ailleurs, les charges critiques de flambement obtenues par la SOL 105
peuvent être différentes des charges réelles pour les structures au comportement non linéaire (matériaux
et grands déplacements). La SOL 600 de Nastran/Patran permet de répondre à ces problématiques en
faisant appel au solveur non linéaire MARC.

Des essais de postflambement [Zimmermann 06a] ont montré que la différence numérique-expérimentale
entre les charges critiques de flambement de panneaux composites autoraidis courbés est plus importante
qu’entre les charges de rupture. L’influence d’un rayon de courbure non constant est une première ex-
plication apportée. Aussi, les auteurs mettent l’accent sur l’influence des imperfections géométriques. En
effet la charge de flambement en premier mode (flambement des peaux) est beaucoup plus influencée par
les imperfections des peaux que ne l’est la charge de rupture. Le rôle du comportement des raidisseurs
est dominant dans la zone de transition, ce qui implique que leur conception et leur fabrication doivent
être réalisées avec attention pour exploiter correctement le postflambement.

Trois modes de rupture principaux en postflambement ont été identifiés [Bruyneel 09] : le délaminage, la
rupture matrice et la rupture fibre. Ce sont tous les modes de rupture possibles des matériaux composites
à fibres longues. L’initiation et la propagation du délaminage ont été étudiées à l’aide d’éléments cohésifs
dans Samcef. De plus, un modèle de comportement spécifique de matériau a été développé pour la rupture
intralaminaire (modèle pli) et pour la rupture intralaminaire (modèle interface). Sans prise en compte
de l’endommagement dans le modèle éléments finis, la description du comportement post-critique de la
structure est peu précise. En effet, l’objectif est de dépasser la charge critique qui ne conduit pas à la
ruine complète de la structure. Pour étudier la charge de première dégradation, un modèle bidimensionnel
et une interface élastique semblent suffisants. On peut alors étudier les différents états post-flambés qui
surviennent avant la ruine structurale.

1.2.6 Conclusions sur le dimensionnement des structures composites

Un avantage des structures composites à peaux minces réalisées en fibre de carbone est leur apti-
tude à tolérer un flambement répété sans aucune modification de leur comportement de flambement
[Zimmermann 06b, Degenhardt 06]. Les structures aéronautiques peuvent en effet être conçues en lais-
sant la possibilité à la structure de flamber. Ce phénomène est la base d’études de travaux récents visant
la validation du décollement des panneaux autoraidis composites [Bertolini 08, Orifici 08d, Krueger 07].

Les critères de rupture plans permettent de valider un dimensionnement de structure composite avant en-
dommagement des interfaces entre les différentes structures intégrées des panneaux autoraidis composites.
Ils doivent suffire à détecter l’initiation de la rupture, et donc à valider la conception. Plusieurs critères de
rupture en contraintes sont habituellement utilisés pour valider la non-rupture du pli. En l’occurence, les
critères interactifs tels que Tsai-Wu et Tsai-Hill permettent de prendre en compte les interactions entre
les mécanismes de rupture. Malgré tout, des critères tels que Contrainte Max et Yamada-Sun restent
couramment utilisés, mais sont limités au calcul à l’échelle du pli unidirectionnel. Ainsi la discrétisation
en deux nappes équivalentes de plis tissus est nécessaire pour utiliser ces critères. Des critères de rup-
ture en déformations basés sur les invariants permettent aussi de traiter de la rupture d’un pli selon des
mécanismes de rupture de la matrice en traction et en compression. Cela pourrait avoir un intérêt pour
traiter de l’influence de défauts inclus dans le maillage éléments finis. La rupture en fatigue n’a pas été
abordée.
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1.3 Structures intégrées

1.3.1 Programmes aéronautiques

TANGO [Fielder 03] est le premier programme européen à avoir étudié un démonstrateur de fuselage
composite pressurisé, menant à un essai grandeur réelle d’un tronçon de fuselage type A321. Ce tronçon,
destiné à l’aviation commerciale, était constitué de cadres et de lisses. Ce programme avait pour objectif
de démontrer la faisabilité technologique de différents procédés de mise en œuvre « hors autoclave » :
Automatic Fiber Placement (AFP), Resin Film Infusion (RFI ), Liquid Resin Infusion (LRI ), Resin
Transfer Molding (RTM ) et les technologies thermoplastiques.

Figure 1.16: COCOMAT : Amélioration des marges de calcul en post-flambement de panneaux compo-
sites autoraidis [Degenhardt 06]

Dans la même période que TANGO, le programme POSICOSS [Zimmermann 06b] —mené précédem-
ment au programme COCOMAT [Degenhardt 06]— a étudié les méthodes de dimensionnement de ma-
nière détaillée. Les études ont plus particulièrement porté sur le postflambement de panneaux autoraidis
composites en préimprégnés ainsi que sur les non-linéarités géométriques avant rupture du premier pli.
Ces programmes, impliquant un nombre important de partenaires industriels et académiques, ont déve-
loppé de nombreuses thématiques de recherche [Cocomat 08]. En figure 1.16, on peut voir que la Charge
Extrême (CE ou Ultimate Load UL) est actuellement définie avant l’amorce de dégradation de la struc-
ture, et que l’objectif final était d’augmenter cette charge au-delà de la rupture du premier pli. L’autre
objectif est l’augmentation de la marge entre la charge critique de flambement (Buckling Load BL) et la
Charge Limite (Limit Load LL).

Les procédés de mise en œuvre des matériaux composites « hors autoclave » doivent cependant encore
relever certains défis [Mason 06]. Tout d’abord par rapport au processus de qualification des propriétés
mécaniques (résine, fibre, tissu et paramètres procédés), mais aussi par rapport à la géométrie des pièces
(porosités et défauts introduits par le procédé).
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1.3.2 Structures aéronautiques

Les structures composites utilisées dans les fuselages d’aéronefs sont composées de cadres (ou nervures)
et de raidisseurs (ou lisses) comme on peut le voir dans la figure 1.17 pour une structure métallique. On
retrouve le même type de construction en matériaux composites sur le tronçon de fuselage composite
étudié dans la figure 1.18.

(a) Fuselage de Boeing 747 (b) fuselage d’Airbus A340

Figure 1.17: Structures élémentaires utilisées dans les fuselages d’aéronefs

(a) Vue d’ensemble (b) Vue d’un panneau

Figure 1.18: Modèle géométrique du tronçon de fuselage étudié

Ce type de structure est soumis à des sollicitations complexes et combinées, en torsion et en flexion, qui
produisent des états de contraintes en traction, compression et cisaillement. En effet, les efforts généraux
sont calculés et des cas de charges sont définis et appliqués à la structure globale. Le mode de travail
individuel de chaque élément constitutif est alors ramené à des états de contraintes simples en traction,
compression et cisaillement.

1.3.3 Contexte

La problématique de décohésion des structures intégrées apparaît comme l’étude d’un phénomène directe-
ment introduit par l’intégration de fonctions lors de la conception. On considèrera que l’interface entre les
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semelles des structures intégrées et le revêtement n’est pas forcément le site d’initiation et de propagation
de la rupture. Cela n’est pas toujours le cas pour les travaux de recherche qui ont été vus dans cette
analyse. En effet, les structures intégrées qui y sont étudiées sont constituées de plis unidirectionnels dans
des technologies préimprégnées et assemblées par co-curing, où l’interface est considérée comme zone de
propagation de la rupture.

1.3.3.1 Approche de l’étude

La construction d’une pyramide en figure 1.19 permet de synthétiser l’approche des travaux. Ainsi, les
différents niveaux d’études qui permettent d’aboutir à l’ensemble sont représentés. Comme le tronçon
de fuselage est la pièce complète du projet, on le définit comme l’ensemble vers lequel tous les niveaux
inférieurs aboutissent. Généralement ce type de pyramide permet de représenter toutes les étapes du
comportement microscopique des matériaux jusqu’à l’avion complet.

Figure 1.19: Pyramide essais/calcul pour représenter l’approche suivie des travaux

A l’échelle Eléments/Coupons, on va s’intéresser à l’élaboration d’essais de caractérisation des propriétés
hors plan en traction et cisaillement, nécessaires à l’utilisation de critères de rupture hors plan. Les critères
de rupture sont appliqués à ce niveau d’échelle du pli. Les propriétés matériaux permettent de modéliser
ensuite le comportement des structures à tous les niveaux supérieurs.

Les phénomènes d’étude sont le postflambement et les mécanismes de décohésion d’un panneau autoraidi
composite. Ainsi, l’approche glogale-locale se situe entre le comportement à l’échelle globale du panneau
et à l’étude de ces détails structuraux. Dans un premier temps, les travaux s’intéressent au comportement
global du panneau et à la mise en évidence de ces phénomènes, à l’échelle sous-ensemble. Ensuite, les
mécanismes de décohésion sont étudiés au niveau local des détails structuraux et l’influence des paramètres
géométriques est prise en compte.
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On notera que les paramètres d’entrée/sortie entre chaque échelle introduisent leur propre variabilité qui
se répercute sur les résultats finaux en haut de la pyramide [Leroy 09].

1.3.3.2 Représentativité des travaux

L’origine de l’orientation des travaux vers l’étude du post-flambement d’un panneau autoraidi composite
avec structures intégrées, provient d’un besoin industriel de modéliser un démonstrateur de fuselage
composite en pressurisation fabriqué par LRI. Comme les modèles éléments finis usuels sont construits
à partir d’éléments coques en contraintes planes, il est difficile d’étudier la décohésion des structures
intégrées qui se produit par délaminage. D’autant plus, avec le procédé d’infusion utilisé pour intégrer
les structures, la qualité de l’interface entre les structures intégrées et la peau est censée être excellente.
Considérer que la zone de décohésion est l’interface entre les structures intégrées et la peau n’est donc
pas une hypothèse posée au départ. On considère plutôt que la rupture peut se produire dans toute
l’épaisseur de la structure et pas seulement à l’interface. Aucune couche d’adhésif n’est prise en compte
dans un premier temps.

(a) Représentation idéalisée d’un tronçon de fuselage pressurisé

(b) Représentation idéalisée de la décohésion des structures intégrées, sous charge de
pressurisation p et sous charge de compression F

Figure 1.20: Représentativité de l’approche des travaux liés à la décohésion des structures intégrées

Par ailleurs, on souhaite mettre en évidence expérimentalement la décohésion des structures intégrées
à un niveau global, de manière similaire à ce que l’on pourrait observer sur un essai de pressurisation
d’un fuselage, comme idéalement représenté en figure 1.20a. La pression appliquée est p = C∆p, où
∆p = p1 − p0 est la différence de pression entre la pression appliquée à l’intérieur du fuselage p1 et p0

la pression extérieure [Vallat 50b]. c est un coefficient de sécurité qui permet de définir le type de charge
appliquée :

C = 1
C = 4/3
C = 2

pour une charge nominale CN
pour une charge limite CL
pour une charge extrême CE

(1.49)

Du point de vue de la certification, la charge limite est définie pour C = 1, 33, et doit être appliquée à la
structure de l’aéronef §23.365(d) [FAR23 87]. La charge limite est une charge pouvant être vue une fois
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dans la vie de l’avion. Un coefficient de sécurité de 1,5 est alors appliqué à cette charge limite pour obtenir
la charge extrême §23.301(a) [FAR23 87]. La charge limite est la charge maximale pouvant être atteinte
pendant la vie de l’aéronef, et la charge extrême est la charge à rupture. Un essai de pressurisation de
fuselage doit donc être réalisé à charge limite et à charge extrême.

À titre d’exemple, la variation de rayon ∆R d’une cabine de fuselage pressurisée métallique est donnée
par l’équation 1.50 [Vallat 50c]. Chaque panneau est étudié indépendamment, en l’assimilant à une plaque
mince de courbure cylindrique. ∆R est la dilatation des sections droites d’une cabine qui ne comporterait
pas de cadres (la cabine resterait cylindrique), et ∆′R est la dilatation absolue quand les cadres sont liés
rigidement aux parois. Les flèches des centres des panneaux par rapport aux cadres et des centres des rai-
disseurs par rapport à leurs appuis sont alors toujours inférieures à (∆R−∆′R). Les déformations locales
de chaque panneau sont alors qualifiées d’un « effet de piqué », comme représenté dans la figure 1.20a.

∆R = ntR
E

(
1− ν nlnt

)
∆′R = ncR

E

(1.50)

Ou nt, nl et nc représentent respectivement les contraintes de traction transversales, longitudinales et du
cadre et sont définies par :

nt = pR
e

nl = pπR2

2πRe+N∆S
nc = pR

e+Sc/∆L

(1.51)

Avec :

p = C∆p
e

N

Sc

∆L

pression appliquée
épaisseur de la peau
nombre de raidisseurs de section droite ∆S
section constante d′un cadre
intervalle entre cadres

(1.52)

Cependant, le chargement en pressurisation d’un panneau est un chargement difficile à réaliser expéri-
mentalement. Pour pouvoir mettre en évidence la décohésion des structures intégrées dans un essai à
corréler avec les modèles numériques, l’approche donnée en figure 1.20b a été suivie. Lorsqu’une pression
est appliquée à la structure, on considère qu’à cause des différences de raideur entre le raidisseur et la
peau et d’accidents géométriques, la décohésion des structures devrait survenir dans ces zones. De la
même manière, en faisant flamber la structure, on recherche le même type de décohésion des structures
intégrées.

1.3.3.3 Problématique

Dans la problématique industrielle on parle de structures intégrées puisqu’un certain nombre de structures
différentes (raidisseurs, cadres,. . . ) s’intègrent sur les revêtements du fuselage d’aéronef. L’objectif du
secteur aéronautique est de réduire les étapes d’assemblage qui sont demandeuses de temps et donc de
coûts. En effet, le concept d’assemblage de co-curing, introduit par l’utilisation du procédé d’infusion
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de résine, permet de s’affranchir du rivetage, mais il est nécessaire de valider le dimensionnement de la
structure composite étudiée.

1.3.4 Intégration de fonctions

Le concept d’intégration de fonctions constitue une différence fondamentale entre les structures en ma-
tériaux composites et les structures fabriquées à partir d’autres matériaux. Le choix d’intégration de
fonctions est réalisé lors de la conception. Certains composants sont directement intégrés dans le produit
final pendant la fabrication, contrairement aux produits métalliques où une fonction correspond à chacun
des composants qui sont assemblés après avoir été fabriqués séparément. On parlera de structures inté-
grées lorsque la structure apportant la fonction est intégrée pendant le procédé de fabrication, à contrario
d’une structure qui serait ajoutée par assemblage. Les différentes méthodes d’intégration de fonctions
sont présentées ci-après à partir de l’exemple d’un panneau autoraidi avec raidisseur intégré.

1.3.4.1 Assemblage par collage

L’assemblage par collage est un moyen d’intégrer une structure par l’intermédiaire d’une couche d’adhésif
et il existe deux méthodes principales pour réaliser ce type d’assemblage : le co-bonding et le secondary
bonding. Dans chacune de ces méthodes, au moins un élément est déjà polymérisé à l’étape du collage,
ce qui facilite le positionnement et le maintien des pièces. Toutefois, il est difficile de maîtriser l’épaisseur
de l’adhésif qui peut varier selon la pression appliquée et selon les défauts de forme et de rugosité de
l’élément polymérisé [Bertolini 08].

Co-bonding Le co-bonding (figure 1.21) consiste en une polymérisation simultanée des deux éléments
structurels, comprenant un adhésif entre eux, dont l’un d’eux est déjà polymérisé (en l’occurrence le
raidisseur) et l’autre non.

Figure 1.21: Co-bonding

Figure 1.22: Secondary bonding
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Secondary bonding Le secondary bonding (figure 1.22) consiste en une polymérisation de l’adhésif
disposé entre les deux éléments structurels polymérisés séparément à une étape précédente.

1.3.4.2 Procédé co-cuisson

En assemblant toutes les structures de base en même temps avant le procédé, les structures sont com-
plètement intégrées à la structure de base. On parle généralement de co-curing (figure 1.23) pour parler
de l’intégration de structures à base de préimprégnés. Les structures sont polymérisées en même temps
sans utiliser d’adhésif supplémentaire. C’est la résine utilisée pour fabriquer la structure finale qui sert
d’interface entre les structures intégrées et la structure de base.

Le maintien des éléments structuraux pendant toute la polymérisation doit être maîtrisé afin d’éviter les
défauts de forme. Malgré tout, cette méthode d’intégration permet de limiter les porosités et les impuretés
au niveau de l’interface, cette dernière ne nécessitant pas de préparation spécifique [Bertolini 08].

Figure 1.23: Co-curing

1.3.5 Conclusions sur les structures intégrées

Les pièces aéronautiques fabriquées avec des technologies préimprégnées prennent en compte ces méthodes
d’intégration de fonctions [Bertolini 08, Degenhardt 08, Orifici 07, Orifici 08b, Zimmermann 06a], alors
que ces méthodes sont beaucoup moins documentées pour les procédés d’infusion. Le choix d’une méthode
d’assemblage des structures intégrées en modifie les performances d’adhésion [Kim 10] et oriente la façon
de prendre en compte l’interface entre les structures intégrées et la peau. En effet, dans le cas du co- et
du secondary bonding, la couche d’adhésif ajoutée doit être prise en compte dans la modélisation. Pour le
co-curing cela peut être plus difficile à admettre puisqu’aucun adhésif n’est ajouté. C’est pour cela qu’il
est nécessaire de définir le concept d’assemblage des structures intégrées infusées.

Pour le procédé LRI, on peut avoir recours à de nombreuses définitions visant à distinguer l’intégration
de structures par LRI par rapport à d’autres procédés de fabrication. Quoi qu’il en soit, le principe du co-
curing est par définition une polymérisation simultanée des structures intégrées et de la pièce finale. À un
moment donné, la même résine est à l’état liquide dans tous les plis. Après polymérisation, c’est la même
résine que celle composant le stratifié qui joue le rôle d’interface entre les plis des structures intégrées
et des peaux. Cette interface est identique à l’interface entre chaque pli du stratifié. L’intégration de
structures par le procédé LRI est donc similaire au co-curing, et l’empilement de plis peut être considéré
comme une seule structure dans les zones de superposition entre les structures intégrées et la peau.

Toutefois, un accident géométrique est toujours présent au niveau de la bordure des structures intégrées,
zone sensible à l’initiation de la rupture. Cela est à l’origine des travaux réalisés sur la décohésion des
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structures intégrées, visant à valider la modélisation géométrique d’un panneau autoraidi avec structures
intégrées, représentatif d’un fuselage d’aéronef composite.

1.4 Décohésion des structures intégrées

On trouve des travaux récents concernant le décollement de semelles de raidisseur par rapport à la peau
(préimprégnés en co-bonding et co-curing) [Bertolini 09] au niveau d’éprouvettes non spécifiques (non
représentatives de la structure étudiée). Le critère énergétique de Benzeggagh-Kenane [Benzeggagh 96]
a été appliqué avec succès pour l’étude du décollement dans un modèle Abaqus avec des éléments cohésifs
à l’interface entre les structures intégrées et la peau. Pourtant, cette modélisation ne permet pas de
représenter ni le pontage des fibres lors de l’ouverture ni le changement d’interface de rupture. Le critère
est donc adapté industriellement selon la conception des aérostructures à la rupture du premier pli dans
le cas où le site d’initiation et la zone de décollement sont connus à l’interface semelle-raidisseur.

L’approche des travaux réalisés [Perret 09, Perret 11a] aboutit à l’étude de la décohésion des structures
intégrées qui est développée dans cette partie.

1.4.1 Mécanismes de rupture

Outre les mécanismes de rupture intralaminaire habituels (rupture fibre, matrice et décohésion fibre-
matrice), la décohésion des structures intégrées peut aussi se produire par l’intermédiaire de mécanismes
de rupture interlaminaire (délaminage). En d’autres termes, les structures intégrées peuvent se délaminer
de la peau, selon les trois modes de rupture (ouverture, glissement et glissement antiplan) combinés ou non.
En effet, les discontinuités géométriques et matériaux sont toujours la source du délaminage [Miracle 01],
donnant lieu à des contraintes de traction et de cisaillement hors plan. Toutefois, la rupture intralami-
naire est toujours possible et elle doit être prise en compte dans le dimensionnement. On parle donc de
décohésion des structures intégrées pour définir la séparation des structures intégrées par les différents
mécanismes de rupture.

Des modèles d’endommagement ont été élaborés, prenant en compte la perte de performance quantifiée par
un facteur d’endommagement [Orifici 08c]. La réalisation de ce type de modèle est difficile, car les facteurs
d’endommagement peuvent être adaptés afin que les résultats donnent une solution validée par rapport
aux résultats expérimentaux, rendant le modèle applicable uniquement à ces conditions expérimentales.
La mécanique de la rupture est utilisée pour le délaminage en séparant la zone d’étude en deux sous-
structures plus une zone de contact. Des approches non linéaires sont utilisées avec succès depuis peu
dans les codes Abaqus/Standard et Marc, afin de contrôler l’adhésion entre deux surfaces de contact.
Aussi, les échelles de taille au niveau sous-pli, pli, stratifié, détail structurel et composants ; impliquent
un comportement et des mécanismes de rupture différents. De plus, les modes de rupture des matériaux
composites sont interactifs et donc un mécanisme donné peut retarder ou intensifier le développement
d’autres mécanismes de rupture. C’est pour cela que les conséquences de zones endommagées, de défauts
de fabrication, de détails structuraux et de la variation probabiliste des propriétés jouent un rôle dans le
dimensionnement des matériaux composites.
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1.4.2 Post-flambement et rupture

Les études du phénomène de post-flambement réalisées dans le cadre des programmes COCOMAT et
POSICOSS [Zimmermann 06b, Degenhardt 06] ont naturellement conduit à l’étude des phénomènes
d’endommagement des structures de type raidisseurs intégrés aux panneaux de revêtement. Certains
travaux [Zimmermann 06a], relatifs à la décohésion des semelles de raidisseurs intégrés, ont permis de
montrer que le mode de rupture le plus significatif observé durant les essais de postflambement consiste
en la décohésion entre les raidisseurs et la peau. Cela ne mène pas uniquement à une séparation peau-
raidisseur, mais également —dans le cas d’un assemblage excellent— à des délaminages et ruptures dans
la peau ou dans les semelles des raidisseurs. De plus, la séparation des plis des raidisseurs (forme T) est
observée à la ruine de la structure [Zimmermann 06a].

Ainsi, certains auteurs [Orifici 08d] proposent une méthodologie impliquant une phase de recherche du
site d’amorce de la décohésion par l’intermédiaire d’un critère de rupture en contraintes faisant interve-
nir les contraintes interlaminaires et hors plan (cf. critère « Tsai dégénéré » de Degen-Tong-Tsai du
tableau 1.5). Le dommage intralaminaire du pli est aussi évalué pour prendre en compte les mécanismes
d’endommagement du pli comme la fissuration de la matrice et la rupture des fibres.

Ensuite, le délaminage peut être décrit par un critère d’endommagement de type énergétique à partir
d’une fissure existante, afin d’évaluer la propagation de la fissure [Bertolini 08], où on fait l’hypothèse
de l’existence du site d’amorce de la fissure. Les méthodes VCE (Virtual Crack Extension) et VCCT
(Virtual Crack Closure Technique) sont alors généralement utilisées pour utiliser la mécanique de la
rupture [Orifici 08e].

Il est toutefois important de souligner que toutes les méthodes numériques souffrent de la variabilité
des propriétés d’entrées. La variabilité des admissibles en traction et cisaillement hors plan conduit par
exemple à une dispersion d’un critère d’endommagement en contraintes de l’ordre de 25% [Orifici 08d],
de même que sur les taux de restitution d’énergie [Gill 09].

On remarque aussi que la géométrie du coin de résine lié au processus de mise en œuvre a une grande
influence qui doit être évaluée [Bertolini 08]. D’autres variations géométriques sont difficiles à prendre en
compte numériquement, comme l’idéalisation des bordures de semelles conduisant à une zone de concen-
tration de contraintes où la densité du maillage a une forte influence sur les résultats obtenus [Orifici 08d].

Tous ces paramètres semblent avoir une influence non négligeable sur la modélisation de la décohésion des
structures intégrées. Leur variabilité devra donc, dans la mesure du possible, être intégrée aux méthodes
numériques utilisées, ou à défaut, prise en compte dans la corrélation avec les essais expérimentaux. Par
exemple, certaines éprouvettes en T testées en « pull test » et « antisymmetric test » ont montré des modes
de rupture à l’intérieur du T, alors que la majorité d’entre elles se délaminaient à l’interface [Orifici 08d].
Cela semblait être dû à la fabrication (variabilité de la géométrie) et aux conditions aux limites expé-
rimentales. De plus, la dispersion des propriétés d’admissible en traction hors plan, semblait avoir un
effet non négligeable sur la détection numérique de l’amorce de rupture à l’interface (avec l’hypothèse
d’isotropie transverse).

1.4.3 Critères de rupture hors plan

On appelle critères de rupture hors plan les critères prenant en compte les contraintes hors du plan moyen
(x, y) du stratifié. Ils peuvent donc potentiellement être appliqués sur des modèles tridimensionnels ou
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Tableau 1.5: Critères de rupture hors plan en contraintes

Critère Équation

Contraintes max σ3 ≥ ZT , τ31 ≥ S31, τ23 ≥ S23

(1980) Hashin
(
σ3
ZT

)2
+
(
τ23
S23

)2
+
(
τ31
S31

)2
≥ 1

(1980) Hashin-3D
(
σ1
XT

)2
+ 1
S12

(
τ2

12 + τ2
13

)
≥ 1

(1982) Lee σ3 ≥ ZT ou
√
σ2

12 + σ2
13 ≥ S23

(1986) Kim-Soni F13τ
2
13 + F23τ

2
23 + F33σ

2
3 + F3σ3 ≥ 1

F13 et F3 sont des fonctions de l’admissible de cisaillement

(1987) Ochoa-Engblom
(
σ3
ZT

)2
+
τ2

23+τ2
31

S2
23

≥ 1

(1988) Brewer-Lagace
(
τ23
S23

)2
+
(
τ31
S31

)2
+
(
σ

+
3
ZT

)2
+
(
σ
−
3
ZC

)2

≥ 1

(1991) Long
(
σ3
ZT

)
+
(
τ23
S23

)2
≥ 1 et

(
σ3
ZT

)2
+
(
τ23
S23

)2
≥ 1

(1997) Tsai
ou Tong-Tsai

σ2
1−σ1σ3
X2
T

+
(
σ3
ZT

)2
+
(
τ23
S23

)2
≥ 1

(1997) Degen-Tsai
ou Degen-Tong-Tsai

(
σ1
XT

)2
+
(
σ3
ZT

)2
+
(
τ23
S23

)2
≥ 1

(1997) Norris
ou Tong-Norris

σ2
1−σ1σ3
XTXC

+
(
σ3
ZT

)2
+
(
τ23
S23

)2
≥ 1

(1998) Zhang σ3 ≥ ZT ou
√
τ2

31 + τ2
23 ≥ S23

(2001) Wisnom et al σe représente les contraintes effectives dans la matrice à partir des contraintes principales :
2.6σ2

e = (σ1 − σ2)2 + (σ2 − σ3)2 + (σ3 − σ1)2 + 0.6σe (σ1 + σ2 + σ3)
Contrainte équivalente de Weibull σ̄ en sommant σe sur tous les éléments
Paramètre de Weibull σ̄ à partir d’essais de poutres unidirectionnelles courbes en flexion

(2002) Goyal et al
(
τ23
S23

)γ
+
(
τ31
S31

)γ
+
(
σ

+
3
ZT

)2
≥ 1

γ est un paramètre expérimental

en déformations planes. On rappelle toutefois que l’initiation de la rupture peut se produire en inter ou
bien en intralaminaire.

On distingue les critères adaptés à l’initiation de la rupture d’autres plutôt adaptés à la propagation de la
fissure [Berthelot 05, Orifici 08c]. Généralement, on utilise les critères en contraintes et en déformations
pour caractériser l’initiation de la rupture, alors que les critères énergétiques permettent de traiter la
propagation. Ci-après les trois types de critères sont donnés pour une application à la décohésion des
structures intégrées.
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1.4.3.1 Critères en contraintes

Le critère de Tsai-Wu (équation 1.53 et équation 1.44 page 21) peut prendre une forme globale, ce qui
permet d’étendre son utilisation à l’analyse des mécanismes de rupture hors plan.

Tsaï-Wu Fiσi + Fijσiσj = 1 i, j = 1, 2, . . . , 6 (1.53)

On retrouve souvent le critère de Tsai-Wu écrit sous différentes formes destinées à une application donnée
sous l’appellation « Tsai dégénéré » [Orifici 08e]. Cela permet par exemple d’appliquer le critère de Tsai-
Wu sur un modèle 2D en déformations planes avec un élément dans l’épaisseur du pli (cf. figure 1.28b).
Les critères qui ont été utilisés ces dernières années [Orifici 08c] pour caractériser l’initiation de la rupture
sont listés dans le tableau 1.5.

Il existe aussi des critères de fissuration matricielle qui sont moins utilisés. Par exemple, le critère de Hou
(équation 1.54) est similaire à Hashin et Rotem (équation 1.40) mais prend en compte la résistance de
la résine au cisaillement dans le plan (2, 3) Sm23.

HOU (2000)
(
σ2
YT

)2
+
(
τ12
S12

)2
+
(
τ23
Sm23

)2
≥ 1 (1.54)

Les différences principales sont l’utilisation d’un critère linéaire, quadratique ou à partir de paramètres
expérimentaux ; et le choix des contraintes prises en compte dans le plan et hors du plan. Surtout,
l’application de tels critères est limitée par les admissibles de traction hors plan ZT et de cisaillement hors
plan S13 et S23 qui sont difficiles à obtenir expérimentalement. Pour un pli unidirectionnel, l’hypothèse
simplificatrice est de considérer ZT = YT (isotropie transverse), ce qui n’est pas possible pour un pli tissu.
Les incertitudes ainsi introduites peuvent provoquer une large distribution des critères calculés.

1.4.3.2 Critères en déformations

La méthode SIFT (Strain Invariant Failure Theory) est une méthode récente basée sur les invariants,
appliquée à la modélisation de la progression d’un endommagement dans les matériaux composites. Le
critère de rupture de Gosse est l’application de la méthode SIFT [Gosse 01]. Cette méthode permet
de modéliser l’endommagement, la fissuration et le délaminage en considérant une partie des éléments
ruinés [Tay 05, Li 07]. Cette méthode semble bien adaptée à l’étude de la tolérance aux dommages et
est d’ailleurs utilisée par BOEING [Bertolini 08]. Des essais de traction [90]n et [±θ]n permettent de
déterminer la valeur critique du premier invariant et la déformation critique.

Il est important de noter qu’il existe d’autres critères en déformations qui ont été développés pour des
adhésifs ou des résines présentant des déformations plastiques importantes. Ce n’est pas le cas ici puisque
l’intégration des structures par LRI conduit à des interfaces de résine thermodurcissable très fines entre
les plis que l’on considère fragiles.

1.4.3.3 Critères énergétiques

Critères énergétiques de propagation de la rupture Ces critères sont basés sur les concepts de la
mécanique de la rupture et sur le taux de restitution d’énergie G, et combinent les composants de G avec
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leurs admissibles en mode I, II et III. GT est le taux d’énergie de déformation maximal correspondant à
la somme des composantes I, II et III.

L’approche de prise en compte du mode III est très différente selon les critères. Dans certains cas seulement
les modes I et II sont pris en compte. Certaines fois, les modes II et III sont regroupés dans une valeur
de G pour l’ouverture en cisaillement, ou bien le mode III peut être considéré équivalent au mode II.
Cela peut s’expliquer par la difficulté expérimentale à caractériser le mode III seul et en couplage I-III
et II-III. Outre les critères en mode pur (équation 1.55), on citera les critères énergétiques principaux de
la littérature.

Mode pur GI ≥ GIC , GII ≥ GIIC , GIII ≥ GIIIC (1.55)

Un des critères les plus simples est le critère linéaire de Reeder [Reeder 92, Reeder 93] qui a été
adapté sous forme quadratique aux matériaux composites à matrice époxyde par Chen [Chen 99] :

Reeder (1993)
(
GI
GIC

)
+
(
GII
GIIC

)
≥ 1 (1.56)

Chen (1999)
(
GI
GIC

)α
+
(
GII
GIIC

)β
≥ 1 (1.57)

Le critère de Benzeggagh-Kenane est utilisé avec succès pour le décollement d’interface semelle-peau
de panneaux autoraidis composites en co-curing [Krueger 07, Orifici 08d, Bertolini 09]

Benzeggagh-Kenane (1996)GT ≥ GIC + (GIIC −GIC )×
(

GII
GI +GII

)η
(1.58)

Les critères les plus récents sont ceux de Davidson-Zhao et de Reeder, ce dernier étant intéressant car
il inclut le mode III :

Davidson-Zhao (2007)
0 ≤ GII

G ≥ Z : GT ≥
GIC

1−(1+ξ)(GII/GT )

Z ≤ GII
G ≥ 1.0 : GT ≥

ζGIIC
(1+ζ)(GII/GT )−1

ξ et ζ sont des paramètres expérimentaux
(1.59)

Reeder (2007) GC = GIC +
(
GIIC −GIC + (GIIIC −GIIC )

(
GIII

GII +GIII

))(
GII +GIII

GI +GII +GIII

)η
(1.60)

Méthode Virtual Crack Extension (VCE) Cette méthode est intégrée dans les produits Samtech
depuis 2005. Le nœud au front de fissure est séparé en deux nœuds superposés (rouge et bleu en (a) et
(b) de la figure 1.24). Deux nœuds supplémentaires (gris en (b)) sont placés de la même manière en avant
du front de fissure pour mesurer les déplacements relatifs entre les faces de la fissure. On voit en (c)
les efforts de réaction (RI , RII) et les déplacements relatifs (UI , UII). Le taux de restitution d’énergie
total est ensuite déterminé en tenant compte de la variation de la surface fissurée dA générée par la
perturbation de l’énergie potentielle des nœuds des éléments qui contiennent les nœuds de pointe de
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fissure. Puis l’avancée de la fissure est simulée par un déplacement des nœuds rouge et bleu (contrôlé par
un paramètre de perturbation SAMCEF) et la nouvelle énergie potentielle des éléments E1 est calculée.
Le taux de restitution d’énergie total est ensuite déterminé en tenant compte de la variation de la surface
fissurée dA générée par la perturbation des nœuds :

GT = −E1 − E0
dA

(1.61)

Les efforts de réaction et les déplacements relatifs mesurés dans le repère de la fissure, permettent de
calculer les pourcentages relatifs en mode I, II et III. Il est alors possible de calculer les taux de restitution
dans les différents modes en répartissant le taux de restitution total GT :

GI = UIRI
(UIRI+UIIRII+UIIIRIII)GT

GII = UIIRII
(UIRI+UIIRII+UIIIRIII)GT

GIII = UIIIRIII
(UIRI+UIIRII+UIIIRIII)GT

(1.62)

Figure 1.24: Représentation de la méthode VCE (Virtual Crack Extension)

Méthode Virtual Crack Closure Technique (VCCT) La méthode VCCT est incluse dans Abaqus
depuis 2007 [Krueger 07]. Elle est basée sur l’hypothèse que l’énergie libérée lorsqu’une fissure se propage
d’une distance ∆a est identique à l’énergie nécessaire pour refermer la fissure, sous un même effort externe.
Des éléments solides à 8 nœuds sont utilisés dans la représentation de la méthode en trois dimensions
(figure 1.25). Les efforts de réaction X, Y, Z sont mesurés au nœud i et les taux de restitution d’énergie
GI , GII , GIII peuvent être déterminés :

GI = −Z ′i(w′ − w′∗)/(2∆ab)
GII = −X ′i(u′ − u′∗)/(2∆ab)
GIII = −Y ′i (v′ − v′∗)/(2∆ab)

(1.63)

Éléments cohésifs Les critères énergétiques permettent de traiter la propagation de la fissure et donc
le délaminage des structures intégrées. Ils peuvent être aussi implémentés dans des éléments cohésifs.
Dans un maillage éléments finis fin, une couche d’éléments surfaciques ou volumiques peut représenter un
pli et différentes zones peuvent être définies selon différents concepts (figure 1.26). Quand le site d’amorce
de la fissure est connu, des éléments cohésifs permettent de lier les deux plis adjacents correspondants.
Cette méthode comporte des limites puisqu’il est souvent observé que la fissuration change d’interface de
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Figure 1.25: Représentation de la méthode VCCT (Virtual Crack Closure Technique) [Krueger 07]

propagation. Il est bien sûr possible de créer des éléments cohésifs entre chaque pli de tout le stratifié ce
qui naturellement alourdit le modèle. Une solution apportée est donc de créer un maillage adaptatif qui
crée et supprime les éléments cohésifs selon la propagation de la fissure et les zones d’intérêt [Huchette 09].

Figure 1.26: Représentation de l’utilisation d’éléments cohésifs dans des zones d’intérêts [Huchette 09]

1.4.4 Incertitudes et défauts de fabrication

L’obtention des paramètres hors plan souffre de nombreuses incertitudes. Par exemple, l’admissible en
traction transverse ET utilisé comme module hors plan ET ′ d’un pli unidirectionnel IM7/8552 variait de
25% par rapport à la moyenne des résultats de trois laboratoires d’essai [Orifici 08e].

De même, d’autres travaux [Gill 09] se sont heurtés à des différences de 40% à 100% entre les taux de
restitution d’énergie GI selon que le site de fabrication était Hexcel ou la NASA, à cause de variations
du procédé de fabrication. On voit que les incertitudes sur les propriétés mécaniques peuvent être im-
portantes, et qu’elles semblent provenir principalement de l’influence du procédé de fabrication de la
structure.

Ainsi, ces travaux se sont portés sur l’influence du procédé de mise en œuvre (RTM) sur la ténacité du
tissu satin G926 avec résine RTM6 [Gill 09]. Les paramètres ayant le plus d’effet sont entre autres le taux
de fibres et l’orientation des plis à l’interface (d’autres travaux existent sur ce paramètre [Bertolini 08]).
Selon Bradley et Cohen [Bradley 85], la ténacité est maximale pour une interface de résine ductile
d’épaisseur importante, alors que pour une résine époxyde fragile une zone interlaminaire fine est optimale.
Russel [Russell 87] a aussi observé que le pontage des fibres augmente lorsque les orientations entre
deux plis se rapprochent.
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1.4.5 Concepts de modélisation

De nombreux travaux portent sur l’analyse par éléments finis de structures aéronautiques, principalement
aux États-Unis [Ambur 05, Rouse 06], en France [Bertolini 08] mais aussi dans le cadre de grands projets
européens [Cocomat 08]. Une philosophie commune est menée même si les méthodes utilisées peuvent
varier sensiblement. On peut voir dans la figure 1.27 qu’une approche globale permet de modéliser la
pièce étudiée en entier, et une approche locale permet ensuite d’étudier plus précisément la zone d’intérêt.
Pour prendre en compte la non-linéarité géométrique, le modèle global peut être linéaire et les champs
de déplacements sont injectés dans les conditions aux limites du modèle local prenant en compte la
non-linéarité géométrique. Cela apporte une réponse à la difficulté de représenter des conditions aux
limites réalistes sur les modèles locaux. On notera tout de même que le modèle global peut être bien plus
volumineux que celui présenté en figure 1.27, pour la modélisation de composants aéronautiques.

Figure 1.27: Approche globale-locale appliquée par Bertolini [Bertolini 08]

Des essais sont le plus souvent réalisés en même temps que le dimensionnement dans le but de le vali-
der. Par exemple, Ambur et Rouse [Ambur 05, Rouse 06] ont élaboré une machine d’essai permettant
de mettre en charge des panneaux autoraidis en matériaux composites, incluant un dommage et une
conception sandwich, avec un chargement en pressurisation et compression. La procédure évidente est de
conduire des études de sensibilité afin de déterminer les conditions aux limites de déplacement et d’effort.
On peut aussi noter que les conditions aux limites en effort peuvent être introduites de différentes ma-
nières, comme à l’aide de « load actuators » [Ambur 05] ou par l’utilisation de Multi-Points Constraints
(MPC ) et de poutres [Orifici 08d].

Les modèles locaux peuvent être de différents types. Bertolini évoque l’utilisation d’un modèle local
en éléments surfaciques, mais de dimensions géométriques du même ordre de grandeur que le modèle
global. Orifici propose quant à lui l’utilisation d’un modèle 2D en déformations planes permettant
d’appliquer un critère d’initiation où chaque pli est représenté par un élément 2D, ainsi qu’un modèle
tridimensionnel permettant de mettre en évidence l’initiation en bord de semelle (figure 1.28). D’autres
travaux [Orifici 08b] utilisant l’approche VCCT consistent par ailleurs à une approche voisine de Berto-
lini avec un modèle local en contraintes planes modélisé en coques. Certains travaux abordent les détails
d’une modélisation locale tridimensionnelle du délaminage de structure en co-bonding [Krueger 07], par
application de l’approche VCCT, où les plis sont constitués d’un ou plusieurs éléments (figure 1.29).

Une remarque importante sur l’approche suivie par Orifici est que l’identification de la zone critique
du modèle global est laissée à l’appréciation du calculateur. Sur ce type de modèle global, l’identification
est relativement simple, mais on peut penser que sur un modèle global de plus grande envergure il serait
intéressant de rechercher une méthode d’identification des zones critiques permettant de déployer la
méthode industriellement.
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(a) Modèle global du
panneau autoraidi com-
posite, le modèle local est
en blanc

(b) Modèle local 2D défor-
mations planes

(c) Modèle local 3D pour
initiation en bordure de
semelle

Figure 1.28: Approche globale-locale appliquée par Orifici [Orifici 08e, Orifici 08d]

Figure 1.29: Approche locale appliquée par Krueger [Krueger 07]

1.4.6 Conclusions sur la décohésion des structures intégrées

Il est important de discerner le processus de délaminage en deux phases. Les critères de rupture hors
plan en contraintes sont bien adaptés à la recherche de la phase d’initiation de la rupture (ou amorce
de la fissure), et les critères énergétiques peuvent être appliqués efficacement pour suivre la phase de
propagation de la rupture. Les critères en déformation semblent se situer un peu entre les deux, et
semblent bien adaptés à l’étude de l’endommagement et de la tolérance aux dommages.

Tous les critères pouvant être appliqués à ces deux phases souffrent cependant de la dispersion des
caractéristiques mécaniques hors plan des matériaux composites. Il existe alors des approches probabilistes
pour la prendre en compte correctement dans le dimensionnement. Ces approches n’ont pas été étudiées
en détail, mais semblent avoir un intérêt certain pour construire des modèles robustes.

La modélisation est généralement réalisée selon une approche globale-locale qui paraît être une bonne
méthode pour focaliser ensuite l’étude sur les zones critiques qui ne peuvent pas être étudiées directement
par le modèle global. Aucune méthode permettant d’identifier les zones critiques du modèle global n’est
proposée dans les travaux déjà réalisés, ce qui pourrait être une piste intéressante. L’utilisation d’éléments
cohésifs entre chaque pli est possible et l’initiation de la rupture pourrait être recherchée par des critères
de rupture en contraintes. Cela permettrait de considérer que la décohésion peut se produire entre tous
les plis de la structure.

Enfin, on notera que de par l’utilisation de plis tissus, on recherchera à utiliser des propriétés de plis tissés
et des critères adaptés. En effet, les propriétés mécaniques des plis tissés sont évaluées expérimentalement
à l’échelle du pli tissé, composé de fibres dans deux directions. On préférera donc utiliser directement ce
type de propriétés plutôt que celles d’uni-directionnels (approche nappes équivalentes).
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Figure 2.1: Description des coefficients d’abattements sur les propriétés mécaniques et sur les charges
admissibles [Leroy 09]

2.1 Introduction

Généralement, toute propriété mécanique utilisée dans un dimensionnement mécanique est issue d’une
caractérisation expérimentale. Les propriétés de la fibre et de la matrice sont caractérisées à partir d’essais
mécaniques, et peuvent permettre d’obtenir les propriétés du pli (passage de l’échelle microscopique à
l’échelle mésoscopique) en utilisant des lois d’homogénéisation ou les lois des mélanges. Les propriétés du
pli peuvent aussi être obtenues à partir d’essais mécaniques réalisés directement à l’échelle mésoscopique.
Généralement, les lois des mélanges sont utilisées pour calculer des propriétés de prédimensionnement
car la composition d’un matériau composite à fibres longues est connue dès les premières phases de
dimensionnement. D’un autre côté, obtenir les propriétés mécaniques des plis qui constituent la pièce à
dimensionner permet de prendre en compte les variations du procédé de fabrication (c’est-à-dire variation
du taux de fibres et de porosité).

Approche déterministe pour le dimensionnement des matériaux composites Dans le cadre
d’un dimensionnement mécanique de pièce industrielle, les résultats des essais sont traités statistiquement
dans le but d’obtenir les valeurs B des propriétés mécaniques mesurées : une valeur B est une propriété
mécanique au-dessus de laquelle on trouvera 90% de la population pour un degré de confiance de 95%
[Defense 02]. Cela permet de s’affranchir de toute variation pouvant avoir une répercussion sur la tenue
mécanique des pièces, mais d’un autre côté cela mène à surdimensionner les pièces. En effet, plusieurs
autres coefficients d’abattement peuvent encore réduire les propriétés et augmenter les charges, ce qui
peut mener à des coefficients de sécurité de 5 utilisés pour le dimensionnement des matériaux composites,
coefficient de l’ordre de 1,5 pour les matériaux métalliques [Leroy 09]. Il est possible de suivre une approche
probabiliste qui peut prendre en compte chacune des incertitudes correspondantes. Les différentes marges
incluses au niveau des propriétés mécaniques et des charges admissibles sont représentées en figure 2.1.

Pourtant, l’approche déterministe reste largement utilisée industriellement, jusqu’à ce que des modèles
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soient suffisamment matures pour inclure les incertitudes. La valeur discrète obtenue par les modélisations
numériques est donc comparée à une valeur critique prenant en compte certains coefficients d’abattement.
Prendre en compte des propriétés mécaniques moyennes permet toutefois de s’approcher au mieux des
réponses réelles des pièces sous charge. C’est pour cela que les propriétés moyennes sont utilisées dans
cette étude.

Figure 2.2: Représentations des analogies nappes équivalentes / renfort tissu

Tableau 2.1: Valeur du facteur de distribution de l’orientation des fibres η0

η0 Type de pli

1 Unidirectionnel - sens longitudinal
0 Unidirectionnel - sens transverse

1/2 0°/90°
3/8 Aléatoire dans le plan
1/4 +/− 45°

Analogie nappes équivalentes / renfort tissu On distingue deux démarches pour l’étude du pli
tissu (figure 2.2). La première démarche, que l’on peut appeler analogie nappes équivalentes, consiste à
étudier le pli tissu comme la superposition de deux nappes unidirectionnelles équivalentes, une couche
chaîne orientée à 0° et une couche trame orientée à 90°. Cette démarche présente l’intérêt d’appliquer des
critères de rupture simples où la rigidité transverse est négligée [Yamada 78].

L’autre approche, que l’on peut appeler analogie renfort tissu, permet de faciliter l’étude en considérant le
pli tissu comme une seule couche de stratifié. Les propriétés des nappes unidirectionnelles sont obtenues
à partir des propriétés des constituants fibres/matrice disponibles dans les données fournisseur. À cet
effet, on utilise la loi des mélanges avec les propriétés mécaniques des constituants ainsi que la masse
surfacique du stratifié, l’épaisseur couche, la masse volumique des fibres et celle de la matrice ; puis on
remonte aux propriétés mécaniques du pli tissu. Évidemment, les propriétés expérimentales peuvent aussi
être directement utilisées pour le pli tissu.

En 1964, un facteur de distribution de l’orientation des fibres η0 a été proposé [Krenchel 64]. η0 permet
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de calculer le module d’Young d’un pli donné réel à partir des propriétés mécaniques des constituants
fibre/matrice (équation 2.1).

η0 =
M∑
i=1

Vficos
4θi (2.1)

Où Vfi est le pourcentage de fibres à l’angle θi, et M est le nombre d’intervalles de θi . η0 prend une
valeur finie selon le type de pli étudié (tableau 2.1)

La Loi des Mélanges permet alors de calculer le module du composite Ec en prenant en compte le facteur
η0 (équation 2.2).

Ec = η0VfEf + VmEm (2.2)

Il faut toutefois noter que les mèches de chaîne et de trame sont plus ou moins entrelacées selon les
armures des tissus, et que cette démarche permet seulement de donner des propriétés approchées. Le
module de cisaillement et le coefficient de Poisson ne peuvent pas être déterminés par cette démarche.
Ces analogies permettent de dimensionner des structures en contraintes planes, mais les propriétés hors
plan sont différentes et doivent être déterminées. Pour la suite, on considère le pli tissu en lui-même.

2.2 Essais de caractérisation des matériaux composites

2.2.1 Essais de caractérisation des propriétés planes des matériaux compo-
sites

Les propriétés mécaniques du pli sont obtenues à partir d’essais mécaniques à l’échelle du stratifié. Ces
essais, réalisés sur des éprouvettes découpées dans des plaques de stratifié identique à celui utilisé pour
fabriquer la structure finale, sont décrits dans cette partie. On développera la démarche complète par la
suite pour deux types d’essais spécifiques (cisaillement Iosipescu et traction hors plan).

2.2.1.1 Essai de traction

L’essai de traction est un essai de base pour caractériser le module d’Young longitudinal en traction
E1−traction et le coefficient de Poisson ν12. D’autres caractéristiques de contrainte et de déformation sont
aussi déterminées selon la courbe contrainte-déformation obtenue. Pour l’étude des matériaux composites,
on détermine généralement au point de rupture, la contrainte à la rupture en traction σR1−traction et la
déformation longitudinale à la rupture εR1−traction.

La géométrie des éprouvettes utilisées peut être de différentes formes. En effet, la forme la plus simple
est rectangulaire [ASTMD5083 10], forme qui conduit souvent à des ruptures dues à des concentrations
de contraintes aux extrémités des éprouvettes dans ou au ras des mors. Une solution pour éviter ces
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types de ruptures non souhaitées est d’usiner les éprouvettes en forme d’haltère [ASTMD638 10], pour
faire augmenter les contraintes dans la zone utile de l’éprouvette par rapport à ses extrémités (forme
plutôt adaptée à des matériaux de faible module et à faible taux de fibres). Cependant, une résistance
en cisaillement des extrémités trop faible peut engendrer une rupture prématurée de celles-ci. L’utili-
sation de talons de tissus à ±45° permet alors d’augmenter la résistance en cisaillement des extrémités
[ASTMD3039 08]. Il est aussi possible de biseauter les talons afin de rendre l’épaisseur progressive et de
diminuer la concentration de contraintes. Selon le type de matériau, il apparaît donc important de bien
déterminer la forme géométrique des éprouvettes testées.

Pour obtenir le module d’Young longitudinal en traction E1−traction, le coefficient de Poisson ν12 et la
contrainte à la rupture σR1−traction, la contrainte appliquée σ1 = F/A (où A correspond à la section de
l’éprouvette) est calculée. Les déformations longitudinales et transversales sont mesurées par deux jauges
extensométriques. Le module d’Young E1−traction est la pente de la courbe σ = f(ε). La contrainte à la
rupture σR1−traction est la contrainte mesurée à la rupture de l’éprouvette. Le rapport des déformations
transversale ε22 et longitudinale ε11 permet d’obtenir le coefficient de Poisson ν12 = −ε22/ε11.

Les modes de rupture peuvent varier selon le matériau testé, mais il est seulement nécessaire de vérifier
que la rupture ne se produit pas dans les mors ou au niveau de défauts éventuels. Le mode de rupture
doit être relevé.

2.2.1.2 Essai de compression

Les caractéristiques en compression d’un pli peuvent être plus faibles que celles en traction et il est donc
nécessaire de caractériser aussi le module d’Young en compression. Il existe de nombreuses méthodes
permettant d’obtenir le module d’Young longitudinal en compression E1−compression et la contrainte à
rupture en compression σR1−compression, mais aucune n’apparaît plus recommandée qu’une autre. En effet
l’essai de compression est fortement influencé par le montage d’essai, entraînant l’apparition de différents
modes de rupture. Un serrage et un guidage sont nécessaires pour éviter l’éclatement des extrémités et un
flambement de la zone d’étude de l’éprouvette, mais les montages avec un serrage et un guidage excessifs
peuvent conduire à surestimer les admissibles [Miracle 01]. Les méthodes d’essais se différencient ainsi
par le choix de guider [ASTMD695 10] ou non [ASTMD3410 08] les bords de l’éprouvette. Aussi, on peut
distinguer les méthodes qui chargent l’éprouvette en compression aux extrémités, de celles qui chargent
les extrémités en cisaillement. Le chargement peut aussi être mixte.

La méthode de détermination des propriétés mécaniques est similaire à l’essai de traction.

Lorsque les bords de l’éprouvette ne sont pas guidés, il est nécessaire de vérifier que l’éprouvette ne flambe
pas. Cela est réalisé en installant une jauge extensométrique sur chaque face a et b de l’éprouvette, et en
vérifiant l’inégalité de l’équation 2.3 on s’assure que la flexion de l’éprouvette est admissible. εa11 et εb11

sont les déformations longitudinales des jauges extensométriques placées sur les faces a et b de l’éprouvette
respectivement. Ce pourcentage de flexion doit être inférieur à 5% ou à 10% selon la norme utilisée.

∣∣∣∣εb11 − εa11
εb11 + εa11

∣∣∣∣ ≤ 0, 1 (2.3)

De la même manière qu’en essai de traction, l’éprouvette ne doit pas rompre dans les mors et tous les
modes de rupture dans la zone utile de l’éprouvette sont acceptables.
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2.2.1.3 Essai de traction à ±45°

L’essai de traction à ±45° vise à caractériser les propriétés de cisaillement dans le plan. Cet essai est
largement utilisé de par sa simplicité de mise en œuvre, pour déterminer la contrainte de cisaillement
à la rupture τR12, le module de cisaillement G12 et la déformation de cisaillement à la rupture γR12. Une
éprouvette de géométrie similaire à l’essai de traction, mais constituée d’un empilement de plis à ±45° est
utilisée. Deux jauges extensométriques placées à 0° et à 90° de l’axe d’application de l’effort permettent
de mesurer la déformation de cisaillement γ12 = ε11− ε22. La contrainte de cisaillement est calculée selon
τ12 = F/(2A). Le module de cisaillement G12 est calculé pour une variation de τ12 correspondant à une
variation de γ12 de 1000 µε à 5000 µε, selon G12 = ∆τ/∆γ [ASTMD3518 07].

Toutefois, l’échantillon n’est pas soumis à un état de cisaillement pur et des contraintes de traction sub-
sistent au niveau de la zone de mesure des jauges. C’est pour cette raison que la valeur de la déformation
de cisaillement γ12 ne doit pas dépasser 5000µε [Miracle 01].

2.2.1.4 Essai de flexion 3 points

Les essais de flexion trois points sont largement utilisés pour compléter les données obtenues par les essais
précédents, car ils sont simples à mettre en place. La figure 2.3 montre les dimensions caractéristiques
pour la mise en place d’un essai de flexion trois points. Ce type d’essai permet de déterminer soit les
propriétés en flexion [ASTMD790 10] soit les propriétés en cisaillement interlaminaire [ASTMD2344 06].
La théorie des poutres permet ainsi d’exprimer dans l’équation 2.4 les contraintes de traction/compression
(contrainte normale en flexion σf ) et la contrainte de cisaillement interlaminaire τ13 (aussi appelée τILSS
pour « Interlaminar Shear Strength » ILSS, ou cisaillement interlaminaire).

Figure 2.3: Essai de flexion 3 points

σf = ± 3FL
2bh2

τ13 = 3F
4bh

(2.4)

Ainsi, selon la distance entre appuis L et l’élancement de l’éprouvette L/h (avec h la hauteur de l’éprou-
vette), la rupture se produit en traction/compression ou bien en cisaillement interlaminaire. Par exemple,
pour les composites à fibres de carbone, le rapport L/h doit être supérieur à 40 pour que la rupture se
produise en traction-compression [NFENISO14125 98]. Pour que la rupture se produise en cisaillement
interlaminaire, l’élancement doit être inférieur à 6 [ASTMD2344 06] pour rendre la contrainte σf négli-
geable par rapport à τ13 qui ne dépend pas de la longueur entre appuis. On parle aussi d’essai SBS pour
« Short Beam Shear » ou bien S3PB pour « Short Three Point Bending ».
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(a) Rupture en cisaillement interla-
minaire

(b) Rupture en traction et compres-
sion

(c) Rupture mixte en cisaillement
interlaminaire et traction ou com-
pression, et déformation inélastique

Figure 2.4: Modes de rupture possibles dans l’essai de cisaillement interlaminaire

Le mode de rupture en cisaillement interlaminaire ou en traction/compression doit donc être observé sur
les éprouvettes post-mortem, comme le montre la figure 2.4. Selon les résultats recherchés, il faut observer
le mode de rupture correspondant.

Les propriétés obtenues par les essais de flexion trois points souffrent d’un manque de précision à cause
des modes de rupture souvent difficiles à mettre en évidence. Il peut en effet être difficile de distinguer
les deux modes de rupture, en mode mixte où lorsque la rupture initiée en compression se propage.

De plus, pour les propriétés en flexion (pour de grands élancements), les flèches à rupture sont importantes,
ce qui rend leur mesure plus complexe et nécessite des corrections pour le calcul des contraintes.

Au contraire, la faible distance entre appuis, nécessaire à la mesure des propriétés de cisaillement inter-
laminaire, provoque des contraintes de contact aux points de chargement qui influencent la répartition
des déformations dans l’épaisseur et dans la longueur de l’éprouvette. La rupture est donc rarement une
rupture en cisaillement pur. Malgré tout, ces essais sont largement utilisés pour obtenir des admissibles
pour le dimensionnement des matériaux composites.

Il est également possible d’utiliser la méthode SBS pour caractériser le module de cisaillement interlami-
naire G13 [Gill 09]. En effet, en faisant augmenter la distance entre appuis, la contribution de la flexion
dans la flèche totale augmente par rapport à la flèche due à l’effort tranchant qui reste constante. Les
valeurs des modules mesurés par cette méthode restent cependant sous-estimées. Dans la suite, le module
de cisaillement hors plan G13 ainsi que τ13 seront caractérisés par une méthode plus adaptée.

2.2.1.5 Conclusions sur les essais de caractérisation des propriétés planes des matériaux
composites

Les essais utilisés habituellement pour caractériser les matériaux composites ont été décrits. Il existe
d’autres essais qui permettent également d’obtenir les propriétés mécaniques. Des essais de compression
après impact, d’éprouvettes trouées ou habitées (vis, rivet, etc.) sont aussi très utilisés pour obtenir des
coefficients d’abattement sur ces propriétés.

D’autre part, il n’existe pas de définition universelle d’un mode de rupture valide ou non valide. C’est
pour cela que le mode de rupture de chaque éprouvette doit être évalué avec attention avant de pouvoir
utiliser les données expérimentales mesurées [Miracle 01].
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Tableau 2.2: Propriétés du couple matériau G0926/RTM6 données par Hexcel. Épaisseur du pli de
0,37mm pour un taux volumique de fibres de Vf = 60 %, à température ambiante [Hexcel 10b, Hexcel 10a]

Propriété Moyenne
[MPa]

Norme utilisée Essai réalisé

EL = ET en
compression

60000 [prEN2850 97] Compression

EL = ET en
traction

63000 [EN2597 98] Traction

GLT 4300 [AITM1-0002 98] Traction à ±45°
XT = YT 860 [EN2597 98] Traction
XC = YC 700 [prEN2850 97] Compression

S12 100 [AITM1-0002 98] Traction à ±45°
τ13 67 [NFEN2563 97] Flexion 3 points

Les essais de traction et de compression permettent d’obtenir le module d’Young longitudinal en traction
E1−traction et le module d’Young longitudinal en compression E1−compression. Dans le dimensionnement
mécanique d’une pièce, il est délicat de déterminer quel module d’Young utiliser. Si l’état de chargement
est clairement de la traction ou de la compression, il est possible d’admettre d’utiliser l’un ou l’autre des
deux modules d’Young. Dans la plupart des cas réels, les états de chargement sont combinés et plusieurs
approches peuvent être suivies pour attribuer une valeur au module d’Young (on peut par exemple utiliser
arbitrairement la moyenne des modules en traction et compression). Par la suite on notera E1 le module
d’Young longitudinal.

Les essais précédemment décrits permettent aussi de caractériser les propriétés planes du pli dans le sens
transversal. Cette approche est particulièrement délicate pour les unidirectionnels qui ont des propriétés
faibles dans cette direction. Le tissu utilisé dans le cadre de ces travaux est le G0926 qui est un tissu
d’armure satin, infusé avec la résine RTM6. Ce tissu est parfaitement équilibré et les propriétés longi-
tudinales et transversales sont donc considérées équivalentes. Les propriétés mécaniques du fabricant du
G0926/RTM6 sont données dans le tableau 2.2 et seront utilisées pour les travaux de modélisation qui
suivront. Les variables prennent une notation couramment utilisée pour la modélisation en contraintes
planes, avec les indices des modules et du coefficient de Poisson L et T pour le sens Longitudinal et
Transversal respectivement, et les indices des admissibles T et C pour la Traction et la Compression
respectivement. Les admissibles dans le sens longitudinal sont notés X et Y dans le sens transversal.
L’admissible en cisaillement est noté S12. Les normes utilisées pour caractériser ces propriétés sont équi-
valentes aux normes ASTM données précédemment en référence dans le texte, et l’essai correspondant à
chacune d’elles est indiqué.

2.2.2 Essais de contrôle santé matière

Afin de vérifier qu’une éprouvette est conforme aux spécifications recherchées, on réalise des essais pour
contrôler la santé de la matière. Les spécifications essentielles sont le taux de fibres et de porosité, qui
nécessitent la réalisation de mesures de densité [ISO1183-1 04] et de dissolution [EN2564 98] sur des
échantillons prélevés dans les mêmes plaques que les échantillons. Ces mesures sont donc destructives.

Les techniques CND (Contrôle Non Destructif) viennent alors en complément pour vérifier la santé
matière avant essai, et éventuellement indiquer les phénomènes de rupture après essai. Elles ne nécessitent
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Figure 2.5: Mesure de densité par immersion

pas de détruire encore plus la structure. Il existe une grande variété de techniques CND, allant du
contrôle visuel aux techniques d’échographie ultrasonore qui sont très répandues dans le contrôle des
pièces aéronautiques. On peut également citer la thermographie infra rouge et la tomographie à rayons
X. Le principe des techniques CND est l’envoi et la mesure d’un signal transitant dans l’épaisseur du
matériau. Les discontinuités dans les temps de passage ou dans l’amplitude des signaux reçus indiquent
alors différents types de défauts internes ou de surface. Pour les matériaux composites ces défauts peuvent
être de type inclusions, porosités, fissures et délaminages. Dans la suite, on s’intéressera au contrôle
ultrasonore.

La mesure du taux de fibres de carbone ne peut être effectuée que par la méthode de dissolution de la
résine. En effet, la calcination, utilisée avec les fibres de verre, n’est pas adaptée car le carbone réagit avec
le dioxygène de l’air pour former du CO ou du CO2, se volatilisant ainsi en même temps que la résine.

Mesure de densité La méthode A de la mesure de densité [NFENISO14125 98] est utilisée. Cette mé-
thode consiste en la mesure de la masse de l’échantillon à l’air libreMech−air et en immersionMech−liquide

dans un liquide de densité ρl (figure 2.5). La poussée d’Archimède permet de déterminer la densité du
composite ρc de l’échantillon selon l’équation 2.5.

ρc = Mech−air × ρl
Mech−air −Mech−liquide

(2.5)

Mesure du taux de fibres et de porosité Les taux de fibres et de porosité sont obtenus par attaque
acide selon la méthode A de dissolution [EN2564 98]. Une mesure à la fois est réalisée. La résine est
dissoute sous l’action de l’acide sulfurique H2SO4, du péroxyde d’hydrogène H2O2 et de la chaleur. La
masse des fibres est pesée après filtrage de la solution dans un verre fritté et séchage, et les taux de fibres
Vf et de porosité V0 sont donnés par les équations 2.6, après avoir déterminé le taux de fibres massique
Wf . Il est nécessaire de connaître la masse volumique des fibres ρf et de la résine ρr qui sont des données
du fabricant et qui peuvent être également déterminées séparément.

Vf = Wf
ρc
ρf

V0 = 100−
(
Wf .

ρc
ρf

+ (100−Wf ) . ρcρr
) (2.6)
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Tableau 2.3: Propriétés mécaniques recherchées et méthodes d’essai correspondantes

Type
d’essai Propriétés Nom de la norme ASTM ISO Notes

Traction
hors plan

ZT , E3, ε
R
3

Standard Test Method for
Through-Thickness Flatwise Tensile
Strength and Elastic Modulus of a
Fiber-Reinforced Polymer Matrix

Composite Material

D7291 -

Des essais sur des
éprouvettes de forme carrée
permettent de caractériser
la rupture cohésive des

sandwichs

ZT

Standard Test Method for
Measuring the Curved Beam
Strength of a Fiber-Reinforced
Polymer-Matrix Composite

D6415 - Module non déterminé

Cisaillement
hors plan

Dans un plan
donné :
S, G, γR

Standard Test Method for Shear
Properties of Composite Materials
by the V-Notched Beam Method

(Iosipescu)

D5379 -

La norme ISO n’est
disponible que pour les

céramiques (ISO 20505 et
20506)

Standard Test Method for In-Plane
Shear Strength of Reinforced Plastic

(DNC)
D3846

ISO
1412
1997

Moins bonne répartition du
champ de déformations

V-Notched Shear Specimens for the
Inclined Double Notch Shear Test

(IDNS)
- -

DNC amélioré, en cours de
développement en traction

et compression

On notera que l’erreur absolue sur la détermination du taux volumique de porosité est de l’ordre de ±1%
en raison des incertitudes cumulées sur les masses volumiques [EN2564 98].

2.2.3 Essais de caractérisation pour le dimensionnement de la décohésion des
structures intégrées

Des critères de rupture en contraintes planes peuvent être appliqués à partir des propriétés données dans
le tableau 2.2, mais il est aussi nécessaire de tester les matériaux en traction et cisaillement hors plan
pour obtenir les propriétés mécaniques qui sont utilisées dans les critères d’initiation du délaminage. Les
propriétés recherchées et les méthodes permettant de les obtenir sont données dans le tableau 2.3. Deux
méthodes de caractérisation des propriétés hors plan seront menées, en traction et cisaillement, pour
compléter les propriétés qui définissent le pli tissu G0926/RTM6 utilisé.

Comme les propriétés hors plan souffrent d’une certaine variabilité [Orifici 08d, Potter 08], il pourrait
être possible de coupler les méthodes de mesures habituelles (capteurs d’effort et jauges de déformation)
avec des méthodes qui permettent de suivre les champs de déplacements. En effet, la mesure par jauges
extensométriques donne une information locale des déformations qui peuvent ne pas être homogènes sur la
surface utile. Plusieurs techniques permettent néanmoins de mesurer des champs cinématiques à la surface
d’une éprouvette. Parmi celles-ci, on peut citer l’« Electronic Speckle Pattern Interferometry » (ESPI)
qui peut être utilisée pour obtenir les champs de déplacements lors d’un essai Iosipescu [Peronnet 09]
ou lors d’essais DNC et IDNS [Melin 00]. Les méthodes de corrélation d’images peuvent également être
utilisées. Elles permettent une mesure en temps réel, sans interruption de l’essai (contrairement à certains
systèmes d’ESPI). Si l’ESPI est très performant en petites déformations, la corrélation d’images, quant
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(a) Image synthétique (b) Histogramme de niveaux de gris (c) Fonction d’autocorrélation

Figure 2.6: Caractérisation du mouchetis [Fazzini 09]

à elle, permet de suivre les grandes déformations avec beaucoup de précision. Les processus de rupture
peuvent être identifiés par des techniques telles que l’émission acoustique [Toubal 06], la thermographie
infrarouge ou la microscopie.

Les jauges extensométriques permettent seulement d’obtenir les modules élastiques jusqu’à décollement
des jauges, et les admissibles à partir de l’effort maximal enregistré sur la machine.

2.2.3.1 Mesure optique par corrélation d’images

La technique de corrélation d’images est une méthode optique sans contact de mesure de champs ciné-
matiques 2D. Deux états distincts de déformation (un état de référence et un état déformé) sont mis
en correspondance grâce à deux images numériques prises lors de ces étapes. La corrélation d’images ne
permet de mesurer que des déformations planes et nécessite que le plan de déformation et le plan image
de la caméra soient parallèles et le restent pendant l’essai. Un capteur CCD (Charge Coupled Device)
discrétise les images spatialement et une valeur de niveau de gris est donnée à chaque pixel. Un coefficient
de corrélation est optimisé sur le voisinage des pixels de la première image pour déterminer leur position
dans la seconde image. Le pixel et son voisinage sont appelés fenêtre de corrélation.

Le logiciel Aramis de Gom Software est utilisé pour capturer les d’images de la structure ; et pour mesurer
les déplacements et calculer les champs de déformation. Ainsi, à partir de la position xn−1 et xn+1 et
des déplacements un−1 et un+1 des points voisins, les déformations sont calculées par différences finies
centrées (équation 2.7).

ε = un+1 − un−1
2s (2.7)

Avec : s = xn+1 − xn = xn − xn−1

Il est nécessaire de créer un mouchetis sur la pièce pour que chaque pixel soit identifiable sur chaque
image.

Le mouchetis est créé sur la structure à mesurer en appliquant de la peinture noire et blanche. Chaque
pixel est codé sur 8 bits, ce qui permet 256 niveaux de gris (de 0 à 255). La figure 2.6a donne par
exemple un mouchetis synthétique « parfait » qui a servi à appliquer des sollicitations théoriques afin
de caractériser l’algorithme de corrélation [Fazzini 09]. Ainsi, un mouchetis optimal correspond à une
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répartition normale des niveaux de gris, comme le montre la figure 2.6b. La fonction d’autocorrélation
normée et centrée est calculée sur l’image de référence et l’abscisse à sa demi-hauteur correspond au rayon
d’autocorrélation, valeur qui peut être rapportée à la taille du mouchetis (figure 2.6c).

L’intérêt d’utiliser une méthode de corrélation d’images dans la caractérisation expérimentale est de pou-
voir suivre tous les déplacements et les déformations sur toute la surface de la structure pendant l’essai.
Ce type de technique étant récent, il ne bénéficie pas de norme. Un premier avantage de la corrélation
d’images est qu’elle est réalisée sans contact, la préparation de l’éprouvette est donc simplifiée. Mais sur-
tout, les déplacements et les déformations peuvent être mesurés sur toute la surface de l’éprouvette. Cela
est particulièrement utile sur des essais souffrant d’un manque d’homogénéité des champs cinématiques,
comme c’est le cas dans l’essai de cisaillement hors plan qui est réalisé dans la section suivante.

2.2.3.2 Cisaillement hors plan

L’objectif des essais de cisaillement hors plan est de caractériser les propriétés de cisaillement dans le
plan 13 (équivalent du plan 23 pour les plis tissus), comme il est possible de le faire dans le plan 12
avec les essais de traction à ±45°. Il existe des études énumérant les méthodes d’essais qui peuvent être
utilisées [Olsson 11] : S3PB (Shear 3 Points Bending), Iosipescu (V-notched beam method), « V-notched
rail shear test », DNC (Double Notch Compression test), IDNS (Inclined Double Notch Shear test), et
éprouvettes Arcan.

(a) « V-Notched Beam method »
(Iosipescu)

(b) « Short Three Point Bending Test »
(S3PB ou Flexion 3 points)

(c) « Double Notch Compression Test » (DNC)

(d) « Inclined Double Notch ShearTest » (IDNS)

Figure 2.7: Méthodes de caractérisation des propriétés de cisaillement dans les matériaux compo-
sites [Melin 00]

D’autres études s’attachent à comparer certaines de ces méthodes par rapport à la répartition du champ
de déformation dans la section d’éprouvettes composites [Melin 00], méthodes qui sont représentées dans
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la figure 2.7. Ces travaux partent du constat que la répartition du champ de déplacement produit par les
méthodes actuelles (Iosipescu, S3PB, DNC) n’est pas uniforme. En effet, ces méthodes mesurent un ILSS
conservatif τ̂ = F̂ /A alors que la contrainte max τmax est plus élevée localement. Les auteurs cherchent
donc à créer un champ de déplacement plus uniforme en développant la méthode IDNS (Inclined Double
Notch Shear test) [Pettersson 02, Pettersson 06, Pettersson 07].

2.2.3.3 Traction hors plan

Deux types d’essai sont généralement utilisés pour introduire une contrainte de traction hors plan σ3

dans le stratifié [ASTMD6415 06, ASTMD7291 07].

La contrainte de traction à la rupture hors plan σR3 est souvent caractérisée sur des éprouvettes en
L soumises à une flexion quatre points [ASTMD6415 06]. Cet essai a l’avantage de ne pas nécessiter
un stratifié épais, une zone courbée de l’éprouvette permettant de concentrer les contraintes hors plan.
Pourtant, plusieurs études ont montré l’influence non négligeable de la géométrie sur les résultats obtenus
[Olsson 11, Jackson 92]. Il semble, d’une part, que l’épaisseur a une influence sur le volume chargé de la
zone courbe et sur la diminution de σR3 , même si le taux de porosité augmente également avec l’épaisseur.
D’autre part, il a été observé que l’augmentation du rayon et de l’épaisseur peut faire varier σR3 d’un
facteur 4. Finalement, cet essai semble plutôt adapté à la caractérisation d’éléments où le matériau, la
géométrie et les défauts de fabrication sont similaires à la structure globale.

Figure 2.8: Principe de réalisation d’un essai de traction hors plan

Dans un état de chargement de traction hors plan représenté en figure 2.8, on peut mesurer sur l’échan-
tillon collé entre deux extrémités métalliques, la contrainte à la rupture en traction hors plan σR3 = ZT

pour une épaisseur d’échantillon supérieure à 2,5 mm. En plus de la contrainte à la rupture en traction
hors plan σR3 et contrairement à l’essai précédent, la déformation hors plan εR3 et le module hors plan E3

peuvent être déterminés pour une épaisseur d’éprouvette supérieure à 6 mm [ASTMD7291 07]. La qualité
de l’adhésion entre l’échantillon et les extrémités métalliques est primordiale à la réussite de l’essai. En
effet, la rupture adhésive est non valide et il faut observer une rupture cohésive de l’échantillon. Dans
le cas d’essais de renforts tridimensionnels, la contrainte à la rupture hors plan peut par exemple être
supérieure à la résistance de l’adhésif, conduisant à la rupture prématurée de celui-ci [Stig 09]. Dans ce
cas, on ne peut que conclure sur une contrainte à la rupture hors plan minimale du renfort tridimension-
nel. Les mêmes essais réalisés sur des renforts tissés et non tissés donnaient bien une rupture cohésive à
σ3 ≈ 15MPa. Sinon, il est possible d’envisager une diminution progressive de la section de l’échantillon
[ASTMD7291 07].
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2.3 Cisaillement hors plan

Iosipescu a proposé en 1967 une méthode d’essai de résistance au cisaillement pour les métaux [Iosipescu 67],
représentée en figure 2.7a. Des éprouvettes entaillées en V à 90° sont sollicitées en cisaillement pur par
l’intermédiaire d’un effort de compression appliqué d’un côté de l’entaille, l’autre côté étant fixe, pour que
chaque extrémité se déplace transversalement l’une par rapport à l’autre. Il faut noter qu’il n’existe pas
de méthodes d’essai standardisées capables de produire un état parfait de chargement en cisaillement à
la rupture. L’approche habituelle est donc de définir une méthode suffisamment précise pour un matériau
et une application donnés [ASTMD5379 05].

La méthode S3PB a déjà été évoquée dans les essais de caractérisation des propriétés planes, elle est
représentée en figure 2.7b. C’est un essai de flexion trois points où les appuis sont assez rapprochés pour
négliger les contraintes de traction/compression, et pour faire apparaître le cisaillement uniquement.

Par l’intermédiaire d’un effort de compression, les éprouvettes de la méthode DNC représentée en figure
2.7c sont sollicitées en cisaillement dans la zone inter-entailles. La longueur entre les deux entailles a une
influence importante. Dans la méthode IDNS (figure 2.7d), un moment est introduit localement dans la
zone inter-entailles d’éprouvettes similaires à la méthode DNC, ce qui permet de diminuer l’influence de
l’anisotropie et de la géométrie des éprouvettes.

Figure 2.9: Comparaison numérique entre les méthodes d’essai Iosipescu, S3PB, DNC et IDNS, de la
répartition de la contrainte et de la déformation de cisaillement dans la section de la zone cisaillée dans
les matériaux composites [Pettersson 02]

La comparaison numérique de la répartition de la contrainte et de la déformation de cisaillement dans le
plan 12 entre les différentes méthodes d’essais de cisaillement est donnée en figure 2.9. La méthode S3PB
semble séduisante car le ratio entre la contrainte mesurée et la contrainte nominale est le plus proche de
1. Pourtant, comme expliqué précédemment, les modes de rupture multiples pouvant survenir rendent
l’essai difficile à interpréter. La méthode IDNS produit la répartition la plus uniforme (se rapprochant
même d’un palier), et selon l’empilement des plis unidirectionnels (0° ou 90°) l’essai Iosipescu donne une
répartition proche et presque uniforme. On peut voir que l’essai DNC donne la plus mauvaise répartition
et que sa modification en essai IDNS est justifiée.

Une des difficultés de la méthode Iosipescu est la fabrication des éprouvettes (par rapport à la fabrication
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de stratifiés épais et la création des entailles en V qui doivent avoir une distance fixe). Une fois cette
difficulté surmontée l’expérimentation semble plus simple à mettre en œuvre que les méthodes IDNS et
DNC. De plus, l’essai Iosipescu est le seul essai standardisé existant permettant de déterminer les modules
de cisaillement et les résistances à la rupture dans tous les plans (12, 13 et 23) [ASTMD5379 05]. L’essai
Iosipescu a donc été sélectionné pour mesurer le module de cisaillement G13 et la contrainte à rupture
en cisaillement τR13 dans le plan 13, propriétés qui permettent d’étudier la décohésion des structures hors
du plan.

Figure 2.10: Plans de mesure possibles avec l’essai Iosipescu

L’essai Iosipescu permet donc de caractériser tous les plans du matériau. Pour l’étude des composites à
fibres longues, il est nécessaire de distinguer les éprouvettes d’un stratifié constitué d’un empilement de
n plis orientés à 0° [0]n (ou à 90° [90]n), des éprouvettes d’un stratifié constitué de plis tissus équilibrés
qui suivent le même empilement mais qui correspondent à un empilement symétrique [0/90]ns. Ces plans
de drapage sont représentés dans la figure 2.10. On note que la représentation des plans des plis tissus
est idéalisée car les mèches de fibres devraient être entrelacées. Six plans peuvent être étudiés comme le
représente la figure 2.11. Selon la colonne Tissus ou Unidirectionnels, la forme des fibres sur l’éprouvette
Iosipescu et le plan de la section cisaillée sont représentés. On observe que la correspondance entre deux
plans diffère selon l’empilement [0]n ou [0/90]ns utilisé. En l’occurrence, pour un empilement [0/90]ns les
plans équivalents sont les couples 12-21, 13-23 et 31-32 ; alors que pour un empilement [0]n ce sont les
couples 12-13, 31-21 et 23-32 qui sont équivalents. On retrouve ainsi ces propriétés géométriques dans les
lois de comportement où le module G13 est équivalent au module G12 pour un unidirectionnel, alors que
pour un tissu le module G13 n’a pas d’équivalent dans le plan 12 mais est égal au module G23.

La section cisaillée influence directement les modes de rupture qui seront observés. Dans le cas présent,
il semble que l’essai Iosipescu dans le plan 13 (ou 23) conduit à des modes de rupture interlaminaires et
perpendiculaires à la section cisaillée, similaires aux modes de rupture parallèles à la section cisaillée que
l’on pourrait observer en réalisant l’essai dans le plan 31 (ou 32).

L’essai dans les plans 31 et 32 nécessite une fabrication plus complexe des éprouvettes qui doivent faire
76mm d’épaisseur ou bien être constituées d’un empilement collé de stratifiés d’épaisseur inférieure
[ASTMD5379 05]. Les éprouvettes sont du type 13 pour les tissus de la figure 2.11. D’après la loi de
comportement obtenue en traçant la contrainte de cisaillement τ13 en fonction de la déformation de ci-
saillement γ13, on obtient la pente G13 de la droite passant par deux points de la courbe de γ13 à 1500 µε
et 5500 µε selon G13 = ∆τ/∆γ. τR13 peut être obtenu soit en prenant en compte l’effort appliqué maximal
soit en appliquant un décalage de 2000 µε à la droite permettant d’obtenir G13.

Il est nécessaire d’observer des modes de rupture acceptables comme le montre la figure 2.12. Ces modes
de rupture sont tirés d’indication de la norme ASTMD5379, qui sont plus particulièrement adaptés aux
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Figure 2.11: Définitions des plans de mesure pour un stratifié composé de plis tissus et de plis unidirec-
tionnels

stratifiés unidirectionnels et SMC (« Sheet Moulding Compound »). Les modes de rupture non acceptables
sont la plupart des cas initiés aux points de chargement. Dans le cas de l’étude du plan 13 de stratifiés
composés de plis tissus, on peut rapprocher les modes de rupture du G12, G13 et G23 des unidirectionnels
(figures 2.12a et 2.12b), comme l’a montré la figure 2.11, puisque l’on peut considérer que les fibres
suivant la direction 2 ne sont pas travaillantes. On voit aussi en figure 2.12b qu’il est possible qu’une
fissure soit initiée aux entailles et que le mode de rupture soit acceptable, si elle ne provient pas des points
de chargement. Ces fissures semblent d’ailleurs inévitables à cause de la géométrie de l’éprouvette, car
aucun renfort n’assure la tenue mécanique dans la direction 3 dans le V des entailles, zone de concentration
de contraintes.
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(a) Non acceptables (b) Acceptables

Figure 2.12: Modes de rupture de l’essai Iosipescu

Cinq éprouvettes sont testées dont une pour vérifier un pourcentage de torsion inférieur à 3 %. Le
pourcentage de torsion est calculé d’après l’équation 2.8 en collant deux jauges sur chaque face d’une
éprouvette. Ga et Gb sont les modules de cisaillement mesurés sur chacune des faces a et b.

|(Ga −Gb) / (Ga +Gb)| × 100 ≤ 3 (2.8)

2.3.1 Fabrication d’un stratifié épais

(a) Description du montage (b) Fabrication du stratifié épais

Figure 2.13: Montage du procédé de fabrication de stratifiés épais

Le procédé d’infusion est habituellement utilisé dans le programme FUSCOMP pour l’imprégnation de
stratifiés minces d’épaisseur 1 à 4mm. La mise au point de ce procédé a été effectuée pour infuser une
plaque d’environ 20mm d’épaisseur pour ces essais de cisaillement, tel que présenté en figure 2.13. Le
réseau de vide est constitué de 8 valves. Le principe du montage est de drainer plus facilement la résine
vers les champs inclinés des bords, par l’intermédiaire de grilles disposées sous 4 valves. Le tirage de vide
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est coupé une fois que la résine arrive sur le champ correspondant. Les 4 autres valves permettent de
drainer la résine jusque dans les coins. Ces deux réseaux de vide sont reliés entre eux.

La résine est drainée à partir du centre de la plaque. Un trou diamètre 10mm au centre permet à la résine
de se présenter sur toute l’épaisseur du stratifié. Aucun tissu drainant n’est utilisé pour que la résine
soit infusée à travers toute l’épaisseur du stratifié, sans qu’un drainage en surface ne provoque une trop
grande disparité de la vitesse selon l’épaisseur. Le tissu d’arrachage de la surface supérieure du stratifié
assure seulement un drainage faible. Une zone sur le bord du stratifié est laissée en contact direct avec
la bâche à vide, pour éviter un drainage trop rapide de la résine par le tissu d’arrachage vers les bords.
Il n’y a pas de tissu d’arrachage du côté de la surface inférieure du stratifié (tissu contre vitre), ce qui
permet d’obtenir une surface de référence pour les découpes ultérieures.

2.3.2 Détermination du taux de fibres et de porosité

Les taux de fibres et de porosité sont obtenus par dissolution et par mesure de densité par immersion.
Neuf éprouvettes sont prélevées, en trois zones dans la largeur en passant par le centre du stratifié et à
trois niveaux de hauteur, pour obtenir la variation des taux de porosité dans la hauteur et dans la largeur
du stratifié.

Figure 2.14: Taux de fibres dans la largeur du stratifié épais, pour trois hauteurs de prélèvement

Les taux de fibres mesurés sont donnés en figure 2.14. Hormis le point aberrant du côté 1 de la face
supérieure du stratifié, on observe un taux de fibres de 59,5-61% (moyenne globale de 60,3%). Le calcul
des incertitudes montre qu’en zone côté 1 le taux de fibres au milieu et en face inférieure sont du même
ordre de grandeur. Au centre du stratifié, le taux de fibres est légèrement plus faible sur la face supérieure
et la face inférieure par rapport au milieu. En zone côté 2, le milieu de la plaque contient également
un taux de fibres plus important que sur les faces supérieures et inférieures. Les faces supérieures et
inférieures ont un taux de fibres similaire.
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Figure 2.15: Taux de porosité dans la largeur du stratifié épais, pour trois hauteurs de prélèvement

Les taux de porosité sont donnés en figure 2.15. On observe immédiatement que le point de la zone
côté 2 de la face supérieure est aberrant. En effet, le verre fritté utilisé a été mal essuyé après filtrage,
et comportait encore des traces de produits après passage en étuve. Même après essuyage, filtrage et
passage supplémentaire au four, la masse de renfort mesurée n’a pas suffisamment diminué pour que le
taux de porosité soit cohérent avec celui des autres zones. Le taux de porosité moyen est de 1,4% ; sans le
point aberrant, le taux de porosité moyen est de 1,14%. En fait, la face supérieure a les taux de porosité
les plus importants, ce qui fait augmenter cette moyenne. En effet, pour la face inférieure et le milieu de
la plaque, le taux de porosité moyen est inférieur à 1%. Aux extrémités de la plaque (côtés 1 et 2), les
incertitudes montrent que les taux de porosité sont similaires entre la face inférieure et la mi-hauteur du
stratifié. Au centre du stratifié, le taux de porosité est le plus faible à mi-hauteur du stratifié.

Pour conclure, on peut dire que le taux de fibre est de l’ordre de 60% et le taux de porosité de l’ordre
de 1%. Pourtant, des microporosités localisées sont visibles à l’œil nu et cette méthode ne donne aucune
information sur la répartition, ni sur la morphologie de la porosité (d’autant que l’erreur de mesure est de
l’ordre de ±1%). En considérant que les méthodes de mesures ont été rigoureusement suivies, on considère
tout de même que le stratifié fabriqué est conforme du point de vue de la composition matériau.

2.3.3 Fabrication et préparation des éprouvettes

Les éprouvettes ont été fabriquées suivant la figure 2.16. Des tranches de 4 mm d’épaisseur du stratifié
épais sont découpées à la scie diamantée. Des rectangles de 76 mm de longueur sur 20 mm de hauteur
sont ensuite usinés selon le même procédé, à l’aide d’une équerre à 0,1 mm de précision. L’épaisseur de
4 mm est l’épaisseur maximale préconisée par la norme, ce qui permettra d’assurer un effort appliqué
maximum. L’usinage des entailles a été réalisé en créant un rayon de 1,3 mm sur une fraise carbure de
4 mm de diamètre.
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(a) Cotation géométrique (b) Éprouvette obtenue

Figure 2.16: Éprouvettes Iosipescu

Figure 2.17: Placement des jauges extensométriques par rapport à l’état de chargement de cisaillement
de l’essai Iosipescu

Deux jauges extensométriques indépendantes orientées à ±45° sont collées entre les entailles dans la
hauteur comme le montre la figure 2.17. On s’attend en effet à ce que le cisaillement soit réparti dans
la zone inter-entailles et la solution d’une rosette n’a pas été retenue. Elles sont de type HBM K-LY41-
1.5/120 et sont connectées en quart de pont sur un système Spider. La figure 2.17 représente l’état de
chargement en cisaillement dans la zone inter-entailles et le placement des jauges correspondant. En
transformant les déformations dans le repère xy, on trouve γxy = (ε1 − ε2) / sin 2α = ε1 − ε2. Comme
ε1 < 0, on peut suivre et enregistrer l’évolution de la déformation de cisaillement γxy pendant l’essai
selon l’équation 2.9. Sur l’autre face des éprouvettes, un mouchetis est appliqué afin de suivre l’essai par
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corrélation d’images.

|γxy| = |ε1|+ |ε2| (2.9)

2.3.4 Montage expérimental

Figure 2.18: Montage expérimental de l’essai Iosipescu

Le montage présenté en figure 2.18 utilise trois systèmes d’acquisition. La machine d’essai est une Instron
5500R avec un capteur de force de 100 kN. Le premier système d’acquisition est Merlin d’Instron qui
gère l’effort appliqué et le déplacement imposé. La vitesse de sollicitation est 1 mm/min ; elle permet
de provoquer la rupture des éprouvettes en 1 minute environ. Les signaux d’effort et de déplacement
sont également enregistrés par le système Spider relié au second dispositif d’acquisition géré par Catman
d’Instron. De même, les jauges extensométriques sont reliées au système Spider, et Catman permet de
configurer les voies de mesure comme les déformations de cisaillement γa et γb sur les faces a et b
respectivement, et le pourcentage de torsion qui est exprimé en fonction de γa et γb selon l’équation 2.10.

%Torsion = |γb − γa|
|γb + γa|

× 100 (2.10)

Enfin, le troisième système d’acquisition est Aramis de Gom Software configuré en 2D, qui enregistre
également les signaux d’effort et de déplacement de la machine et qui capture des images tous les 0,1 mm
de déplacement. Finalement, γxy est calculé sur une face par les jauges (équation 2.9), qui est comparé aux
résultats calculés par Aramis en post-traitement. Les résultats de la corrélation d’image donneront aussi
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la répartition du champ de déformations. Dans Aramis, on utilise le résultat « Shear angle » γxy = γx+γy,
où γx et γy sont calculés (équations 2.11) à partir de εx et εy obtenues par différences finies centrées.
L’hypothèse des faibles déformations avec γxy = 2εxy a été vérifié dans le post-traitement Aramis.

γxy = 2εxy = γx + γy

γx = arctan (εxy/ (1 + εx))
γy = arctan (εxy/ (1 + εy))

(2.11)

2.3.5 Résultats

Un contrôle dimensionnel donne la distance et l’épaisseur inter-entailles (5 points mesurés) permettant
de calculer la surface cisaillée de chaque éprouvette, et donc la contrainte de cisaillement τ13. La mesure
des jauges sur la face a des éprouvettes donne une valeur de la déformation de cisaillement γ13, qui est
comparée aux résultats obtenus par mesure optique en corrélation d’images sur la face b. En effet, selon
le placement manuel des jauges, la déformation ne peut être mesurée toujours au même emplacement par
rapport à la section cisaillée, paramètre qui est très difficile à maîtriser. Cela est d’autant plus vrai que
leur grille de 1,5 mm de longueur orientée à 45° ne peut mesurer une largeur et une hauteur de section
d’uniquement 1 mm environ. Cette distance de 1 mm permet d’inclure plus de 3 plis dans la hauteur ce
qui semble suffisant a priori. La mesure optique permet quant à elle de mesurer la répartition du champ
des déformations de cisaillement sur toute la surface de l’éprouvette.

Le traitement des résultats de l’éprouvette 3 qui suivent sert à illustrer la démarche. Les lois de com-
portement τ13 en fonction de γ13 seront tracées pour les cinq éprouvettes, comprenant celle permettant
de mesurer le pourcentage de torsion (éprouvette 1). Les résultats de G13, τR13 et γR13 seront obtenus par
mesure des jauges et par mesure optique (corrélation d’images).

2.3.5.1 Contrôle de la mesure de déplacement

Dans un premier temps, on peut contrôler la mesure du déplacement de la traverse de la machine en
mesurant par corrélation d’images la variation du déplacement des deux composants de l’outillage. Dans
la figure 2.19, on compare tout d’abord les points enregistrés par Aramis (Ep3_Aramis_u-traverse) avec
les points enregistrés par Catman (Ep3_machine). On peut voir que ces points sont très proches. Le
marqueur rouge indique le décollement des jauges et à partir de ce moment, on ne peut utiliser que les
signaux de la machine et la mesure optique pour obtenir des résultats. La courbe Ep3_Aramis_u-reel
est, quant à elle, tracée en fonction du déplacement réel, ce qui permet de voir qu’il y a un léger jeu
d’outillage.
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Figure 2.19: Effort machine en fonction du déplacement

(a) Répartition du cisaillement dans l’éprouvette, à l’ef-
fort maximum, affichage de ε13 = γ13/2 et position des
11 sections

(b) Répartition dans la hauteur et dans la longueur

(c) Répartition dans la longueur de la zone inter-entailles (d) Répartition dans la hauteur de la zone inter-entailles

Figure 2.20: Répartition de la déformation de cisaillement γ13 dans la zone inter-entailles, à l’effort
maximum, pour les 11 sections
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Figure 2.21: Loi de comportement de l’éprouvette 3, et méthode d’obtention de G13

2.3.5.2 Contrôle de la répartition du champ de déformations

Dans la hauteur de la zone inter-entailles, les jauges extensométriques mesurent la déformation sur une
distance de 1 mm chacune. Le champ de déformations peut ne pas être uniforme le long de la section.
La zone inter-entailles a donc été discrétisée par 11 sections distantes chacune de 1 mm pour observer la
variation de γ13 dans cette zone, selon la hauteur et selon la longueur de l’éprouvette (figure 2.20a). Les
figures 2.20b, 2.20d et 2.20c montrent ces variations dans les 11 sections. On utilise les résultats Aramis
mesurés à l’effort maximum appliqué. On peut voir que le cisaillement maximum n’est pas au centre de
la zone inter-entailles mais qu’il y est réparti. De plus, le cisaillement n’est pas uniforme mais il semble
varier selon l’agencement de l’empilement des plis dans la hauteur, comme le confirment les figures 2.20a et
2.20d. Le champ de déformations reste toutefois localisé dans la zone inter-entailles. Sa répartition semble
influencée par l’empilement des plis tissus, contenant de la résine à chaque interface, en quantité plus ou
moins importante selon la présence ou non de mèches de trame. La figure 2.20c montre que γ13 varie de
55000 à 75000 µdef. Il apparaît donc nécessaire d’utiliser une déformation de cisaillement moyenne dans
la hauteur de la zone inter-entailles, ce qui évite d’utiliser des facteurs de correction comme ce serait le
cas lors de l’utilisation exclusive de jauges extensométriques [Ho 94]. Les résultats de corrélation d’images
sont donc traités en calculant la moyenne de la déformation de cisaillement dans la section pour chaque
point de la courbe τ13 = f(γ13) donnée en figure 2.21. De plus, on observe sur la figure 2.20c que la
déformation maximale se trouve dans une zone d’environ 2 mm au centre de chaque section, avec des
valeurs maximales bien marquées.

2.3.5.3 Contrôle du pourcentage de torsion

Le pourcentage de torsion permet de vérifier que l’éprouvette ne se vrille pas pendant l’essai, faussant ainsi
les résultats. Une épaisseur maximale des éprouvettes de 4 mm a été fixée pour se prémunir au maximum
de ce phénomène. La figure 2.22 montre qu’avec l’éprouvette équipée de quatre jauges, le pourcentage de
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Figure 2.22: Loi de comportement et pourcentage de torsion de l’éprouvette équipée d’une paire de
jauges sur chaque face

torsion a chuté en dessous des 5 % à partir de 2200 µdef, et en dessous des 3 % à partir de 8600 µdef.
À 4000 µdef, il est à peine supérieur à 4 %. Cette valeur devrait être de 3 % mais l’apparition d’un
pourcentage de torsion semble inévitable d’autant qu’un placement parfait des jauges n’est pas réalisable.
Ces valeurs de pourcentage de torsion permettent donc d’affirmer que le vrillage de l’éprouvette devrait
être négligeable pour l’ensemble des éprouvettes.

2.3.5.4 Comportement à la rupture

La figure 2.23 montre les deux fissures apparaissant pendant la montée en charge ; ensuite le comportement
non linéaire est plus marqué. Le décollement des jauges survient le plus souvent à l’apparition de la
première fissure (cf. figure 2.19). Ensuite, seule la méthode de mesure optique permet de mesurer les
déformations, et la charge appliquée est encore enregistrée par le capteur de force ce qui permet d’obtenir
τR13.

(a) Première fissure (b) Seconde fissure

Figure 2.23: Fissures aux encoches de l’éprouvette Iosipescu, tracé de ε3 (dans la hauteur de l’éprouvette)
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Figure 2.24: Section cisaillée en fin d’essai

Figure 2.25: Répartition du champ de déformation en fin d’essai, tracé de ε13 = γ13/2

La rupture observée correspond au premier mode de rupture représenté dans la figure 2.12b. Une fissure
de rupture interlaminaire apparaît aux entailles sans se propager jusqu’aux bords de l’éprouvette et sans
provoquer une rupture globale. Ensuite les fissures sont stabilisées et la charge continue d’augmenter
jusqu’à ce qu’une rupture interlaminaire intervienne entre les plis dans la zone inter-entailles, selon une
forme globale de la section qui s’ondule ensuite. Le phénomène est représenté dans la figure 2.24 où on peut
observer les fibres de la direction 1. La prise de vue a été effectuée en fin d’essai sur une éprouvette encore
chargée, afin de bien montrer les ruptures interlaminaires de forme ondulée entre les plis. Les fissures
apparaissant aux entailles sont habituelles pour ce type d’essai ; mais les jauges extensométriques ne
permettant pas d’acquérir de points de mesure à partir d’une charge trop importante, les interprétations
des résultats deviennent plus difficiles [Odegard 00].

Une fois la contrainte de cisaillement à la rupture τR13 atteinte, le comportement est totalement non linéaire
et la surface cisaillée peut encore maintenir l’effort. La zone cisaillée s’incline comme le montre la figure
2.25. Ce phénomène s’explique par les fibres qui se réorientent pour reprendre l’effort après l’apparition
de la rupture de la matrice ; phénomène d’autant plus marqué que la matrice a un comportement ductile
et que des fibres sont présentes dans la direction hors plan de l’éprouvette [ASTMD5379 05], ce qui est le
cas pour cet essai. Dans ce cas, la chute de l’effort appliqué indique clairement la rupture de l’éprouvette
et les fibres ne se réorientent qu’après, ce qui permet d’obtenir τR13.
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On note que l’éprouvette ne se rompt pas de manière brutale, et l’effort appliqué se stabilise jusqu’au
moment où chaque côté de l’éprouvette rentre en contact avec la partie de l’outillage opposé. La contrainte
augmente alors de nouveau mais l’essai n’est plus valide. Les figures 2.24 et 2.25 correspondent à cet état
de chargement et illustrent ce phénomène.

2.3.5.5 Obtention du module de cisaillement G13

Les résultats des éprouvettes sont donnés dans le tableau 2.4. La première observation que l’on peut faire
à partir de la méthode d’obtention de G13 donnée en figure 2.21, est que G13 obtenu par Aramis est
inférieur à la valeur obtenue par la mesure des jauges. Cela s’explique par la mesure des déformations par
Aramis qui prend en compte leurs répartitions dans la zone inter-entailles contrairement à la mesure par
jauges qui donne une valeur localisée dans un champ de déformations non uniforme. La pente G13 est
donc inférieure avec la mesure Aramis. De plus, on a vu que la déformation maximale se situe dans une
zone d’environ 2 mm de longueur dans la zone inter-entailles, avec une valeur qui peut varier sensiblement
dans cette zone (figure 2.20c). Dans la grande majorité des cas, la valeur mesurée par les jauges est donc
inférieure à la valeur maximale.

Tableau 2.4: Résultats de l’essai de cisaillement hors plan Iosipescu

Éprouvette G13 [GPa] τR13 [MPa] γR13 [MPa] %Torsion

Jauges Aramis Erreur [%] Aramis Catman Erreur [%] Aramis

1 3,6 3,4 a 7,6 - 65,5 - - 4,0

2 3,6 3,4 7,7 62,6 62,8 0,4 59500 4,0

3 3,8 3,3 13,4 63,4 62,9 0,9 64500 7,2

4 4,0 3,5 12,7 65,8 65,6 0,4 54100 3,4

5 3,8 3,4 8,4 63,3 63,4 0,2 69200 4,4

MOYENNES 3,8 3,4 63,8 64,0 61800

ÉCART-
TYPE

0,2 0,1 1,5 1,4 6500

VARIATION
[%]

4,3 3,0 2,2 2,2 11

a. Mesure par jauges sur la face b, non prise en compte dans les moyennes

Le matériel utilisé pour le système Aramis permet d’acquérir 12 images par secondes au plus. L’acquisition
a été limitée à une image tous les 0.1 mm pour une vitesse de déplacement de 1 mm/min (ce qui représente
une image toutes les 10 s). Cette limitation permet de rester raisonnable dans le nombre de données à
traiter et est suffisant pour décrire le comportement linéaire de l’éprouvette.

La mesure optique permet de donner une valeur de G13 plus faible et plus proche de la réalité. En
effet, on s’attend à ce que G13 soit proche du module de cisaillement de la résine. La résine époxyde
a comme propriétés Em = 2890MPa [Hexcel 10a] et un coefficient de Poisson νm ≈ 0, 4, ce qui donne
Gm ≈ 1030MPa. Les mesures des déformations par les jauges extensométriques dans un champ non
uniforme devraient prendre en compte un coefficient de correction [Ho 94], ce que la mesure optique
permet de s’affranchir en calculant directement les déformations moyennes dans la section.



70 2. Propriétés mécaniques

2.3.5.6 Obtention de la contrainte de cisaillement à la rupture τR13

Contrairement à G13, pour tracer la loi de comportement et obtenir τR13, seule la mesure optique peut
être utilisée dans cet essai. En fait, les points de la courbe présentée en figure 2.21 sont obtenus par
les données effort/déplacement que la machine d’essai a envoyées au système de corrélation d’images.
Comme on observe bien une contrainte maximale et que le comportement change par la suite, on peut
utiliser également le signal machine enregistré par Catman. De plus, les points de mesure d’Aramis sont
incrémentés de 0.1 mm, il n’y a donc pas autant de points exploitables qu’avec les capteurs d’effort et
de déplacement de la machine. L’écart de τR13 entre la machine et la corrélation d’images est très faible
et correspond au décalage d’enregistrement des signaux entre les deux systèmes. Comme la rupture est
progressive et que sur un intervalle de 0,1 mm de déplacement τ13 ne varie que de moins de 1 MPa (voir
figure 2.19), on peut utiliser le point de τR13 donné par les mesures par corrélation d’images.

Cependant, une précharge de l’ordre de 100 N donne sur une section de 50 mm2 un écart de contrainte
de 2 MPa, pour une erreur de 4 % sur un effort appliqué de 2500 N. On prendra donc en compte les
précharges pour le calcul de τR13 mais pas dans le tracé des courbes pour un souci de lisibilité. Quant à la
déformation de cisaillement à la rupture γR13, elle ne peut être obtenue qu’à partir de la mesure optique.

2.3.5.7 Résultats

Les résultats sont présentés dans le tableau 2.4 et dans la figure 2.26. La moyenne du G13 obtenu par la
mesure des jauges est de 3, 8GPa ± 4, 3% et de 3, 4GPa ± 3, 0% par la mesure optique, ce qui montre
que la mesure optique donne une valeur de module plus faible avec une précision légèrement meilleure.
Toutefois, les points de mesure optique ne sont pas nombreux au début de la montée en charge. Un plus
grand nombre de points de mesure n’améliorerait pas la précision de mesure car ce système est moins
performant en petites déformations.

La valeur de la contrainte de cisaillement à la rupture τR13 est, quant à elle, équivalente entre le système
de corrélation d’images et Catman, à l’erreur de mesure près puisque le même signal analogique est reçu
par les deux systèmes. On trouve donc un τR13 moyen de 64MPa ± 2, 2%. Par contre, la valeur de γR13 est
moins précise car elle souffre directement du manque du nombre de points de mesure au moment de la
rupture. Elle est de 61800 µdef ±11%. Le pourcentage de torsion est calculé à partir des valeurs obtenues
par les deux systèmes de mesure et reste faible, mais il reste supérieur à 3 %. Pour assurer une mesure
plus efficace, il faudrait pouvoir disposer un système optique sur chaque face de l’éprouvette, ce que
l’utilisation préconisée des jauges par les normes ne permet pas. Le nombre de points de mesure optique
doit alors être plus important. Ou bien utiliser des jauges extensométriques spécifiques qui prennent toute
la zone inter-entailles comme longueur utile.

Malgré tout, la mesure optique par corrélation d’images a montré qu’il est possible de prendre en considé-
ration la non-uniformité du champ de déformations, pour obtenir des résultats plus proches de la réalité
qu’avec des jauges extensométriques.

2.3.6 Conclusions

Dans le plan 13, une fissure s’initie à l’interface entre les deux plis les plus près des deux encoches, de
manière antisymétrique (voir figure 2.23). Cependant, ce mode de rupture est attendu (figure 2.12b)
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(a) Vue globale

(b) Vue recentrée sur la mesure des jauges

Figure 2.26: Lois de comportement obtenues pour l’essai de cisaillement hors plan Iosipescu



72 2. Propriétés mécaniques

et n’invalide pas le résultat de cet essai puisqu’elles ne s’étendent pas jusqu’aux points d’appuis de
l’éprouvette, elles ne sont donc pas dues à un matage excessif. De plus, ces fissures apparaissent pendant
la montée en charge et ne font pas chuter l’effort appliqué. Les mesures de G13, τR13 et γR13 sont donc
possibles. La rupture apparaît en interlaminaire, dans la résine aux interfaces des plis. Ensuite, la zone
inter-entailles se déforme plastiquement, le champ de déformations s’incline et les fibres s’ondulent pour
reprendre l’effort (figure 2.25). L’observation post-mortem des éprouvettes fait en effet apparaître une
déformation permanente de l’éprouvette.

Le module G13 est mesuré suivant la norme ASTM5379 selon ∆τ/∆γ, et la contrainte à la rupture
de cisaillement interlaminaire τR13 est à peine plus faible que celle obtenue par l’essai de cisaillement
interlaminaire (τR13 = 67MPa [Hexcel 10a]).

Il est par ailleurs intéressant de noter que d’autres géométries d’éprouvettes ont été testées pour mener la
section cisaillée à la rupture. Une éprouvette plus fine (2,5 mm) fait évidemment diminuer la charge à la
rupture, le même phénomène de rupture étant observé. L’épaisseur d’une autre éprouvette a été diminuée
localement sur une longueur de 4 mm dans la zone inter-entailles, pour concentrer le cisaillement dans
cette zone. Le champ de déformations était bien plus resserré dans cette zone, ce qui n’a pas empêché à la
section de se déformer plastiquement. Ce résultat est encourageant pour des études éventuelles concernant
l’introduction d’un accident géométrique pour concentrer encore plus le cisaillement, et surtout pour éviter
la rupture de l’interface des plis aux encoches. Peut-être qu’une simple saillie symétrique entre les deux
côtés de l’éprouvette permettrait d’éviter la rupture de l’interface, mais il faudrait pouvoir mesurer les
déformations à l’intérieur de l’éprouvette, car ni les jauges extensométriques ni les moyens de mesure
optique par corrélation d’images ne permettent de mesurer le fond de la saillie.

L’étude de variations géométriques des éprouvettes (angle des entailles) étudiées dans le plan 12 [Melin 06,
Peronnet 09] révèle également que des améliorations peuvent être apportées pour rendre le champ de dé-
formations plus uniforme. De même, l’utilisation de la mesure optique par stéréo-corrélation d’images
permet de calculer le pourcentage de torsion. Pourtant, il semble difficile d’obtenir un champ de déforma-
tions parfaitement uniforme, notamment pour l’étude des plans 1-3 et 2-3 qui font apparaître des modes
de rupture perpendiculaires à la surface cisaillée (cf. figure 2.11).

2.4 Traction hors plan

Afin de déterminer les caractéristiques en traction hors plan du matériau, l’essai présenté en figure 2.8 a
été réalisé, où l’échantillon est collé entre deux extrémités métalliques.

Les éprouvettes de traction hors plan sont cylindriques pour éviter les effets de bords sur des concen-
trations de contraintes conduisant à des ruptures prématurées des éprouvettes. En effet, des études par
éléments finis sur des éprouvettes de section carrée [Ferguson 97][Halme 02] ont montré les concentrations
de contraintes observées dans l’éprouvette au niveau des angles de la section.

La contrainte de rupture hors plan ZT et le module d’élasticité E3 sont alors calculés par l’équation
2.12. ZT est calculée à partir de l’effort à la rupture de l’échantillon et de la géométrie de l’échantillon,
et E3 avec deux points de déformation à 500 µε et 1500 µε (ou bien à un intervalle de 25 à 50% de la
déformation extrême) [ASTMD7291 07].
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Figure 2.27: Montage de la fabrication d’une plaque de 20 plis de G0926/RTM6 réalisée par infusion de
résine

ZT = Fmax/A

E3 = ∆σ/∆ε
(2.12)

2.4.1 Fabrication de la plaque

Pour la préparation des éprouvettes, une épaisseur de 6 mm minimum doit être assurée. C’est pourquoi
une plaque de 7 mm est réalisée.

La plaque, composée de 20 plis de G0926/RTM6, est fabriquée par infusion de résine. Le montage réalisé
est donné en figure 2.27. Ce montage est un montage habituel pour l’infusion de résine, avec tissus
d’arrachage dessus/dessous et grille d’infusion. Une dégressivité d’un millimètre par plis sur toute la
circonférence de la plaque permet d’éviter les chemins préférentiels. Un des deux points de tirage de vide
permet de drainer la résine dans toute la longueur de la plaque. Le second point de tirage de vide assure
un maintien du vide pendant la polymérisation de la plaque.

En outre, il est préférable de réaliser un empilement équilibré symétrique afin d’éviter une rupture adhésive
[ASTMD7291 07]. Comme un pli tissu satin est par définition non symétrique, la plaque réalisée comporte
un nombre pair de plis à 0°, et la moitié des plis est retournée dessus/dessous.

2.4.2 Fabrication et préparation des éprouvettes

Les dimensions des éprouvettes sont données dans la figure 2.28a et l’éprouvette obtenue en figure 2.28b.
La découpe directe d’échantillons circulaires (à l’aide d’un trépan diamant) ne donne pas de dimensions
répétables et des amorces de délaminage apparaissent sur les bords du stratifié découpé : il a donc été
décidé d’usiner au tour le montage collé (les deux extrémités métalliques circulaires plus l’échantillon
carré), pour obtenir les dimensions finales. Les découpes sont réalisées à l’aide d’une scie circulaire dia-
mantée avec une équerre réglable à 0, 1mm près, dans la zone valide de la plaque infusée. Les extrémités
métalliques sont des tubes pleins en acier qui ont été tournés à un diamètre de 25mm.
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(a) Cotation géométrique

(b) Éprouvette obtenue

Figure 2.28: Éprouvette de traction hors plan

(a) Montage de collage et fils de
nylon mis en place

(b) Application de l’adhésif (c) Montage final du collage de
l’éprouvette avant mise en place
dans l’étuve (avec serre-joint)

Figure 2.29: Procédé de collage de l’éprouvette de traction hors plan
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L’étape de collage est réalisée en prenant référence sur l’échantillon de stratifié de 25mm de côté, pour
assurer la concentricité des deux extrémités métalliques de diamètre 25mm. Un montage de collage en
aluminium est utilisé, comme le montre la figure 2.29. L’adhésif utilisé est une colle époxyde bi-composant
Hysol EA9394. La polymérisation est réalisée à 70 °C pendant 1 h, comme le préconise le fabricant à 66 °C
pendant 1 h [Henkel 05] pour assurer une polymérisation complète. Un fil de nylon passant à deux reprises
dans l’adhésif garanti une épaisseur constante d’adhésif (figure 2.29a). Les extrémités métalliques sont en
acier car l’aluminium n’est pas conseillé [ASTMD7291 07] à cause de sa rigidité trop faible.

La préparation des surfaces de collage suit les recommandations du fabricant [Henkel 06]. Pour la prépa-
ration des surfaces des extrémités métalliques, un bain à ultrasons dans l’éthanol a été appliqué pendant
10min, après que les surfaces aient été poncées à la toile de verre à gros grains. La qualité de la surface
de collage du stratifié a été assurée par l’utilisation d’un tissu d’arrachage pendant le procédé de fabri-
cation, et la surface a été légèrement poncée avec de la toile de verre à grain moyen. La surface est enfin
dégraissée à l’aide de MEK (Méthyl Ethyl Cétone).

Le tournage permet d’obtenir une éprouvette circulaire de diamètre 24mm. Cependant, le diamètre final
obtenu est de 23mm. En effet, le montage de collage prenant référence sur l’échantillon de stratifié ne
permettait d’assurer la concentricité de l’éprouvette à un diamètre de 24mm.

Une éprouvette de référence entièrement métallique de diamètre 25mm, et de même longueur que les
éprouvettes d’essai est fabriquée. Trois jauges extensométriques sont collées dans sa circonférence pour
mesurer le pourcentage de flexion du montage expérimental avant de réaliser l’essai. Sur l’éprouvette
composite, trois jauges extensométriques de type HBM K-LY41-1.5/120 sont collées dans la circonférence,
et sont connectées en quart de pont sur un système Spider.

2.4.3 Montage expérimental

La figure 2.30 présente le montage des deux éprouvettes. La machine d’essai est une Instron 5500R
avec un capteur de force de 100 kN. Le système d’acquisition Merlin d’Instron gère l’effort appliqué et
le déplacement imposé. La vitesse de sollicitation est 0,1 mm/min. Les signaux d’effort et de déplace-
ment sont également enregistrés par le système Spider relié au dispositif d’acquisition géré par Catman
d’Instron. De même, les jauges extensométriques sont reliées au système Spider, et Catman permet de
configurer les voies de mesure comme les déformations de traction hors plan ε1, ε2 et ε3 des trois jauges
(où ε1 ≥ ε2 ≥ ε3), et le pourcentage de flexion calculé à partir de ces trois déformations et de a, la
déformation moyenne hors plan, selon les relations 2.13 [ASTME1012 05]. Le pourcentage de flexion doit
être inférieur à 5% à une déformation de 1000µε.

%Flexion = (B/a)× 100 (2.13)

avec :
– a la déformation moyenne hors plan : a = (ε1 + ε2 + ε3) /3
– B la déformation de flexion maximale : B = b1/ cos θ
– bi la déformation de flexion de chaque jauge : b1 = ε1 − a ; b2 = ε2 − a ; b3 = ε3 − a
– θ la direction de la flexion maximale entre la jauge à la déformation la plus importante et la suivante :
θ = tan−1 [(2/√3

)
(b2/b1 + 1/2)

]
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(a) Eprouvette métallique (b) Eprouvette Composite

Figure 2.30: Montage expérimental de l’essai de traction hors plan

2.4.4 Résultats

Tout d’abord, l’éprouvette métallique a été utilisée pour vérifier le pourcentage de flexion. Cette éprou-
vette n’est pas prévue pour arriver à la rupture. La figure 2.31a montre qu’à un peu plus de 3mm de
déplacement de la traverse, la charge est de 50 kN et le pourcentage de flexion devient inférieur à 5%.
Avant 0,5mm de déplacement, il diminue fortement pour arriver à un palier de l’ordre de 12% : l’éprou-
vette et l’outillage se mettent en place. À partir de 1,5mm de déplacement, on remarque l’apparition
d’une non-linéarité dans le chargement, qui mène le pourcentage de flexion à diminuer au dessous des
5%. Cette non-linéarité correspond à la plastification des pions de montage des extrémités en flexion, qui
ressortent écrouis de l’essai.

La loi de comportement est cependant linéaire (figure 2.31b), et on peut retrouver le module d’Young de
218GPa de l’acier utilisé.

Le désalignement du chargement dans l’éprouvette est donc mis en évidence, mais n’empêche pas la
mesure du module d’Young. La loi de comportement de l’éprouvette composite (figure 2.32) montre que
l’éprouvette rompt selon une rupture adhésive à seulement 4,9MPa. Les surfaces de l’éprouvette rompue
sont représentées dans la figure 2.33.

Comme l’échantillon de stratifié possède une rigidité bien inférieure à celle des extrémités métalliques et
des pions de montage en flexion, le désalignement du chargement se répercute dans la zone de l’échantillon
de stratifié. Cependant, la loi de comportement tracée à partir de la déformation moyenne hors plan est
linéaire, ce qui permet de calculer le module d’Young E3 ≈ 12, 8GPa de cette éprouvette. On notera que
les deux points de déformations devraient être définis à 500µε et à 1500µε, ce qui n’est pas possible ici.
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(a) Courbe de chargement

(b) Loi de comportement

Figure 2.31: Éprouvette métallique



78 2. Propriétés mécaniques

Figure 2.32: Éprouvette composite, courbe contrainte-déformation

Figure 2.33: Rupture adhésive de l’éprouvette de traction hors plan
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2.4.5 Conclusions

L’essai de traction hors plan n’a permis d’obtenir qu’une valeur indicative du module de traction hors
plan E3 ≈ 12, 8GPa. La détermination de la contrainte admissible à la rupture ZT n’est pas possible car
l’éprouvette rompt selon une rupture adhésive. En effet, cet essai nécessite une amélioration de la qualité
de collage de l’échantillon de stratifié sur les extrémités métalliques, et de la mise en place de l’éprouvette
dans l’outillage de la machine :
– La qualité de collage peut être améliorée avec une préparation mécanique et chimique des surfaces
des extrémités métalliques contrairement aux procédures. Cela permettrait d’augmenter la surface de
collage et donc d’augmenter la tenue mécanique. D’autre part, une phosphatation au manganèse ou au
zinc, couramment utilisée pour améliorer l’adhésion des revêtements de résine sur acier et aluminium,
permettrait d’améliorer encore l’ancrage de la couche d’adhésif aux extrémités métalliques.

– Il est apparu difficile de monter les éprouvettes de telle manière qu’elle soit parfaitement alignée avec
l’axe de chargement. Il semble qu’à partir d’une certaine charge, le frottement entre les axes des extré-
mités métalliques et les pions de montage ne permette plus à l’éprouvette de s’autoaligner. Pourtant, les
liaisons rotulées de la machine ont été utilisées. Une amélioration consisterait à gérer la localisation de
l’éprouvette par l’intermédiaire d’éléments supplémentaires à l’outillage, qui centreraient correctement
l’éprouvette dans le « U » de l’outillage.

2.5 Essais complémentaires par la caractérisation ultrasonore

La mesure des vitesses d’ondes ultrasonores dans tous les plans adéquats d’une structure permet de
déterminer les neuf constantes de l’ingénieur. Cette méthode est donc utilisée à partir d’éprouvettes
prélevées dans une plaque épaisse, pour compléter et vérifier les propriétés déterminées par les autres
essais mécaniques. Malgré tout, les essais mécaniques apportent la détermination des caractéristiques de
rupture qui manquent à la mesure ultrasonore. On s’arrête à la caractérisation ultrasonore par contact
direct, mais il est tout à fait possible de suivre les mêmes méthodes de calcul en immersion.

2.5.1 Types d’ondes ultrasonores

Les ondes ultrasonores sont des ondes acoustiques ayant une fréquence supérieure au domaine audible
(>20 kHz). Les ondes acoustiques ont la propriété de provoquer un déplacement réversible car élastique
et local de la matière dans les milieux solides, liquides et gazeux. Dans la matière, les vibrations élastiques
se transmettent de particule à particule. Hormis les ondes de surface et de plaque (ou de Lamb), ce sont
les ondes de volume qui sont utilisées pour caractériser les constantes élastiques. La figure 2.34 montre les
deux types d’onde de volume. Dans les ondes de volume de mode longitudinal, la direction de propagation
de l’onde est identique à la direction de déplacement (polarisation) des particules. Quant aux ondes de
volume de mode transversal, la direction de déplacement des particules est perpendiculaire à la direction
de propagation de l’onde.

Pour émettre et recevoir des ultrasons, on utilise des traducteurs ultrasonores qui se servent de l’effet piézo-
électrique. Cet effet réversible convertit une pression mécanique en une charge électrique. Les traducteurs
contiennent un élément piézo-électrique, l’oscillateur, aussi appelé transducteur.
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(a) Onde de volume de mode longitudinal

(b) Onde de volume de mode transversal

Figure 2.34: Deux types d’ondes de volume [Mistou 00]

La caractérisation ultrasonore est réalisée par contact direct ; un traducteur est donc disposé sur chaque
face d’une éprouvette d’épaisseur comprise entre 10 et 20 mm, pour émettre et recevoir les ondes ultra-
sonores. Un traducteur traite une onde de fréquence et de type donné. Par contact direct, on utilise une
paire de traducteurs d’ondes longitudinales et une paire de traducteurs d’ondes transversales. Le choix
de la fréquence de caractérisation dépend de deux conditions :
– homogénéité du milieu solide à l’échelle des longueurs d’onde utilisées : la plus petite longueur d’onde
doit être supérieure aux dimensions des hétérogénéités du milieu. Cela évite que les ondes générées ne
soient dispersées par des phénomènes de réfraction.

– milieu semi-infini : la mesure du temps de vol, temps de passage de l’onde dans l’échantillon, est possible
si les échos des modes générés sont parfaitement séparés après transmission dans l’échantillon.

Ces deux conditions définissent un domaine fréquentiel dans l’équation 2.14, pour lequel la caractérisation
du matériau est possible [Castaings 93].

3.Cmax
2.h ≤ fc ≤

Cmin
6.d (2.14)

Cmin et Cmax sont les célérités minimale et maximale des modes générés, h est l’épaisseur de l’échantillon
et d est la dimension de la plus forte hétérogénéité (diamètre de la fibre). En considérant des traducteurs
avec Cmin = 1500 m/s et Cmax = 6000 m/s, un diamètre de fibre de 7µm et une épaisseur d’échantillon
maximale de 20mm, on trouve une fréquence comprise entre 450 kHz et 35MHz. Les traducteurs longi-
tudinaux utilisés ont une fréquence de 5MHz et les traducteurs transversaux une fréquence de 2,25MHz.

2.5.2 Équations de propagation dans un solide orthotrope

Les constantes élastiques et les vitesses de phase des ondes planes sont liées par l’équation du mouvement
décrite par la loi fondamentale de la dynamique [Dieulesaint 74] :

ρ
∂2ui
∂t2

= Cijkl
∂2ul

∂xj∂xk
(2.15)
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Avec V la vitesse de phase, u0
i la polarisation de l’onde et ni les composantes du vecteur directeur de

propagation, l’équation de Christoffel s’écrit :

ρV 2u0
i = Cijklnjnku

0
l (2.16)

Le tenseur de Christoffel Γil = Cijklnjnk est alors introduit pour décrire la propagation d’une onde
élastique de direction ~n dans un solide anisotrope selon l’équation 2.17. Les vitesses de phase et les
polarisations de l’onde sont alors les valeurs propres et les vecteurs propres de l’équation de Christoffel.

det
[
Γij − ρV 2δij

]
= 0 (2.17)

avec ρ la masse volumique et δij le delta de Kronecker.

À partir du tenseur de rigidité du quatrième ordre du matériau Cijkl, on peut écrire les composantes du
tenseur de Christoffel pour un matériau orthotrope :

Γ11 = C11n
2
1 + C66n

2
2 + C55n

2
3 + 2C16n1n2 + 2C15n1n3 + 2C56n2n3

Γ12 = C16n
2
1 + C26n

2
2 + C45n

2
3 + (C12 + C66)n1n2 + (C14 + C56)n1n3 + (C46 + C25)n2n3

Γ13 = C15n
2
1 + C46n

2
2 + C35n

2
3 + (C14 + C56)n1n2 + (C13 + C55)n1n3 + (C36 + C45)n2n3

Γ22 = C66n
2
1 + C22n

2
2 + C44n

2
3 + 2C26n1n2 + 2C46n1n3 + 2C24n2n3

Γ23 = C56n
2
1 + C24n

2
2 + C34n

2
3 + (C46 + C25)n1n2 + (C36 + C45)n1n3 + (C23 + C44)n2n3

Γ33 = C55n
2
1 + C44n

2
2 + C33n

2
3 + 2C45n1n2 + 2C35n1n3 + 2C34n2n3

Γ21 = Γ12 Γ31 = Γ13 Γ32 = Γ23

(2.18)

L’équation 2.17 étant cubique en ρV 2, on trouve trois modes d’ondes se propageant suivant une direction
~n donnée à une vitesse différente. L’onde la plus proche de ~n est appelée onde quasi-longitudinale, les
deux autres ondes quasi-transversales, comme le montre la figure 2.35. Pour caractériser un matériau, les
ondes sont transmises selon les directions d’orthotropie afin d’obtenir des ondes purement longitudinales
et transversales.

La résolution du problème direct est l’obtention des vitesses à partir des propriétés mécaniques du ma-
tériau. La caractérisation ultrasonore des matériaux passe par la résolution du problème inverse où les
propriétés mécaniques sont obtenues à partir de la mesure des vitesses des ondes dans le matériau.

2.5.3 Équations du problème inverse

Quatre échantillons qui sont représentés dans la figure 2.36 sont découpés au disque diamanté, et peuvent
être repris au fil diamanté pour améliorer les tolérances des distances de parcours des ondes. Six paires de
facettes planes parallèles sont nécessaires. Le tableau 2.5 donne les relations entre les vitesses mesurées
et les constantes d’élasticité, selon la direction de propagation et la polarisation. Neuf mesures de vitesse
permettent enfin d’obtenir les coefficients du tenseur de rigidité selon les relations 2.19 et 2.20.
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Tableau 2.5: Relations entre constantes élastiques et vitesses de propagation [Mistou 00]

~n Polarisation Type d’onde
Type d’essai
Géométrie

Tenseur de
Christoffel

Relation
Constantes/Vitesses

n1 = 1
n2 = 0
n3 = 0

1 longitudinale Γ11 = C11 C11 = ρV 2
11

2 transversale Γ22 = C66 C66 = ρV 2
12

3 transversale Γ33 = C55 C55 = ρV 2
13

n1 = 0
n2 = 1
n3 = 0

1 transversale Γ11 = C66 C66 = ρV 2
21

2 longitudinale Γ22 = C22 C22 = ρV 2
22

3 transversale Γ33 = C44 C44 = ρV 2
23

n1 = 0
n2 = 0
n3 = 1

1 transversale Γ11 = C55 C55 = ρV 2
31

2 transversale Γ22 = C44 C44 = ρV 2
32

3 longitudinale Γ33 = C33 C33 = ρV 2
33

n1 = 0
n2 =

√
2

2
n3 =

√
2

2

1 transversale 2Γ11 =
C55 + C66

C55 + C66 = 2ρV 2
S23

2-3

quasi-
longitudinale

quasi-
transversale

2Γ22 =
C22 + C44

2Γ23 =
C23 + C44

2Γ33 =
C33 + C44

C23 =
√(

C22 + C44 − 2ρV 2
S1

)
×
√(

C33 + C44 − 2ρV 2
S1

)
− C44

n1 =
√

2
2

n2 = 0
n3 =

√
2

2

2 transversale 2Γ22 =
C44 + C66

C44 + C66 = 2ρV 2
S13

1-3

quasi-
longitudinale

quasi-
transversale

2Γ11 =
C11 + C55

2Γ13 =
C13 + C55

2Γ33 =
C33 + C55

C13 =
√(

C11 + C55 − 2ρV 2
S2

)
×
√(

C33 + C55 − 2ρV 2
S2

)
− C55

n1 =
√

2
2

n2 =
√

2
2

n3 = 0

3 transversale 2Γ33 =
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×
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C22 + C66 − 2ρV 2
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Figure 2.35: Trois modes d’ondes ultrasonores

Figure 2.36: Échantillons utilisés pour la caractérisation ultrasonore

[S] = 1
D



C22.C33 − C2
23 C13.C23 − C12.C33 C12.C23 − C13.C22 0 0 0

C13.C23 − C12.C33 C11.C33 − C2
13 C12.C13 − C11.C23 0 0 0

C12.C23 − C13.C22 C12.C13 − C11.C23 C11.C22 − C2
12 0 0 0

0 0 0 D
C44

0 0
0 0 0 0 D

C55
0

0 0 0 0 0 D
C66


(2.19)

Avec D = C11.C22.C33 − C11C
2
23 − C33.C

2
12 − C22.C

2
13 + 2C12.C13.C23

E1 = D
C22.C33−C2

23
E2 = D

C11.C33−C2
13

E3 = D
C11.C22−C2

12

G23 = C44 G13 = C55 G12 = C66

ν23 = −E2(C12.C13−C23.C11)
D ν32 = −E3(C12.C13−C23.C11)

D

ν13 = −E1(C12.C23−C13.C22)
D ν31 = −E3(C12.C23−C13.C22)

D

ν12 = −E1(C13.C23−C12.C33)
D ν21 = −E2(C13.C23−C12.C33)

D

(2.20)

2.5.4 Dispositif de caractérisation par contact direct

La figure 2.37 donne le montage utilisé pour caractériser le matériau. Deux paires de traducteurs longitu-
dinaux ou transversaux sont utilisés. Un générateur de vibrations Sofranel 5800 à 35MHz envoi un signal
à 5KHz et à une puissance de 100µJ, à un émetteur de 0,5 in de diamètre. La puissance de 100µJ est
nécessaire pour que les ondes puissent traverser l’épaisseur de matériau. Le signal émis est synchronisé
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Figure 2.37: Dispositif de caractérisation par contact direct [Mistou 00]

Tableau 2.6: Vitesses mesurées par la caractérisation ultrasonore par contact direct [m/s]
V11 = V22 V33 V13 = V23

V31 = V32

V12 = V21 VS23 = VS13 VS12 VS1 = VS2 VS3

6670 2930 1550 1800 1815 1550 2215 4515

avec l’oscilloscope qui reçoit également le signal du récepteur, après que les ondes aient traversé le maté-
riau. Le temps mis par les ondes pour traverser l’épaisseur du matériau (temps de vol), donne la vitesse
de propagation de l’onde dans le matériau. Pour chaque paire de traducteurs, un étalonnage permet de
définir un temps de vol de référence sans échantillon.

2.5.5 Résultats

Le comportement mécanique d’un pli tissu est décrit par 6 constantes élastiques (voir Chapitre 1). Ainsi,
les mesures données dans le tableau 2.5 sont réalisées pour déterminer les 6 coefficients du tenseur de
rigidité, selon les relations 2.21 et 2.22 pour un pli tissu. Les vitesses mesurées sont données dans le
tableau 2.6. Les résultats de la caractérisation ultrasonore sont récapitulés en conclusion avec l’ensemble
des caractéristiques identifiées par les méthodes plus traditionnelles (tableau 2.7).

C11 = C22

C44 = C55

C13 = C23

(2.21)

D =
(
C2

11 − C2
12
)
C33 + 2(C12 − C11)C2

13

C12 = C11 − 2ρV 2
S3

(2.22)
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2.6 Conclusions

Les essais permettant d’obtenir les propriétés mécaniques dans le plan 12 ont été décrits et des mesures
hors plan ont été réalisées. Ces propriétés sont listées dans le tableau 2.7. Comme tous les modules et
admissibles ne sont pas disponibles, les propriétés du G0926/RTM6 du fabricant sont utilisées [Hexcel 10b,
Hexcel 10a], afin de rentrer un ensemble cohérent de propriétés mécaniques dans les modèles numériques.

La caractérisation mécanique ultrasonore est complémentaire à l’ensemble des essais et peut être réalisée
dans tous les plans. Tout comme les essais hors plan, elle nécessite la fabrication de stratifiés épais qui
est un paramètre critique. Elle apporte une vérification rapide des propriétés déjà déterminées. Pourtant
elle ne permet pas d’obtenir les caractéristiques à la rupture, ce que seuls les essais mécaniques peuvent
déterminer.

Les propriétés mécaniques obtenues par les différents moyens d’essais sont données dans le tableau 2.7.
Un certain nombre d’observations peuvent être faites par rapport aux caractéristiques du pli tissu.

Comme le tissu G0926 est parfaitement équilibré entre le sens chaîne et le sens trame, on considère
les modules d’Young longitudinaux E1 et transversaux E2 équivalents. Le module de compression est
légèrement inférieur au module de traction. Le module de traction hors plan E3 est indépendant des deux
autres. La valeur obtenue par l’essai de traction hors plan est indicative car l’essai doit être amélioré.
Cependant, la mesure ultrasonore confirme que E3 est de l’ordre de 10 à 12GPa.

Le module de cisaillement G12 n’a été mesuré que par la méthode ultrasonore, qui donne une valeur
proche de la valeur recherchée de 4300 MPa. Il n’existe pas de valeurs de référence pour les modules de
cisaillement hors plan G13 et G23, mais ces modules ont été mesurés par trois méthodes différentes. Un
essai mécanique de cisaillement hors plan (Iosipescu) avec une mesure par jauges extensométriques et
une mesure optique par corrélation d’images donne des valeurs de 3400MPa et de 3800MPa. Ces valeurs
sont confirmées par la mesure ultrasonore qui indique un module hors plan de 3600MPa.

Les valeurs des coefficients de Poisson ν12 = ν21 obtenues par essai de traction et par caractérisation
ultrasonore sont très proches. On note que ces valeurs sont faibles. Les valeurs de ν31 = ν32 sont légèrement
supérieures, de l’ordre de 0,10. Quant aux coefficients de Poisson ν13 = ν23, leur valeur est très élevée, de
0,47, ce qui traduit un comportement proche de celui d’un matériau incompressible dans les plans 13 et
23. Toutefois, il pourrait être pertinent de vérifier ces valeurs par des essais mécaniques de traction dans
ces plans.

On considère que les valeurs de contraintes à la rupture sont équivalentes dans le sens chaîne et dans
le sens trame. Les valeurs mesurées de XT = YT de l’ordre de 750MPa semblent inférieures à la valeur
de référence de 860MPa. Les valeurs mesurées de XC = YC de 610MPa sont aussi plus faibles que la
valeur de référence de 700MPa, ce qui semble être dû au flambement de l’éprouvette. La contrainte à
rupture hors plan ZT n’a pas pu être correctement caractérisée expérimentalement. En effet, l’éprouvette
et le montage d’essai doivent être revus. Comme ZT est indépendante des admissibles du plan —pour un
unidirectionnel on pourrait considérer ZT = YT— la valeur obtenue de 4,9MPa n’est pas représentative,
et on peut s’attendre plutôt à des valeurs de l’ordre de 15MPa pour des plis tissus.

L’admissible de cisaillement plan S12 n’a pas été mesuré. La valeur de référence est de 100MPa. Les
contraintes à rupture de cisaillement hors plan S13 = S23 ont été mesurées par trois méthodes. L’essai
de cisaillement hors plan (Iosipescu) par jauges extensométriques et par mesure optique par corrélation



86 2. Propriétés mécaniques

Tableau 2.7: Propriétés mécaniques moyennes du G0926/RTM6 obtenues par différentes méthodes

Propriété Valeurs de référence [MPa] Valeurs mesurées a [MPa]

E1 = EL = E2 = ET
traction

63000 [EN2597 98] 63500±4500 [section 2.2.1.1]
64200±5000 [section 2.5]

E1 = EL = E2 = ET
compression

60000 [prEN2850 97] 62000±4500 [section 2.2.1.2]
64200±5000 b [section 2.5]

E3 = EN - 12800 [section 2.4]
11900±1000 [section 2.5]

G12 = GLT 4300 [AITM1-0002 98] 4900±500 [section 2.5]
G13 = GLN
= G23 = GTN

- 3800±500 [section 2.3-jauges]
3400±300 [section 2.3-mesure optique]
3600±500 [section 2.5]

ν12 = νLT
= ν21 = νTL

- 0,05 [section 2.2.1.1]
0,04±0, 01 [section 2.5]

ν13 = νLN
= ν23 = νTN

- 0,47±0, 07 [section 2.5]

ν31 = νNL
= ν32 = νNT

- 0,09±0, 01 [section 2.5]

σR1 = XT = σR2 = YT
traction

860 [EN2597 98] 750 [section 2.2.1.1]

σR1 = XC = σR2 = YC
compression

700 [prEN2850 97] 610 [section 2.2.1.2]

σR3 = ZT
traction

- 4,9 c [section 2.4]

τR12 = S12 100 [AITM1-0002 98] -
τR13 = S13
= τR23 = S23

67 [NFEN2563 97] 64±5 [section 2.3-jauges]
64±5 [section 2.3-mesure optique]
64±7 [section 2.2.1.4]

a. Pour un tissu équilibré : EL = ET , ν21 = ν12, ν23 = ν13, ν32 = ν31, G23 = G13 , XT = YT , XC = YC

b. On considère la traction/compression équivalente avec la caractérisation ultrasonore
c. Valeur faible à cause d’une rupture adhésive

d’images donne une valeur de 64MPa, de même qu’avec l’essai de cisaillement interlaminaire. La valeur
de référence de 67MPa est très proche.
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3.1 Introduction générale

Le comportement en post-flambement de panneaux composites est un axe de recherche récent. La charge
critique de flambement peut être dépassée et la rupture de la structure composite se produit au niveau
des semelles des raidisseurs où le moment est maximum, c’est-à-dire aux points opposés des vagues de
flambement [Stevens 95, Falzon 00] symétriques ou non symétriques. La rupture fait souvent intervenir
un délaminage des structures intégrées, d’où l’intérêt porté à ce type d’essai relativement simple de mise
en œuvre et représentatif de sollicitations courantes.

Les études récentes les plus approfondies dans la modélisation numérique de panneaux autoraidis en
composite ont été réalisées dans le cadre du programme COCOMAT [Zimmermann 06a, Degenhardt 08,
Orifici 08a], et vérifiées expérimentalement en mesure optique par stéréo-corrélation d’images. Ces es-
sais sont des essais de compression mais des études intéressantes concernent aussi des essais en cisaille-
ment [Krueger 09]. Les phénomènes de rupture observés sont, hormis le décollement des semelles, des
délaminages et des ruptures dans le revêtement ou/et dans l’âme des raidisseurs. Ces deux types d’essais
ont également été appliqués récemment pour étudier le décollement de raidisseurs de type oméga sur
des panneaux représentatifs chargés en compression et en cisaillement [Bertolini 08, Bertolini 09]. Des
approches analytiques sont aussi développées pour étudier le flambement dans la direction transverse de
panneaux autoraidis [Mittelstedt 10].

L’inconvénient des conditions aux limites expérimentales de ces essais de compression est qu’elles im-
posent un glissement sur les bords latéraux du panneau. Cette condition influence le phénomène de
post-flambement [Zimmermann 06a]. La solution apportée par ces auteurs est de prendre en compte la
condition aux limites dans la modélisation par l’intermédiaire de ressorts et de plusieurs rangées de nœuds,
les résultats numériques sont alors recalés grâce aux résultats expérimentaux. Dans la présente étude,
il a été choisi de ne pas définir de condition de glissement sur les bords de l’éprouvette. Par contre, les
bords ne doivent pas flamber pour ne pas que l’éprouvette ne s’effondre à une charge trop faible, ce qui
est vérifié numériquement. Cela nécessite de réduire les bords libres au maximum pour que les raidisseurs
latéraux apportent une rigidité suffisante afin qu’un flambement des bords n’apparaisse pas.

Le décollement se produit généralement à l’interface entre les structures intégrées et les peaux, et il est
habituellement modélisé de cette manière. Des éléments cohésifs sont en effet utilisés à l’interface avec
le critère énergétique de Benzeggagh-Kenane [Benzeggagh 96]. Les structures sont intégrées au panneau
par secondary bonding, co-bonding ou co-curing, et sont issues de technologies préimprégnées. Les imper-
fections géométriques semblent avoir une influence négligeable sur les résultats [Orifici 07] et les solveurs
éléments finis Nastran et Abaqus sont couramment utilisés pour appliquer des critères de rupture en
contraintes.

Lors d’essais de panneaux plans comprenant un seul raidisseur en T collé sur une peau en secondary
bonding, Orifici avait réalisé deux configurations d’éprouvettes [Orifici 08b]. Une éprouvette est saine
dans la zone centrale, alors que la seconde est fabriquée avec un élément de PTFE entre le raidisseur et
la peau, permettant de forcer le décollement au centre de l’éprouvette. Le panneau étudié possède des
structures intégrées transversales (PCI ) qui permettront de considérer les extrémités « semi-encastrées »,
ce qui réduit les risques de rupture fatale aux encastrements du panneau. En effet, une rupture du panneau
à sa mi-hauteur est recherchée pour mettre en évidence le phénomène de décohésion des structures
intégrées dans la zone courante du panneau.
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Les phénomènes de post-flambement sont donc mis en évidence numériquement sur un panneau de fuselage
infusé représentatif avec structures intégrées [Perret 11b]. Ensuite, une approche expérimentale dévelop-
pée dans le chapitre suivant, permettra de valider les modèles numériques, et de mettre en évidence les
phénomènes de post-flambement et de rupture. Cela permettra de faire la distinction de comportement
entre l’assemblage en co-curing des préimprégnés unidirectionnels et le concept d’assemblage par procédé
d’infusion de tissus secs préalablement préformés, utilisés dans les présents travaux.

3.2 Définition du modèle global de panneau autoraidi

Plusieurs étapes ont été suivies pour réaliser des modèles numériques d’un panneau autoraidi en post-
flambement.

Tout d’abord, une étude de convergence sur les modes de flambement est réalisée sur une maille repré-
sentative (zone de peau comprenant un raidisseur). Il faut que les peaux (revêtement) flambent avant les
raidisseurs (structures intégrées) pour que la structure ne s’effondre pas après la charge critique de flam-
bement. Ainsi, le nombre d’éléments nécessaires pour modéliser plusieurs types de structures intégrées
(I, J, Ω) est défini.

Un modèle éléments finis de panneau autoraidi peut ainsi être défini pour calculer la charge critique de
flambement par analyse linéaire. Les déplacements unitaires associés aux vecteurs propres permettent
dans un premier temps de vérifier que le revêtement flambe avant les structures intégrées, et de modifier
rapidement la géométrie de l’éprouvette selon les résultats obtenus. Ces déplacements unitaires pourraient
être utilisés en pré-contrainte dans les modèles de post-flambement comme il est souvent d’usage, mais
ce n’est pas la méthode utilisée ici.

Une analyse statique linéaire est ensuite appliquée sur une éprouvette à la géométrie fixée, et la charge
appliquée est égale à la charge critique de flambement. Plusieurs états sont calculés en augmentant la
charge jusqu’à la rupture indiquée par le critère de rupture en contraintes de Tsai-Wu. Le déplacement à
la rupture est obtenu, il sert de base de calcul de l’incrément du pas de déplacement pour la suite.

Enfin, à partir de l’incrément de déplacement et en prenant en compte la non-linéarité géométrique, le
modèle de post-flambement est réalisé selon une analyse de rupture progressive avec le critère de Tsai-Wu.

3.2.1 Étude de convergence

Cette étude est définie sur une maille élémentaire, constituée d’une peau et d’un raidisseur la traversant de
part en part (figure 3.1a). Les bords de cette maille élémentaire sont considérés encastrés. Le chargement
est une pression répartie appliquée sur la face des éléments côté raidisseurs. Les 20 premiers modes de
flambement sont pris en compte, car on a pu observer que ce nombre de modes permettait de faire
apparaître les modes de flambement local des raidisseurs.

Tableau 3.1: Drapage de la maille élémentaire

Matériau Peau Raidisseur

Tableau 2.2 [45/0/45]s [0/45]s
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(a) Maille étudiée

(b) Définition des raidisseurs étudiés

Figure 3.1: Maille élémentaire étudiée
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Trois types de raidisseurs sont étudiés, correspondant aux géométries courantes. La figure 3.1b définit
les variables utilisées dans l’étude de convergence pour chaque type de raidisseur, et le tableau 3.1, le
drapage utilisé. Les variables utilisées correspondent aux dimensions et au nombre d’éléments dans la
semelle, dans l’âme et dans la tête de chacun des raidisseurs :

I, J :Lt = 8 mm
Ω :Lt = 15 mm
La = ht = 20 mm
Ls = 20 mm
Lb = 30 mm
Llarg = 300 mm
Llong = 360 mm

(3.1)

Cette étude de convergence vise à obtenir le nombre d’éléments à définir dans les raidisseurs, pour que les
premiers modes de flambement des raidisseurs puissent être pris en compte dans les modèles numériques
non linéaires. Les premiers modes à apparaître sont des modes des peaux, suivis des modes des raidisseurs.
Les variables définies pour chaque type de raidisseur sont utilisées de la même manière dans les algorithmes
permettant de construire chacun des modèles éléments finis de maille élémentaire.

La figure 3.2 expose la démarche suivie pour obtenir le nombre d’éléments à définir dans la longueur du
raidisseur nlong, dans la hauteur de l’âme na et dans la largeur de la tête nt de ces structures intégrées. Des
scripts PCL (Patran Command Language) sont élaborés sur la base de ce diagramme, ce qui permet de
construire facilement les modèles mécaniques correspondants à partir de Patran. Le solveur est Nastran
avec la SOL105. On définit tout d’abord arbitrairement les valeurs maximales de chacune de ces variables :

nlong = 100
na = 10
nt = 10

(3.2)

Un modèle maillé avec ces paramètres donnerait un maillage très fin, c’est pourquoi on cherche à diminuer
le nombre d’éléments dans chaque zone des raidisseurs. Un premier ensemble de données d’entrée avec
nlong et na à leur valeur maximale permet de déterminer nt pour que les modes des raidisseurs convergent
à moins de 1,5%. On définit la convergence comme l’écart en % de la valeur courante du mode par rapport
à la valeur précédente. Les propriétés des éléments et le chargement sont ainsi définis directement sur
la géométrie, ce qui permet au maillage d’être modifiable automatiquement par la suite. Le nombre
d’éléments de chaque zone des raidisseurs doit alors respecter un « aspect ratio » (AR) de 5. L’AR est le
rapport de la longueur des côtés des éléments. En effet, le maillage est défini avec des éléments CQUAD4,
et celui-ci doit rester cohérent par rapport au nombre d’éléments d’une zone donnée.

Lorsque la convergence est inférieure à 1,5%, on conserve le nombre d’éléments nt de la tête du raidisseur,
et on incrémente na de la même manière. Enfin, c’est le nombre d’éléments nlong qui est incrémenté. On
note que les nombres d’éléments dans les semelles ns et dans la base nb (uniquement pour le raidisseur
oméga) sont définis par un AR équivalent à la zone de peau.
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Figure 3.2: Description de la méthode de création des modèles numériques pour l’étude de convergence

Figure 3.3: Convergence des modes 1 à 20 avec raidisseur Ω, incrémentation de nt
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Figure 3.4: Convergence des modes 1 à 20 avec raidisseur Ω, incrémentation de na

Figure 3.5: Convergence des modes 1 à 20 avec raidisseur Ω, incrémentation de nlong avec nt = 6 et
na = 5

Les figures 3.3 à 3.5 montrent les courbes de convergence obtenues pour les trois ensembles de données.
Les courbes ne sont données que pour le raidisseur oméga car les résultats sont similaires avec les autres
types de raidisseur.

Les modes de flambement qui convergent très vite sont les quatre premiers modes de peau (figure 3.6a).
Les modes 5-6, 7-8, 9-10, 13-14, 17-18 sont des modes couplés des raidisseurs. Les figures 3.3 et 3.4
montrent qu’il est nécessaire d’avoir 4 éléments dans la tête et 3 éléments dans l’âme, pour que ces
modes de raidisseurs apparaissent. De même, l’augmentation du nombre d’éléments dans la longueur
du raidisseur fait apparaître d’autres modes de raidisseur. Les modes 17-18 sont les derniers modes qui
apparaissent aux alentours de nlong = 70 éléments.
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(a) Quatre premiers modes de peau (b) Premier mode de raidisseur

Figure 3.6: Deux types de modes de flambement, représentés avec les valeurs maximales du nombre
d’éléments dans chaque zone

Pour que la convergence de tous les modes de raidisseurs —compris dans les modes 1 à 20— soit atteinte,
il faut donc définir 6 éléments minimum dans la tête (figure 3.3) et 5 éléments minimum dans l’âme
(figure 3.4). Lorsque l’on fait varier nlong (figure 3.5), Il faut un peu plus de 70 éléments pour que les 20
premiers modes soient présents et que la convergence soit satisfaite. Les modes des peaux sont évidemment
plus influencés que précédemment mais leur convergence est toujours plus rapide, ce qui donne avec 13394
éléments au total :

nlong = 74
na = 5
nt = 6

(3.3)

On différencie les modes de peau qui doivent apparaître avant les modes de raidisseur, comme le montre
la figure 3.6, car la structure reste saine après flambement des peaux. Ces deux types de modes de
flambement sont donnés pour un modèle de référence avec les valeurs maximales du nombre d’éléments
(équation 3.2).

Ces valeurs servent à la définition du maillage du panneau qui est modélisé par la suite, qui intègre des
structures Ω. En fait, une fois que nt et na sont fixés, le nombre d’éléments dans la longueur du raidisseur
nlong ainsi que dans toute autre zone sera adapté à partir d’une valeur minimale de 70 éléments, pour
que l’AR soit le plus proche de 1. De plus, tous les rayons sont modélisés dans le but de s’assurer de la
précision des modèles sur les déformations locales.

Les résultats obtenus sur les trois types de raidisseurs étudiés sont donnés dans le tableau 3.2. Pour le I,
les deux premiers modes sont des modes de raidisseur. Pour le J , les six premiers modes sont des modes
de raidisseur, les deux premiers correspondants à l’effondrement de la tête. Cela montre l’instabilité des
raidisseurs en I et en J par rapport au Ω.

La figure 3.7 permet de comparer les trois géométries de raidisseurs à travers leur influence sur les charges
critiques de flambement des peaux et des raidisseurs du panneau autoraidi (charges du premier mode
d’apparition). Tout d’abord, on peut noter que la charge critique de flambement local du raidisseur Ω est
37% plus élevée que la charge critique de flambement local des peaux. Pour le I et le J , elle est 7% et
27% plus faible respectivement. Le Ω est donc le seul raidisseur à avoir ses peaux qui flambent avant le
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Tableau 3.2: Détermination du nombre d’éléments pour la modélisation des raidisseurs Ω, I, J

Type de raidisseur Ω I J

nlong 74 82 82
name 5 4 4
ntete 6 6 3

n éléments 13394 15088 14842

Figure 3.7: Comparaison des raidisseurs en flambement linéaire

raidisseur. Deux autres critères de comparaison prennent donc référence sur le raidisseur Ω. Le « rapport
normalisé charge critique peau » est le ratio entre la charge critique de flambement local des peaux, et
la charge critique de flambement local des peaux pour le raidisseur Ω. Les peaux du Ω flambent à une
charge de plus de 50% supérieure à la charge critique de flambement des peaux du I et du J . De même,
le « rapport normalisé charge critique raidisseur » est le ratio entre la charge critique de flambement local
des raidisseurs, et la charge critique de flambement local du raidisseur Ω. Le raidisseur Ω flambe à une
charge 245% et 163% supérieure à la charge critique de flambement des raidisseurs I et J respectivement.
Le raidisseur Ω est donc plus stable que les I et J , car il est moins sensible au flambement local de par
sa géométrie fermée.

3.2.2 Conditions aux limites réelles

Dans une structure, un panneau est délimité, en théorie, par des éléments qui assurent à la peau mince
une flèche nulle, normalement à son plan. En pratique, tous les raidisseurs possèdent une rigidité relative
en flexion suffisante, pour que l’on puisse admettre qu’ils jouent ce rôle [Vallat 50d]. Les liaisons à définir
sur les bordures des panneaux dépendent donc des éléments de bordure tels que raidisseurs et cadres.
Dans la réalité, la condition des bordures d’un panneau se situe entre une rotule et un encastrement, en
fonction des moyens de fixation ou d’assemblage utilisés. On peut alors parler de « semi-encastrement ».

La première étape dans l’approche de la modélisation du panneau est de rechercher les Conditions aux
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Figure 3.8: Conditions aux limites du panneau

Limites (CL) les plus proches de la réalité et la manière de les modéliser. Dans le chapitre 1, la figure 1.20a
a par exemple montré les déformations globales attendues sur une cabine pressurisée. L’objectif est de se
rapprocher de l’état de chargement d’un panneau représentatif.

La seconde étape consiste à identifier des conditions expérimentales qui sont au plus proche de la
réalité. Pour un test en pressurisation d’un panneau, les moyens d’essais deviennent rapidement com-
plexes [Ambur 05, Rouse 06]. L’utilisation d’une machine de traction pour l’essai représentatif permet
d’appliquer une charge axiale de manière simple, à condition que la liaison éprouvette-machine soit maî-
trisée. Les conditions aux limites réelles sont un encastrement sur une extrémité de l’éprouvette et un
encastrement avec un degré de liberté dans la direction de chargement sur l’autre extrémité, comme le
montre la figure 3.8. Un élément rigide RBE2 à chaque extrémité sollicite chacune d’elles par l’intermé-
diaire de deux nœuds indépendants où sont appliqués le chargement et les conditions aux limites. Tous
les degrés de liberté des nœuds aux deux extrémités (nœuds dépendants) sont égaux aux degrés de liberté
des nœuds indépendants. Les bordures de l’éprouvette sont laissées libres afin de faciliter la modélisation
et l’expérimentation, en s’assurant que les peaux en bordure ne flambent pas avant le flambement global
du panneau. En effet, un flambement des bordures du panneau peut apparaître [Oh 06], ce qui doit être
évité.

3.2.3 Paramètres géométriques

Deux types de structures sont intégrées sur le panneau représenté, les raidisseurs central et latéraux sont
de types oméga et la structure transversale est de type T inversé, que l’on appelle PCI (Pied de Cadre
Intégré) ou T . Le PCI est formé de deux préformes en L rapportées l’une sur l’autre. Les deux renforts
tissu sont des plis supplémentaires situés entre la peau et les PCI. Ce panneau est donc représentatif d’un
panneau de fuselage avec sa peau, ses raidisseurs et ses cadres (figure 3.8).

Neuf zones sont définies dans le modèle numérique, selon les séquences d’empilement de ces trois zones
et du choix de recouvrement des préformes, données dans le tableau 3.3.

Dans le cadre de ces travaux, les structures sont intégrées à la peau par un procédé d’infusion de résine.
Même si l’utilisation de ce procédé de fabrication se rapproche de l’assemblage par co-curing des préim-
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Tableau 3.3: Séquences d’empilement

Propriété Empilement Nombre de plis

Peau [45/0/45]s 6
Raidisseur [45/0]s 4

PCI [0/45/0]s 6
Renfort tissu [0/0] 2

(a) Structure intégrée en Ω (b) Structure intégrée en T

Figure 3.9: Obtention de la fibre neutre pour les différentes structures intégrées en oméga et en T

prégnés et que l’on pourrait modéliser une interface avec des critères énergétiques du type Benzeggagh-
Kenane [Benzeggagh 96], on considère pour les modèles globaux que l’interface entre tous les plis des zones
de semelles-peau est traitée de manière identique au stratifié monolithique. En effet, on préfère considérer
que la rupture puisse se produire n’importe où dans l’épaisseur, plutôt que sous forme de délaminage à
l’interface uniquement. On modélise donc le panneau en éléments coques CQUAD4 sur Nastran/Patran.
En d’autres termes, l’interface des semelles des structures intégrées et de la peau n’est pas considérée à



98 3. Modélisation numérique du comportement en post-flambement

Tableau 3.4: Caractéristiques des modèles réalisés

Analyse Réf. CL Géométrie
[mm×mm]

Propriétés Intersection des
structures intégrées

Flambement linéaire 1.1 F = 1N 1100× 700 Tableau 2.2 Nœuds communs
SOL105 1.2 870× 509

Statique linéaire 2.1 F = 100 kN 870× 509 Tableau 2.2 Nœuds communs
SOL101 2.2 F = 400 kN

NL géométrique 3.1 UX = −4mm 870× 509 Tableau 2.2 Nœuds communs
MARC SOL600 3.2 Nœuds coïncidents

3.3 Surfaces de glissement

NL géométrique 4.0 UX = −4mm 870× 509 Tableau 3.5a Nœuds coïncidents
MARC SOL600 4.1 Tableau 3.5b

4.2 Tableau 3.5c

Figure 3.10: Démarche de la modélisation du panneau

un niveau d’étude globale. Les propriétés mécaniques des plis tissus sont utilisées (tableau 2.2 dans le
chapitre 2).

Les offsets ne sont pas pris en compte car cela permet plus de flexibilité pour l’utilisation du modèle, car
certaines solutions du solveur Nastran et Marc ne permettent, pas dans certains cas, d’utiliser d’offsets.
La méthode d’obtention des fibres neutres des éléments des différentes zones du panneau est donnée en
figure 3.9. La géométrie initiale indique les caractéristiques géométriques qui sont utilisées pour définir la
fibre neutre de chaque structure intégrée. Les fibres neutres sont indiquées en rouge. Enfin, la répartition
des épaisseurs dans chaque élément des deux structures intégrées modélisées est représentée.

3.3 Analyse éléments finis du modèle global

Le tableau 3.4 indique les caractéristiques des modèles réalisés. Le solveur Nastran est utilisé pour les
analyses de flambement linéaire (SOL105) et pour les analyses statiques linéaires (SOL101). Le solveur
Marc est utilisé pour une analyse non linéaire implicite (Newton-Raphson), appelé par la SOL600 du
solveur Nastran. Quatre aspects des analyses sont étudiés : la géométrie du panneau, les conséquences de
l’utilisation d’une analyse linéaire, le déplacement à appliquer à l’analyse avec non-linéarités géométriques,
et le choix d’une méthode de modélisation des intersections des structures intégrées (omégas et PCI ).
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La démarche proposée en figure 3.10 vise à élaborer un modèle à non-linéarités géométriques, soumis à
un déplacement de compression incrémenté. Avant tout, des analyses en flambement linéaire (SOL105
du solveur Nastran) sont réalisées pour obtenir les formes du flambement et adapter la géométrie du
panneau, notamment pour éviter que ses bordures ne flambent. Un effort unitaire est appliqué à un
nœud indépendant et les charges critiques de flambement λ sont calculées. La première charge critique est
ensuite utilisée dans une analyse statique linéaire (SOL101 du solveur Nastran). L’analyse statique linéaire
permet d’obtenir facilement le déplacement correspondant qui est enfin incrémenté dans les modèles non
linéaires avec le solveur Marc (appelé par la SOL600 du solveur Nastran). Un déplacement UX = 4 mm
est appliqué par incréments de 0,05 mm.

Figure 3.11: Modélisation du panneau (a) Utilisation des RBE2 dans les conditions aux limites (b)
Modèle géométrique (c) Détail du maillage

Trois méthodes de modélisation de l’intersection des structures intégrées sont étudiées (figure 3.11c).
Dans la réalité, l’espace (d’environ 1mm) entre les structures intégrées des panneaux qui sont fabriqués
par infusion contient de la résine. La modélisation de nœuds communs signifie que les éléments adjacents
partagent les mêmes noeuds sur la ligne de contact. Au contraire, la modélisation de noeuds coïncidents
considère que les nœuds sur la ligne de contact des éléments adjacents sont doublés et superposés. Enfin,
des surfaces de glissement (« sliding surfaces ») sont définies entre les éléments adjacents contenant chacun
leurs propres nœuds, ce qui les empêche de se pénétrer mutuellement (mais ils peuvent s’éloigner).

3.3.1 Analyse de flambement linéaire

Les cinq premiers modes sont calculés par la méthode de Lanczos. La figure 3.12 donne les résultats des
charges critiques Fcr pour chacun des modes. En utilisant la géométrie initiale de 1100mm × 700mm avec
le panneau 1.1, les bordures latérales du panneau flamberaient à une charge près de trois fois inférieure
qu’en utilisant une géométrie de 870 mm× 509 mm avec le panneau 1.2.

Les dimensions de 870mm × 509mm ont été sélectionnées pour permettre d’une part aux raidisseurs
latéraux (omégas) d’apporter une rigidité suffisante pour que les bordures ne flambent pas, tout en laissant
une zone de peau de 20mm entre les semelles et le bord ; et d’autre part pour rapprocher les encastrements
des structures transversales (PCI ). En effet, on a pu observer que rapprocher les extrémités encastrées
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Figure 3.12: Formes des modes de flambement linéaire

des structures transversales permet de s’approcher d’une condition de « semi-encastrement », puisque
tout en évitant un flambement de la structure entre les structures transversales et les extrémités (Mode
5-6 du panneau 1.1), les structures transversales —représentant les limites du panneau étudié— peuvent
se déplacer légèrement dans la direction hors plan en même temps que la zone d’étude.

Le premier des cinq modes du panneau 1.2 se situe à une charge critique d’environ 90 kN. Une vue
tridimensionnelle est encadrée sur la figure 3.12, ce qui montre que ce mode est un mode symétrique de
flambement des peaux. Le premier mode de flambement global est le mode 13 à environ 119 kN, tous
les modes précédents étant des modes de flambement de peau, ce qui est recherché. Le modèle avec les
dimensions finales, utilisé dans les analyses qui suivent, est donné dans la figure 3.11. Ce modèle éléments
finis est constitué de 30094 éléments CQUAD4, de 12 éléments CTRIA3, et de 2 éléments RBE2.

3.3.2 Analyse statique linéaire

La charge appliquée dans l’analyse statique linéaire est une charge critique de flambement prise à envi-
ron 100 kN (résultat du panneau 1.2), introduite comme représenté en figure 3.11a. Le critère de Tsai-Wu
donné dans l’équation 3.4 est utilisé, avec un facteur d’interaction pris arbitrairement à F12 = −0.5
[Berthelot 05]. Comme le critère de Tsai-Wu est interactif, les interactions entre les mécanismes de rup-
ture longitudinale, transversale et en cisaillement sont prises en compte. Cela ne permet pas de déterminer
le mode de rupture (fibre ou matrice) mais permet d’étudier le comportement global du panneau.
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La figure 3.13 indique les déplacements longitudinaux et hors plan pour la charge de 100 kN et pour une
charge de 400 kN, ainsi que les indices de rupture (« Failure Indices » FI) de Tsai-Wu. Les FI doivent
être inférieurs à 1 pour que la structure reste saine. À 100 kN, FI = 0, 18, donc la structure n’est pas
ruinée. Ce n’est qu’aux environs de 400 kN que la ruine de la structure est prédite par le critère de Tsai-
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(a) Déplacements X
(longitudinaux)

(b) Déplacements Z
(hors plan)

(c) Indices de rupture
de Tsai-Wu

Figure 3.13: Résultats de l’analyse statique linéaire

Wu avec FI=1,06. Les contraintes sont concentrées aux extrémités du panneau (zones de peau sur les
bords) où les FI sont les plus importants. Le déplacement longitudinal correspondant UX = −4, 76mm
sera ensuite utilisé dans l’analyse non linéaire implicite. On prendra une valeur de UX = −4mm. En
effet, la valeur de 400 kN pour la charge à rupture est très supérieure à la charge critique de flambement
de 90 kN. L’analyse statique linéaire ne permet donc pas d’étudier le panneau jusqu’à la rupture. L’analyse
statique linéaire peut être seulement utilisée jusqu’à la charge critique de flambement en mode 1, ensuite
les résultats n’ont aucune signification, puisque la forme des déplacements hors plan des flambements
locaux des peaux modifie totalement le comportement global du panneau, qui n’est alors plus linéaire.

3.3.3 Analyse avec non-linéarités géométriques « progressive failure analy-
sis »

Le critère de rupture en contraintes de Tsai-Wu (équation 3.4) est utilisé pour construire des modèles
numériques à rupture progressive (« progressive failure analysis »). L’entrée MATF est utilisée dans la
carte Nastran qui appelle le solveur Marc avec la SOL600. Les flux d’effort d’un élément fini permettent
de calculer le critère de rupture à chaque incrément à partir des contraintes calculées dans chaque pli. Si
le critère dépasse la valeur de 1, les modules élastiques de l’élément correspondant prennent la valeur du
module le plus faible [MSC 10].

La figure 3.14 donne les courbes de chargement obtenues avec les trois méthodes de modélisation de
l’intersection des structures intégrées. L’effort de réaction et le déplacement longitudinal sont extraits du
nœud indépendant sur lequel est appliquée la charge, à chaque incrément de déplacement de 0, 05mm.
Trois états de contrainte sont observables, donnés sur la figure 3.15 avec les résultats de FI, pour chaque
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Figure 3.14: Courbes de chargement pour les trois méthodes de modélisation de l’intersection des struc-
tures intégrées

méthode de modélisation de l’intersection.

Tout d’abord l’incrément donnant des FI inférieurs à 1 donne le dernier état du panneau avant rupture,
que l’on appelle état de pré-rupture. La charge de 125 kN et le déplacement de 2, 25mm sont similaires
pour les trois méthodes. Selon la courbe de chargement de la figure 3.14, l’évolution du chargement des
trois panneaux est identique jusqu’à 2,25mm.

Ensuite, l’état post-rupture correspond au premier incrément où FI ≥ 1, puis l’état ruiné à l’incrément où
la chute de charge intervient. La chute de charge intervient lorsque FI ≥ 1 dans une zone de raidisseur. En
effet, la structure s’effondre lorsqu’un raidisseur s’effondre, et l’effondrement d’une zone de peau provoque
seulement une reprise du chargement par les raidisseurs : c’est le cas du panneau 3.3.

Avec les méthodes de modélisation de l’interface en nœuds coïncidents et en surfaces de glissement (fi-
gures 3.15b et 3.15c respectivement), la rupture se produit à la mi-hauteur du panneau, contrairement
à la méthode en nœuds communs (panneau 3.1), où la rupture se produit aux extrémités des raidisseurs
au niveau de l’encastrement. Par contre, avec les nœuds coïncidents (panneau 3.2), la rupture se produit
dans les peaux et dans la zone du raidisseur central ; alors qu’avec les surfaces de glissement (panneau
3.3), la rupture se produit d’abord dans les peaux à la mi-hauteur de l’éprouvette (au même déplacement
que le panneau 3.2), puis au niveau des encastrements des raidisseurs à un déplacement relatif longitudi-
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(a) Panneau 3.1 :
Nœuds communs

(b) Panneau 3.2 :
Nœuds coïncidents

(c) Panneau 3.3 :
Surfaces de glissement

Figure 3.15: Indices de rupture de Tsai-Wu en « progressive failure analysis », comparaison des trois
méthodes de modélisation de l’interface entre structures intégrées, à trois niveaux de charge

nal 0,75mm plus important (où la chute de charge se produit). En effet, le chargement est repris par les
raidisseurs une fois que les peaux sont rompues.

Le déplacement relatif longitudinal à la rupture du panneau 3.1 est le plus important (3mm). La chute
de charge du panneau 3.3 apparaît environ à ce même déplacement, mais la rupture des peaux est déjà
intervenue. L’utilisation de nœuds communs rend l’intersection plus rigide, et ne permet pas au panneau
de rompre à mi-hauteur, la rupture se produit alors aux encastrements des raidisseurs à un déplacement
relatif plus important.

La progression du délaminage n’est pas modélisée, dans ce cas l’évolution de la charge après initiation
de la rupture serait différente. Les modèles ne sont donc pas représentatifs à partir de l’état ruiné si une
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(a) Transition linéaire - non linéaire (b) Pas de charge

(c) Pic de charge (d) Ruine

Figure 3.16: Déplacements hors plan avec trois méthodes de modélisation de l’intersection des structures
intégrées. Panneaux 3.1, 3.2 et 3.3

seconde chute de charge devait se produire.

La figure 3.16 donne les déplacements hors plan (suivant Z) selon quatre inflexions observées dans la
courbe de chargement (figure 3.14). La première inflexion est la transition entre le comportement linéaire
et non linéaire, avec trois images permettant de voir la transition selon la montée en charge aux alentours
de 87 kN (figure 3.16a). Cette transition correspond à la charge critique de flambement local des peaux
qui a été calculée à 90,4 kN dans la section 3.3.1.

Ensuite, un pas de charge entre 124 kN et 126 kN est représenté par deux images pour chaque panneau
(figure 3.16b). Ce pas de charge est matérialisé par une augmentation de la charge appliquée d’environ
2 kN à UX = 2, 10 mm (voir figure 3.14). La troisième inflexion, un pic de charge, est seulement présente
pour les panneaux 3.1 et 3.3 (figure 3.16c). Enfin, la ruine des panneaux intervient (figure 3.16d).

L’évolution de la charge pendant le post-flambement de panneaux peut être idéalement décrite selon
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trois niveaux de charge [Degenhardt 08]. Le premier niveau de charge est le flambement local des peaux
entre les raidisseurs, puis le second niveau de charge correspond au flambement global qui est gouverné
par la capacité de chargement des raidisseurs, menant finalement à la charge de ruine qui est la charge
maximale. Cette séquence de mécanismes a été originellement proposée pour décrire le comportement
global du décollement de panneaux composites intégrant des structures en co-bonding. L’évolution du
chargement donnée dans la figure 3.14 peut être décrite suivant ces mécanismes.

Les peaux flambent à partir de 87 kN, et à 90 kN les déplacements hors plan consistent en cinq vagues
symétriques comme cela avait été observé dans l’analyse de flambement linéaire (voir figure 3.12). Ensuite,
le post-flambement du panneau à partir du second niveau de charge montre bien un flambement global
superposé au flambement local des peaux. Cela concorde avec la séquence des phénomènes expliquée
ci-dessus. Une analyse expérimentale permettra de confirmer l’évolution réelle de ces mécanismes.

3.3.4 Influence de la modélisation de l’intersection des structures intégrées

La différence principale entre les panneaux 3.1, 3.2 et 3.3 concerne le déplacement à la ruine du panneau.
Modéliser l’intersection des structures intégrées avec des nœuds communs (figure 3.15a) rend l’intersection
trop rigide, ce qui ne permet pas au panneau 3.1 de rompre à sa mi-hauteur à la suite du flambement
des peaux. Modéliser l’intersection avec des nœuds coïncidents (panneau 3.2) et avec des surfaces de
glissement (panneau 3.3) évite ce phénomène : les intersections sont assouplies et la première rupture se
produit bien à la mi-hauteur du panneau, et ne se produit plus aux encastrements des raidisseurs. La
prise en compte de surfaces de glissement avec le panneau 3.3 permet a priori de se rapprocher de la
réalité puisque les éléments ne peuvent plus s’interpénétrer.

Figure 3.17: Déplacement des nœuds [mm] (positifs) à l’intersection entre le raidisseur central et la
structure transversale. Panneau 3.2 avec nœuds coïncidents.

La figure 3.17 indique les déplacements qui ont été prélevés aux nœuds coïncidents du panneau 3.2,
situés à l’intersection des structures intégrées. La valeur supérieure est le déplacement du PCI (structure
transversale) et la valeur inférieure est le déplacement de l’oméga (raidisseur central). Tandis qu’au
bord des surfaces de glissement, l’interpénétration entre les déplacements selon Z des nœuds situés sur le
raidisseur et des nœuds situés sur le PCI est de moins de 2%, elle atteint 11% avec les nœuds coïncidents.
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L’écart de déplacement entre les nœuds coïncidents a été calculé et est faible : moins de 0,07mm. Dans
la réalité les structures intégrées ne sont pas vraiment en contact à l’intersection, et un espace plus grand
que 0,07mm existe, qui est un filet de résine qui ne reprend pas la charge. Les modèles présentés dans ce
chapitre utilisent donc des nœuds coïncidents pour modéliser l’intersection des structures intégrées, car
le filet de résine n’est pas considéré mécaniquement. Il est en effet plus simple de considérer des nœuds
coïncidents et de permettre leur interpénétration. Les panneaux 4.0, 4.1 et 4.2 sont donc modélisés en
utilisant des nœuds coïncidents.

Dans le chapitre suivant, les modèles utiliseront des surfaces de glissement, car ils ont montré un com-
portement plus proche de l’expérience à la suite notamment de modifications dans la définition de la
structure, ce qui sera expliqué par la suite.

3.3.5 Influence des propriétés mécaniques

Le modèle du panneau 3.2 est utilisé en introduisant d’autres ensembles de propriétés mécaniques indi-
quées dans le tableau 3.5. Ces propriétés sont définies arbitrairement pour pouvoir identifier une influence
globale de la variation possible des propriétés matériaux. Les propriétés moyennes ont été construites à
partir de plusieurs ensembles de propriétés disponibles dans des fiches matériaux et issues d’essais pré-
liminaires. Les valeurs minimales de chaque propriété sont établies avec l’écart-type correspondant. Les
propriétés maximales sont volontairement majorées au-delà de l’écart-type pour aussi vérifier que la charge
maximale à rupture n’atteint pas la capacité de chargement de la machine. Les courbes de chargement
sont données en figure 3.18.

Tableau 3.5: Propriétés mécaniques définies arbitrairement

Propriétés [MPa]

EL = ET

GLT

νLT

XT

YT

XC

YC

S12

S13

épaisseur [mm]

(a)

Moyennes

63000
4700
0,05
790
750
630
630
70
55
0,37

(b)

Minimales

60000
4000
0,05
650
650
550
550
65
50
0,35

(c)

Maximales

80000
6000
0,05
1000
1000
1000
1000
300
200
0,37

Le comportement du modèle utilisant les propriétés Hexcel (panneau 3.2) est relativement proche du
modèle utilisant les propriétés moyennes (panneau 4.0). L’utilisation des propriétés Hexcel est donc une
bonne approche pour modéliser ces panneaux composites autoraidis réalisés par LRI. Il y a une différence
de seulement 10 kN entre les deux plateaux de charge. La pente des courbes pendant la phase linéaire
représente la rigidité globale du panneau.
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Figure 3.18: Courbe de chargement du panneau 3.2, en comparaison de plusieurs ensembles de propriétés
matériaux
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Un pas de charge est uniquement observé sur les panneaux 4.0 et 4.1, alors que le panneau 4.2 s’effondre
à cause de la rupture des raidisseurs à leurs encastrements sans montrer aucun pas de charge. Cela est
probablement dû à une rigidité trop importante, comme cela avait été observé avec le panneau 3.1.

L’effondrement du panneau 4.0 apparaît à un déplacement à peine plus important que le panneau 3.2.
Après effondrement, toutes les courbes sont rangées dans le même ordre que leur rigidité globale. Il n’est
pas possible de conclure sur les propriétés d’admissibles qui rentrent en jeu dans ces différences. Les
courbes des panneaux 4.1 et 4.2 indiquent seulement les intervalles supérieurs et inférieurs de la courbe
expérimentale attendue. L’expérimentation réalisée dans le chapitre suivant reviendra sur l’influence des
propriétés mécaniques à partir des propriétés qui ont été mesurées.

3.4 Étude à l’échelle locale des structures intégrées

Plusieurs méthodes sont basées sur une approche globale/locale similaire 1, permettant d’étudier les zones
critiques d’un composant en élaborant un sous-modèle. Dans le cadre de ces travaux, l’approche locale
est une modélisation des phénomènes de décohésion des structures intégrées indépendante de l’approche
globale. Le souhait est de s’assurer de la mise en évidence expérimentale de la conséquence locale des
phénomènes de post-flambement modélisés dans la première partie de ce chapitre.

À cause des différences de raideur entre le raidisseur et la peau et d’accidents géométriques, la décohésion
des structures survient dans les zones d’interface des semelles des structures intégrées et de la peau. Des
études récentes ont mené au choix d’éprouvettes représentatives [Orifici 08e, Orifici 08d] de panneaux
autoraidis composites post-flambés. Ce choix est effectué par rapport à la forme des ondes de flambement
et à leur caractère symétrique ou antisymétrique en flambement global. Afin d’évaluer les résultats numé-
riques, une campagne d’essais est réalisée sur des essais de type « pull-test », où la structure intégrée est
sollicitée en traction normale au plan de la peau. Ce type d’essai est représentatif d’une zone de struc-
ture intégrée comprise entre deux demi-ondes de flambement symétriques, comme cela est observé dans
les modèles numériques globaux. La structure étudiée est le raidisseur oméga, prélevé sur des panneaux
équivalents à celui fabriqué pour la partie expérimentale de ces travaux.

Les influences du procédé et de la conception sont prises en compte en paramétrant le modèle méca-
nique sur la géométrie. Les modèles présentés considèrent la direction hors plan sur des modèles bi et
tridimensionnels, et les coins de résine sont modélisés.

3.4.1 Modélisation des détails structuraux des structures intégrées

Le phénomène de décohésion est étudié sur des raidisseurs de type oméga (raidisseurs du panneau étudié).

Stevens a étudié un panneau composite en préimprégnés constitué de quatre raidisseurs en I, assemblé
par co-curing en utilisant un adhésif à l’interface [Stevens 95]. La forme des ondes de flambement est
antisymétrique et la décohésion se produit de manière brutale, se propageant à l’interface entre les deux
plis supérieurs de la peau. Les phénomènes locaux liés à la rupture en post-flambement sont expliqués
par les moments locaux qui provoquent des contraintes de cisaillement hors plan τxz à l’interface entre les
semelles et la peau. Déjà, deux approches pour évaluer la rupture sont évoquées : l’utilisation de critères

1. cf. section 1.4.5 page 40
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en contraintes et énergétiques à l’interface entre les plis. Ces deux méthodes sont aujourd’hui liées et
implémentées dans les codes éléments finis et vont être utilisées.

Les critères de rupture sont calculés en utilisant le logiciel Abaqus [DS Simulia 09, Camanho 02, Hashin 80,
Hashin 73, Matzenmiller 95], pour calculer des critères d’initiation à la rupture en contraintes. En plus
des critères de rupture de Tsai-Wu et Tsai-Hill déjà évoqués, le critère de rupture en contraintes de
Hashin, largement utilisé pour l’étude de la rupture des matériaux composites, n’a pas été développé
dans le premier chapitre. Il décompose les modes de rupture des fibres et de la matrice en traction et en
compression de la manière suivante :

Traction des fibres σ̂11 ≥ 0 : F tf =
(
σ̂11
XT

)2
+ α

(
τ̂12
S12

)2

Compression des fibres σ̂11 < 0 : F cf =
(
σ̂11
XC

)2

Traction de la matrice σ̂22 ≥ 0 : F tm =
(
σ̂22
YT

)2
+
(
τ̂12
S12

)2

Compression de la matrice σ̂22 < 0 : F cm =
(
σ̂22
2S13

)2
+
[(

YC
2S13

)2
− 1
]
σ̂22
YC

+
(
τ̂12
S12

)2

(3.5)

F est l’indice de rupture FI, son indice indique les fibres ou la matrice, et son exposant la traction ou
la compression. α est un coefficient de contribution des contraintes de cisaillement au critère d’initiation
de rupture des fibres en traction. σ̂11, σ̂22 et τ̂12 sont les composantes du tenseur de rigidité apparent.
Comme l’endommagement n’est pas pris en compte, σ̂11 = σ11, σ̂22 = σ22 et τ̂12 = τ12. L’utilisation du
critère de Hashin, comme du critère Tsai-Wu, indique donc uniquement la possibilité qu’a la structure
de rompre à un incrément donné.

Les éléments SC8R d’Abaqus sont des éléments coques à 8 noeuds, permettant de discrétiser entièrement
une géométrie tridimensionnelle. Ils possèdent donc 3 degrés de liberté en déplacement à chaque nœud. Ils
permettent de calculer les composantes du cisaillement transverse τ13 et τ23 en considérant une variation
quadratique des contraintes de cisaillement à travers l’épaisseur de l’élément, et en considérant une
continuité des contraintes de cisaillement à l’interface entre deux éléments de l’empilement. Un de leurs
grands avantages est qu’ils permettent l’utilisation de tous les critères de rupture en contraintes proposés
par Abaqus, ce qui n’est pas le cas avec des éléments formulés en déformations planes et tridimensionnels.

Les éléments SC8R sont particulièrement adaptés à la modélisation d’un ou plusieurs éléments par pli. Les
éléments cohésifs sont alors la réponse apportée pour prendre en compte l’effet des contraintes de traction
et de cisaillement hors plan. Les éléments cohésifs sont utilisés sous forme de surfaces cohésives entre les
plis, dans les zones où l’étude le justifie. Aucune couche d’adhésif n’est considérée, la loi de traction-
séparation permet de modéliser une interface d’épaisseur nulle. Les surfaces cohésives sont définies par
une interaction de contact, faisant appel à une propriété d’interaction de surface cohésive. On distingue
trois types de propriétés de la surface cohésive : les propriétés de rigidité de la loi de traction-séparation,
l’initiation du dommage, et sa propagation.

Loi de traction-séparation Les propriétés de rigidité sont les termes du tenseur [K], de la loi de
traction-séparation donnée par l’équation 3.6. Cette loi traduit le comportement élastique de la surface
cohésive avant l’initiation du dommage, entre le vecteur des contraintes de traction t et le vecteur des
déformations ε.
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t =


tn

ts

tt

 =

 Knn Kns Knt

Kss Kst

sym Ktt




εn

εs

εt

 = Kε (3.6)

Les composantes de t en trois dimensions sont la composante normale tn (dans la direction hors plan), et
les deux composantes de cisaillement ts et tt (dans les deux directions du plan). Les déformations peuvent
être écrites selon les déplacements dans chaque direction δn, δs et δt (ou séparations) et l’épaisseur initiale
de l’élément cohésif T0 : εn = δn

T0
, εs = δs

T0
, εt = δt

T0
. L’épaisseur T0 est définie à 1 par défaut pour une

surface cohésive d’épaisseur nulle, ce qui permet aux déformations d’être égales aux séparations.

La loi de traction-séparation est complémentaire à la loi de comportement dans le plan. Les propriétés
tridimensionnelles mesurées par ultrasons sont rappelées dans l’équation 3.7 et le tenseur de rigidité du
matériau G0926/RTM6 est calculé dans l’équation 3.8. Le tenseur de rigidité est considéré symétrique.

E1 = E2 = 64200MPa
E3 = 11900MPa
ν12 = ν21 = 0, 04
ν13 = ν23 = 0, 47
ν31 = ν32 = 0, 09
G12 = 4900MPa
G13 = G23 = 3600MPa

(3.7)

[C] =



1/E1 −ν12/E1 −ν13/E1 0 0 0
1/E1 −ν13/E1 0 0 0

1/E3 0 0 0
1/G13 0 0

1/G13 0
sym 1/G12



−1

[C] =



67500 5800 6400 0 0 0
67500 6400 0 0 0

13050 0 0 0
3600 0 0

3600 0
sym 4900


[MPa]

(3.8)

La loi de traction-séparation permet de donner une rigidité hors plan aux interfaces entre les plis où elle
est définie, selon les composantes du tenseur de rigidité C33, C13 et C23, avec C23 = C13 (équation 3.9).
Il n’y a pas de couplage entre la traction et le cisaillement hors plan.

K =

 Knn 0 0
Kss 0

sym Ktt

 =

 C33 0 0
C13 0

sym C13

 =

 13050 0 0
3600 0

sym 3600

 (3.9)

Initiation de la décohésion L’initiation de la décohésion peut être calculée selon différents critères
d’endommagement de l’élément cohésif : critère de contrainte maximale, de déformation maximale, et
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Figure 3.19: Obtention des paramètres des critères de loi puissance et B-K en mode mixte, pour plusieurs
couples matériaux [Camanho 02]

des critères quadratiques en contraintes et en déformation. Le critère retenu est le critère quadratique
en contraintes (équation 3.10), qui permet de prendre en compte l’interaction entre les contraintes. Ce
critère correspond à un critère de cisaillement interlaminaire auquel la contribution de la traction hors
plan a été ajoutée.

{
〈tn〉
t0n

}2
+
{
〈ts〉
t0s

}2
+
{
〈tt〉
t0t

}2
= 1 (3.10)

Avec 〈tn〉, 〈ts〉 et 〈tt〉 les contraintes de traction et de cisaillement hors plan calculées ; et t0n, t0s, t0t
les contraintes à la rupture en traction et en cisaillement hors plan. La mesure de la contrainte à la
rupture ZT du chapitre précédent n’était pas concluante. L’utilisation d’une valeur de 15MPa permet de
surestimer l’apparition du mode de rupture en traction hors plan, valeur qui avait été mesurée sur des
plis tissus [Stig 09] :

t0n = ZT/T0 = 15MPa
t0t = t0s = S13/T0 = S23/T0 = 64MPa

(3.11)

Propagation de la décohésion La propagation de la décohésion est modélisée à l’aide d’un critère
énergétique en mode mixte (modes I et II). Pour les matériaux composites, les critères en loi puis-
sance (équation 3.12) et de Benzzegagh-Kenane (B-K) (équation 3.13) peuvent être utilisés. Les
paramètres expérimentaux α et η nécessaires à l’utilisation de ces lois ont été obtenus pour plusieurs
types de matériaux (figure 3.19), en faisant varier la proportion de mode II dans un essai de mode
mixte (MMB) [Camanho 02]. Par exemple, le paramètre η a été calculé à 1,39 pour le couple maté-
riau IM7/977-2. À partir d’études de sensibilité, Bertolini a utilisé η = 1, 5 pour un couple matériau
T700/M21 [Bertolini 08] à partir de ces données expérimentales. Le critère B-K est le critère recommandé
pour la décohésion des matériaux composites à matrice époxyde et thermoplastique [Camanho 02]. Le
mode III est considéré équivalent au mode II.
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Figure 3.20: Taux de restitution d’énergie en mode mixte, pour le couple matériau G0926/RTM6

(
GI
GIC

)α
+
(
GII
GIIC

)α
(3.12)

GIC + (GIIC −GIC)
(
GII
GT

)η
= GC

avecGT = GI +GII
(3.13)

Avec :

GC le taux de restitution d’énergie de déformation

GI le taux de restitution d’énergie en mode I

GII le taux de restitution d’énergie en mode II

GIC la résistance à la rupture interlaminaire en mode I

GIIC la résistance à la rupture interlaminaire en mode II

Le critère B-K est implémenté dans les surfaces cohésives des modèles locaux. Des données expérimentales
d’essai en mode I et en mode mixte sont utilisées [Trabelsi 10] pour calculer le paramètre η du couple
G0926/RTM6. Les résistances à la rupture interlaminaire mesurées sont GIC ≈ 800 J/m2 et GIIC ≈
1600 J/m2. Ces valeurs sont assez proches d’autres résultats du G0926/RTM6 obtenus par Gill qui
trouvait des valeurs GIC ≈ 700 J/m2 et GIIC ≈ 1400 J/m2 [Gill 09]. Les valeurs utilisées sont GIC =
800 J/m2 et GIIC = 1600 J/m2. Une méthode des moindres carrés permet de calculer η = 1, 30 pour le
G0926/RTM6, comme le montre la figure 3.20.
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Figure 3.21: Principe de réalisation des essais « pull-tests » sur structures de type oméga, dimensions
en [mm]

(a) Initiation de la rupture dans le
coin interne et aux interfaces proches

(b) Propagation dans l’âme, initiation
de la rupture sous les deux plis renfort

(c) Propagation sous les deux plis ren-
fort et entre les L

Figure 3.22: Mécanisme de décohésion du T

3.4.2 Essais « pull-test » : observations expérimentales

Les essais « pull-tests » sont largement utilisés pour vérifier la tenue des détails structuraux à l’échelle com-
posants représentatifs des structures aéronautiques. Ce type d’essai est par exemple utilisé pour évaluer
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le comportement de structures en T lorsque les vagues de flambement sont symétriques, le comportement
est linéaire jusqu’à la rupture [Vijayaraju 04, Orifici 08e].

Des essais sur structures en T et sur omégas ont été réalisés dans le cadre industriel, comme le montre
la figure 3.21, où un effort est appliqué hors du plan de la peau, à partir d’un déplacement contrôlé à
environ 1mm/min. Les résultats expérimentaux sur omégas vont être utilisés pour justifier l’approche de
la modélisation de la décohésion par surfaces cohésives.

Les zones d’accidents géométriques se remplissent de résine pendant la fabrication, dans la suite elles
seront appelées coins de résine (zones en gris de la figure 3.21).

Les coins de résine externes (au bord des semelles) ne seront pas modélisés. Seuls les coins de résine
internes seront modélisés. En effet, comme pour les structures en T (figure 3.22), les coins de résine sont
des zones sensibles d’où la décohésion s’initie et se propage à l’interface entre les semelles et la peau.
L’analyse de la zone de décohésion des omégas (figure 3.23) indique que même si la décohésion se propage
à l’interface, elle est guidée préférentiellement par le côté semelle ou bien par le côté peau.

(a) Décohésion brutale de l’oméga

(b) Zone de décohésion

Figure 3.23: Mécanisme de décohésion de l’oméga

3.4.3 Modélisations locales

Plusieurs approches de la modélisation de la décohésion des structures intégrées de type oméga vont être
suivies, en prenant en compte la direction hors plan. Un modèle en contraintes planes est construit pour
aider à la compréhension des phénomènes de décohésion, en calculant les critères de rupture proposés par
Abaqus, en l’occurrence les indices de rupture dans les plis de Hashin et Tsai-Wu, en plus du critère
quadratique d’initiation de la décohésion des surfaces cohésives expliqué précédemment. Enfin, un modèle
tridimensionnel en éléments SC8R est proposé.
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(a) Coin droit (b) Coin arrondi (c) Coin plat (d) Coin arrondi

Figure 3.24: Géométries des coins de résine internes des omégas

Figure 3.25: Conditions aux limites du modèle local d’oméga

La géométrie des coins de résine n’est pas constante sur la longueur des omégas. La figure 3.24 montre
les différents types de coins de résine observables sur les éprouvettes testées. Par la suite, l’initiation de
la décohésion est prédite dans cette zone, le coin de résine doit donc être modélisé et une géométrie doit
être figée dans les modèles numériques. Les modèles réalisés prennent en compte le coin arrondi ou le
coin droit.

Les conditions aux limites sont données dans la figure 3.25. Les surfaces supérieures et inférieures des
deux extrémités de l’éprouvette sont encastrées, et un MPC (multi point constraint) permet de répartir
l’effort sur la tête de l’oméga, avec un point de référence où le déplacement est incrémenté.

Modèles en contraintes planes Les modèles en contraintes planes sont construits en discrétisant
chaque pli en quatre éléments, en utilisant les propriétés mécaniques mesurées du G0926/RTM6 qui sont
rappelées dans l’équation 3.7. La discrétisation du pli en quatre éléments est un choix arbitraire, cela
permet de localiser les contraintes maximales et les FI dans l’épaisseur du pli. Ainsi, en définissant un
matériau orthotrope dans Abaqus, il est possible d’utiliser les coefficients du tenseur de rigidité des plis
à 0° et de calculer ceux des plis à 45°, dans le plan 12 où 2 est la direction hors plan réelle, les propriétés
utilisées sont alors :
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(a) Critère de Hashin des fibres
en compression F c

f

(b) Critère de Hashin de la ma-
trice en compression F c

m

(c) Critère de Tsai-Wu

(d) Critère de Hashin des fibres
en compression F c

f

(e) Critère de Hashin de la ma-
trice en compression F c

m

(f) Critère de Tsai-Wu

Figure 3.26: Initiation de la décohésion avec et sans coin de résine. Modèle en contraintes planes, à 600N

E1 = E3 = 64200MPa
E2 = 11900MPa
ν12 = ν32 = 0, 47
ν21 = ν23 = 0, 09
ν13 = ν31 = 0, 04
G12 = G23 = 3600MPa
G13 = 4900MPa

(3.14)

Avec [C]45° = [Tσ] [C] [Tε]−1 pour α = 45°, on trouve en négligeant les termes de couplage et en considérant
le tenseur symétrique :

[C]45° =



27000 19800 6100 0 0 0
27000 6100 0 0 0

67500 0 0 0
4250 0 0

4250 0
sym 16900


[MPa]

(3.15)

Un modèle en contraintes planes avec et sans surface cohésive (figure 3.26) montre que sans coins de
résine internes, les contraintes se concentrent fortement dans une zone très localisée. Le critère de Ha-
shin indique une rupture des fibres et de la matrice en compression, tandis que le critère de Tsai-Wu
montre une rupture plus généralisée de toute l’épaisseur du flan de l’oméga. Avec le coin de résine, la
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zone d’initiation se déplace vers l’intérieur de l’oméga. De plus, deux courbes qui seront tracées dans la
figure 3.28 montreront que prendre en compte le coin de résine augmente la rigidité de l’éprouvette.

Modèles en coques volumiques Les modèles en coques volumiques SC8R avec surfaces cohésives
permettent de visualiser le critère d’initiation de la décohésion de manière surfacique, comme le montre la
figure 3.27. Un modèle définit une surface cohésive entre la résine et l’oméga, et un autre modèle considère
des nœuds communs entre la résine et l’oméga. Les résultats sont similaires, la décohésion s’initie dans la
zone du coin de résine, comme l’avait montré le modèle en contraintes planes. Cependant, il paraît plus
judicieux de modéliser le coin de résine avec des nœuds communs avec l’oméga car l’essai a montré que
la résine reste solidaire de l’oméga.

(a) Modèle avec coins de résine internes
et externes

(b) Modèle avec coins de résine interne en
nœuds communs avec l’oméga

Figure 3.27: Critère d’initiation de la décohésion calculé à l’interface entre l’oméga et la peau

Deux courbes de chargement d’un modèle bidimensionnel prenant en compte ou non le coin de résine
sont tracées dans la figure 3.28. La rigidité augmente en modélisant le coin de résine, et en prenant en
compte une surface cohésive le comportement se rapproche du comportement expérimental. De plus, trois
courbes numériques prenant en compte une surface cohésive sont tracées avec les courbes expérimentales
(figure 3.28). Les courbes expérimentales montrent une dispersion qui peut s’expliquer par les variations de
la géométrie du coin de résine. Le modèle en contraintes planes est compris dans l’intervalle expérimental.
Les trois courbes sont légèrement non linéaires, mais la prédiction de l’initiation est assez proche des
résultats expérimentaux.

3.5 Conclusions sur la modélisation numérique

Les résultats des modèles numériques par analyse de rupture progressive donnent une rupture pour une
charge longitudinale supérieure à 125 kN avec les propriétés mécaniques d’Hexcel, pour un déplacement à
rupture de l’ordre de 2,25mm. Les propriétés moyennes et les propriétés Hexcel sont relativement proches.
On continuera d’utiliser les propriétés mécaniques Hexcel par la suite pour deux raisons. Tout d’abord,
les propriétés moyennes ne sont pas complètes et certaines propriétés avaient été approximées, alors que
les propriétés Hexcel sont valides vis-à-vis d’un suivi strict des normes d’essai utilisées. Aussi, le taux de
fibres est équivalent à celui obtenu dans les éprouvettes fabriquées, et les procédés de fabrication sont
similaires. L’utilisation de propriétés mécaniques faibles et hautes permet de déterminer un intervalle
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Figure 3.28: Comparaison des courbes de chargement numériques et expérimentales

de charge-déplacement du comportement de l’éprouvette qui sera testée. Par ailleurs, la robustesse des
modèles dépend aussi des conditions aux limites réelles qui doivent être prises en compte.

Ces modèles numériques sont très instables à la rupture : les zones de rupture détectées varient selon le
modèle employé, et la détection des plis rompus n’est pas possible, la structure est globalement rompue.
La méthode de modélisation de l’intersection des structures intégrées modifie particulièrement le com-
portement à rupture. Pour les modèles globaux réalisés dans ce chapitre, une intersection modélisée avec
des nœuds coïncidents permet de diminuer la longueur du plateau de charge. En effet, un plateau de
charge trop long n’est pas considéré proche de la réalité. De plus, avec les nœuds coïncidents, la rupture
se produit à mi-hauteur de l’éprouvette dans les zones de peaux et de semelles du raidisseur central,
conduisant à la décohésion des structures intégrées. La rupture de l’éprouvette modélisée avec surfaces
de glissement montre une rupture des peaux, avant la rupture aux encastrements, ce qui n’est pas consi-
déré valide. Pourtant, la modélisation des intersections avec surfaces de glissement sera utilisée comme
modèle de référence pour l’expérimentation présentée dans le chapitre suivant, car une modification du
drapage conduisait cette fois la rupture à se produire dans la mi-hauteur, ce qui n’était pas le cas avec
les nœuds coïncidents où la rupture se produisait aux encastrements des raidisseurs. La modélisation des
intersections par nœuds communs n’est définitivement pas retenue, puisqu’elle rend celles-ci trop rigides,
ce qui provoque une rupture exclusive aux encastrements des raidisseurs dans toutes les configurations
modélisées.

D’autre part, l’empilement des zones peau-raidisseur est modélisé comme un seul élément et les offsets
ne sont pas pris en compte. En effet, aucune interface de décollement n’est considérée car le panneau est
fabriqué par infusion de résine pour intégrer les structures, et que l’on étudie le comportement global
du panneau sans a priori sur l’interface de décollement. Il est évident que cela a une influence sur la
répartition des contraintes dans et autour des semelles de raidisseurs, cependant ces modèles globaux
sont une approche pour calculer la charge et le déplacement à rupture de l’essai qui est mis au point dans
le chapitre suivant. Dans l’étude à l’échelle locale des structures intégrées, le phénomène de décohésion
a été modélisé par l’intermédiaire d’une surface cohésive à l’interface entre la structure intégrée oméga
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et la peau. En effet, la décohésion observée expérimentalement sur ces éprouvettes se situe à l’interface.
L’initiation a été observée dans la zone du coin de résine interne de l’oméga. Cette zone de décohésion
va être vérifiée dans un cas de chargement représentatif d’un panneau autoraidi. Des surfaces cohésives
pourraient alors être définies aux interfaces souhaitées entre les plis. Comme ce coin de résine souffre
de variations géométriques dues au procédé de mise en œuvre, une dispersion est observée au niveau
des résultats expérimentaux. Il serait nécessaire de faire varier les paramètres géométriques dans une
étude de type plan d’expérience pour conclure sur leurs effets sur le comportement mécanique des détails
structuraux.

Enfin, l’analyse linéaire du flambement (SOL105) indique la formation de cinq vagues de flambement
symétriques entre chaque peau, à une charge critique de flambement de 90,4 kN, ce qui concorde avec
les modèles non linéaires, où le flambement local des peaux se situe à une charge critique d’environ
87 kN. L’application d’une pré-contrainte à tous les nœuds, avec une proportion des vecteurs propres de
l’analyse de flambement linéaire, pourrait nuancer l’interprétation des déplacements hors plan. Un essai
expérimental permettra de faire les observations adéquates à ce sujet.
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4.1 Introduction

Afin de valider le modèle numérique présenté au chapitre précédent, un essai de post-flambement est
mis en place [Perret 11c]. L’identification des zones de rupture est le principal objectif puisque suite au
flambement local des peaux l’éprouvette doit pouvoir s’effondrer en flambement global, en montrant si
possible le phénomène de décohésion des structures intégrées. Les conditions expérimentales doivent donc
être maîtrisées, ainsi que les techniques expérimentales de suivi d’essai et les méthodes CND permettant
d’évaluer les zones de rupture sur l’éprouvette post-mortem.

Une charge critique de flambement expérimentale de l’ordre de 90 kN donnera des indications sur la
validité du modèle numérique. La charge à rupture devra être au plus proche de celle estimée par le
modèle numérique (125 kN environ). Pendant l’essai, le suivi des déplacements hors plan permettra de
voir si le modèle numérique est représentatif d’un point de vue du flambement local et global.

4.2 Techniques expérimentales

Les méthodes de mesures expérimentales utilisées pour l’essai de post-flambement du panneau sont dé-
veloppées ci-dessous. Elles permettent de réaliser des mesures de l’éprouvette avant, pendant et après
l’essai. L’objectif est de caractériser la rupture qui apparaît pendant l’essai.

4.2.1 Contrôle par digitalisation numérique

Les logiciels Tritop et ATOS de Gom® sont utilisés pour vérifier le tolérancement de fabrication du
panneau et le tolérancement géométrique de position du dispositif d’essai.

Tritop [Klug 08b] est un système de photogrammétrie permettant de déterminer les coordonnées de points
dans l’espace. Des points de référence codés et non codés matérialisés sous forme de cibles et de gommettes
sont disposés sur la surface et autour de la pièce. Un appareil photo numérique est utilisé pour prendre
des séquences d’images sous plusieurs angles de vue. Tritop détermine l’orientation de chaque image à
partir des points de référence codés, puis par triangulation optique inverse, les positions des caméras et
des points de référence sont déterminées. Le centre des points de référence (x, y, z) représente alors un
nuage de points.

ATOS [Klug 08a] est un moyen de mesure tridimensionnel sans contact. Il vient en complément de Tritop
pour reconstruire les surfaces à l’aide de projection de franges. L’utilisation de révélateur améliore le
contraste entre les franges et facilite les prises de vue, notamment pour les matériaux composites à fibres
de carbone. Le système est basé sur le principe de projection de franges et de triangulation grâce à une
vision stéréoscopique (2 capteurs numériques). Le nuage de points mesuré par ce système constitue une
digitalisation numérique qui peut être exportée au format .stl ou bien directement comparée aux modèles
géométriques originaux. La pièce mesurée doit être contenue dans le volume de mesure. Plus ce volume
est faible (selon la résolution du capteur), plus les détails mesurés sont précis. Pour ne pas perdre de
précision lors de la mesure de pièces de plus grande envergure ou de géométrie complexe, les points de
référence de Tritop sont utilisés pour faire correspondre les patchs mesurés par ATOS.
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4.2.2 Suivi d’essai par stéréo-corrélation d’images numériques

La stéréo-corrélation d’images est la méthode de mesure optique qui est utilisée par le logiciel Aramis
de Gom®. Des objectifs de focale 8mm sont utilisés. Le positionnement des capteurs peut s’adapter aux
contraintes d’encombrement de la machine et du panneau mesuré.

La stéréo-corrélation d’images utilise la technique de corrélation d’images (expliquée précédemment) et
nécessite une mesure des formes tridimensionnelles par stéréo-vision (ajout d’un capteur numérique). La
stéréo-vision permet de déterminer par triangulation les coordonnées de points dans l’espace. Cette trian-
gulation est réalisée en déterminant la correspondance entre les pixels d’images prises par les caméras qui
composent le capteur préalablement calibré. Une contrainte géométrique appelée droite épipolaire limite
la recherche des pixels correspondants à une droite [Fazzini 09, Garcia 01], contrainte indiquée par Aramis
lors de la définition de points supplémentaires. Ensuite, les formes tridimensionnelles doivent être appa-
reillées temporellement (par corrélation d’image) pour obtenir le champ de déplacement tridimensionnel
relatif en tout point de la surface de la pièce étudiée.

4.2.3 Contrôle non destructif par tomographie par rayons X

En plus du contrôle habituel par ultrasons (immersion, jet d’eau) qui peut permettre de déterminer la
profondeur et l’ampleur du délaminage entre les plis [Gao 99], la tomographie par rayons X se révèle
être une méthode de mesure très efficace pour une pièce de la taille du panneau étudié, car elle permet
d’obtenir une cartographie volumique du panneau plus précise, notamment dans les zones courbes ou à
discontinuités géométriques.

Figure 4.1: Principe physique de la tomographie par rayons X, à yi, zi selon la direction x

La tomographie par rayons X (RX), encore appelée tomodensitométrie ou scanographie, est une technique
issue du milieu médical. Elle a valu à A.M. Cormak et G.M. Hounsfield le prix Nobel de Médecine
en 1979 [Friedland 96]. Elle consiste à mesurer numériquement la densité de la matière dans des coupes
d’une pièce et à reconstruire l’image tridimensionnelle par un calculateur. On trouve alors souvent les
acronymes CT (« Computed Tomography ») ou CAT (« Computed Assisted Tomography ») pour qualifier
du caractère de traitement informatique des méthodes. Ces méthodes de mesure sont très prometteuses
pour l’étude des matériaux, car elles permettent de réaliser des mesures à l’intérieur des pièces sans
nécessiter leur destruction [Babout 02, Badel 08]. Dans un tomographe la pièce est en rotation, le tube
RX et le détecteur étant fixes ; dans un scanner ce sont le tube RX et le détecteur qui sont en mouvement
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et la pièce est fixe. Le scanner et le tomographe utilisent donc le même principe physique, comme le
montre la figure 4.1. Les mesures sont basées sur l’absorption des rayons X par la pièce, décrite par la loi
de Beer-Lambert (équation 4.1). On parlera simplement par la suite de tomographie pour faire appel
aux mesures effectuées indifféremment par scanner ou bien par tomographe.

Ni(E) = N0(E)× exp
(
−
∫

∆x
µE(x, yi, zi)dx

)
(4.1)

Avec N0 et Ni le nombre de photons incidents et transmis respectivement pour un faisceau d’énergie E,
et µ le coefficient d’absorption du matériau.

Comme le matériau est hétérogène, µ varie sur la surface de mesure (figure 4.1), variations qui sont à
l’origine des contrastes des images obtenues. Un algorithme de reconstruction permet d’obtenir µ selon
les mesures d’intensité réalisées à chaque position angulaire successive.

Dans le cadre de ces travaux, les mesures sont réalisées avec un scanner médical, et leur exploitation se
limite à des cartographies surfaciques à une hauteur donnée. Des visualisations de coupe de la pièce sont
obtenues à une position donnée dans la hauteur (coronal) ou dans la longueur (axiale). Le codage en
niveaux de gris des images met en évidence selon les proportions de blanc et de noir : en blanc les zones
de matière où les rayons X sont absorbés, en noir les zones sans matière et les fissures où les rayons X ne
sont pas absorbés.

4.2.4 Conclusions sur les méthodes de mesure utilisées

Dans le cadre de cet essai de panneau en post-flambement, certaines méthodes CND sont plus ou moins
bien adaptées à la taille du panneau. En effet, la tomographie et l’ultrason en immersion sont bien
adaptés à la taille du panneau et permettent d’obtenir rapidement des résultats sur tout le volume du
panneau. Pour des pièces de plus petite envergure, la thermographie donne par exemple de très bons
résultats rapidement. Pour des pièces de plus grande envergure, la méthode de tomographie utilisée ici ne
serait pas utilisable (hormis en contrôle destructif) et la thermographie et l’ultrason pourraient permettre
d’obtenir des patchs pour repérer les zones endommagées sur la pièce globale.

Pour le suivi d’essai l’utilisation de méthodes optiques de mesures de champs cinématiques a été préférée,
aucune jauge extensométrique n’est utilisée pendant l’essai pour les raisons suivantes :

– le comportement local, notamment les phénomènes de rupture locaux, n’est pas connu a priori. Il n’est
donc pas possible de sélectionner précisément avant l’essai, les zones où des phénomènes de rupture
vont se produire. L’utilisation de jauges extensométriques permettrait de connaître les déformations à
partir desquelles les différentes zones du panneau flambent, ce que permet d’obtenir aussi la méthode
de mesure optique,

– la mesure de champs donne les déplacements hors plan qui sont mesurés sur chacune des deux surfaces
du panneau. Ce sont ces déplacements hors plan qui permettent de recaler les résultats expérimentaux
avec les résultats des modèles numériques et de la tomographie, plutôt que le champ de déformation
qui est ici d’un intérêt moindre.
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Figure 4.2: Étapes de préparation de l’essai expérimental de post-flambement

Figure 4.3: Dimensions finales de l’éprouvette d’essai

4.3 Définition de l’essai expérimental de post-flambement

4.3.1 Étapes de préparation de l’essai expérimental

Suite à un premier essai de faisabilité mené à terme, le retour d’expérience a permis de définir des
procédures pour l’ensemble des phases de l’essai. Le diagramme de la figure 4.2 présente les étapes qui
ont été suivies pour mettre en place ce second essai.

Le panneau initial a été fabriqué au CRCC 1 de Tarbes selon une technologie d’infusion spécifique qui
n’est pas développée ici.

1. Centre de Ressources et de Compétences Composites
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Figure 4.4: Positionnement du centre de gravité d’une section d’éprouvette

Le panneau a ensuite été usiné aux dimensions de 870×509mm à l’aide d’une fraise numérique de diamètre
16mm. Le panneau est alors aux dimensions souhaitées et prêt à prendre la forme d’une éprouvette d’essai.
Une coulée de résine époxyde chargée en carbonate de calcium est réalisée à chacune des extrémités du
panneau, que l’on appelle par la suite talons de résine. À cause de l’exothermie due au volume des
talons, la polymérisation est réalisée en 12 h, suivie d’une cuisson de 12 h à 60°. Les dimensions finales
sont données en figure 4.3. Des talons de résine coulés aux extrémités font 60mm de hauteur et 80mm
d’épaisseur.

Comme on considère le placement de l’éprouvette critique à la bonne réalisation de l’essai, on effectue
un réusinage des talons après avoir digitalisé l’éprouvette. On cherche à assurer principalement deux
paramètres :
– Un parallélisme des surfaces des extrémités des deux talons. Lors du chargement, ce paramètre évite
que la direction de l’effort transmis à l’éprouvette par la machine ne soit déviée.

– Une planéité de la surface contenant les flancs des deux talons. Cela permet à l’éprouvette d’être
parfaitement verticale, à condition que la distance entre le flanc des talons et la peau soit égale. La
distance entre la surface des talons et la peau est définie telle que le centre de gravité de l’éprouvette
soit sur l’axe d’application de l’effort comme l’illustre la figure 4.4. La distance peau-flanc des talons
recherchée est alors de 43,6mm.

Comme ces deux surfaces sont réusinées à partir de la même surface de référence (voir figure 4.5), elles
sont perpendiculaires.

La figure 4.6 montre les résultats des digitalisations après ré-usinage, post-traités sur ATOS. La surface
de référence pour la mesure de distance est définie sur les points de la peau. La distance peau-flanc du
talon inférieur est très proche de 43,6mm, hormis dans un angle où il y a un écart de seulement +0, 1mm.
Cette distance peau-flanc du talon supérieur varie de 43,36mm à 43,72mm dans la longueur du talon.
On peut voir que l’on a 43,6mm environ au centre du talon supérieur, et comme la machine possède la
rotation libre selon l’axe X (la longueur de l’éprouvette), cet écart de ±0, 18mm devrait être négligeable
une fois l’éprouvette montée dans l’outillage d’essai.

Les tolérances géométriques ont aussi été vérifiées pour les extrémités des talons dans la figure 4.6b. La
planéité des extrémités des talons haut et bas est d’environ 0,14mm et de 0,10mm respectivement. Le
parallélisme entre les deux extrémités est de 0,37mm. La distance réelle entre les extrémités est d’environ
872mm car une légère marge est apparue lors de la coulée des talons.
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Figure 4.5: Montage pour le réusinage des talons de résine

(a) flancs des talons (b) Tolérances géométriques des talons de résine : paral-
lélisme, planéité et position

Figure 4.6: Résultats des digitalisations réalisées après ré-usinage des talons
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Figure 4.7: Cartographie C-SCAN de l’éprouvette avant essai

L’influence de ces paramètres sur les résultats de l’essai sera discutée avec l’influence du placement de
l’éprouvette dans l’outillage.

Enfin, un contrôle ultrasonore est réalisé. La cartographie C-SCAN est donnée dans la figure 4.7, réalisée
par réflexion en immersion totale. Les ondes ultrasonores de type longitudinal sont envoyées du côté de la
peau du panneau. Un Omniscan est utilisé avec une sonde multi-éléments, et le logiciel UTwin permet de
piloter les axes mécaniques de la cuve. On considère que la zone de peaux sert de référence pour analyser
l’homogénéité de l’amplitude des signaux reçus, et donc pour définir le maximum d’amplitude. Comme
les raidisseurs omégas sont creux, la mesure de l’amplitude des signaux sature à cause de l’air à l’intérieur
qui réfléchit parfaitement les ondes. On peut voir dans les zones de peau que l’amplitude des signaux reçus
varie environ de 100% à 60% —perte inférieure à 50%—, ce qui permet de conclure sur l’homogénéité
de la matière dans les peaux. Ces pertes d’amplitude prennent la forme de traits dans la longueur des
peaux, ce qui provient des canaux utilisés par le procédé d’infusion. L’amplitude faible de l’ordre de 20%
autour des peaux —zone en bleue— correspond à des coins de résine entre le bord des semelles sans
dégressivité de plis et les zones de peaux, qui provoquent une déviation des ondes réfléchies et donc une
perte d’amplitude. L’interprétation de l’amplitude reçue des signaux envoyés dans les semelles de l’oméga
central est difficile, car les pentes des semelles sont légèrement inclinées, ce qui dévie les signaux réfléchis.
On peut tout de même voir que l’amplitude est relativement homogène, et qu’au bord de l’oméga central
—contenant de l’air— l’amplitude diminue à cause de l’angle entre la semelle et l’âme des omégas. À
droite de l’oméga central, une amplitude de l’ordre de 60% indique le passage de la structure transverse.
L’amplitude de 20% dans les zones à droite et à gauche de l’image correspond à des coins de résine aux
bords des nappes de tissus et des semelles des structures transverses, qui dévient les ondes réfléchies.
Enfin, un défaut en surface interne d’un oméga a été détecté, dans la suite on verra que ce défaut n’a pas
d’influence sur l’essai (pas d’écho de fond).
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Figure 4.8: Modélisation de l’éprouvette montée dans une solution d’outillage

Figure 4.9: Outillage de l’essai de post-flambement

4.3.2 Conception de l’outillage

Les modèles numériques précédemment élaborés sont utilisés pour dimensionner l’outillage de l’essai ex-
périmental et notamment étudier la raideur du montage. Plusieurs solutions d’outillage ont été envisagées
et modélisées, l’une de ces solutions est présentée dans la figure 4.8.

L’outillage qui a été finalement conçu et fabriqué est illustré dans la figure 4.9. Cet outillage est symétrique
et constitué de quatre parties en Acier. Une embase joue le rôle d’un lien entre les extrémités de la machine
et l’outillage. Un plateau d’épaisseur 20mm permet d’assurer le blocage des déplacements sur la longueur
des talons de résine du panneau. Enfin, les équerres permettent l’adaptation de l’outillage à des talons
de résine de largeur plus ou moins importante, grâce à cinq trous oblongs dans leur longueur. En effet,
l’outillage a été conçu pour permettre le montage d’autres géométries d’éprouvettes, comprenant des
talons de hauteur comprise entre 50mm et 110mm. Ainsi des panneaux courbes pourraient par exemple
être testés.
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Figure 4.10: Dispositif expérimental de l’essai de post-flambement

(a) Mouchetis recherché et répartition des niveaux de gris correspondant

(b) Mouchetis obtenu et répartition des niveaux de gris correspondant

Figure 4.11: Définition du mouchetis de l’éprouvette et de l’outillage
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4.3.3 Dispositif expérimental

Une machine de traction Instron 1345 est utilisée avec un capteur de charge de 500 kN précis à 0,5%
sur la plage de l’essai, comme le montre la figure 4.10 avec l’outillage monté. Le vérin inférieur de la
machine applique un déplacement de compression UX à 1mm/min. Le déplacement UX et l’effort FX
correspondants sont gérés par le système BlueHill 2 d’Instron. Les signaux analogiques d’effort et de
déplacement sont enregistrés par deux systèmes Aramis qui sont reliés en série pour mesurer les côtés
peau et raidisseur de l’éprouvette. La prise de mesures est effectuée toutes les 3 secondes.

La réalisation du mouchetis a été réalisée à l’aide de peinture noire et blanche, appliquée à l’aide d’une
éponge. Le mouchetis a été appliqué sur l’éprouvette et sur les équerres de l’outillage. La figure 4.11 donne
le mouchetis et la répartition des niveaux de gris recherchés. Ils sont obtenus grâce à un outil développé
au laboratoire [Fazzini 09] pour l’aide aux mesures de stéréo-corrélation d’images. La répartition obtenue
des niveaux de gris est assez proche d’une répartition normale.

Le rayon moyen des taches fait 2,1 pixels avec une fenêtre de corrélation optimale évaluée à 19 pixels pour
le système côté peaux, et 2,9 pixels avec une fenêtre de corrélation optimale de 28 pixels pour le système
côté raidisseurs.

(a) Montage des embases et
du plateau inférieur

(b) Disposition du plateau
supérieur

(c) Mise en référence des
plateaux, puis serrage visse-
rie

(d) Parallélisme visible des
deux plateaux

(e) Serrage de l’équerre su-
périeure, mise en référence
avec le CDG du talon

(f) Mise en référence des
surfaces des deux équerres

(g) Mise en place de l’éprou-
vette

(h) Mise en place des
plaques de protection
PMMA

(i) Vérification du mouchetis (j) Vérification de l’alignement plateaux et
équerres

Figure 4.12: Étapes de la mise en place de l’outillage et de l’éprouvette
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4.3.4 Mise en place de l’outillage et contrôle

Pour assurer une éprouvette correctement montée sur la machine, les figures 4.12a à 4.12j exposent les
étapes nécessaires à la mise en place de l’outillage et de l’éprouvette.

Le parallélisme des surfaces des extrémités des talons et la planéité des flancs des talons sont vérifiés grâce
au système de mesure Tritop, par l’intermédiaire de quelques points de référence non codés (gommettes
blanches sur couleur noire) collés sur les quatre surfaces d’étude de l’outillage. La mesure est relativement
rapide à réaliser. Les deux plateaux sont séparés d’un peu plus de la longueur de l’éprouvette. Des croix
codées sont collées sur chaque extrémité, et les barres de mise à l’échelle sont posées entre les deux
extrémités de l’outillage. Des points de références codés doivent aussi être utilisés et sont collés sur
les barres de mise à l’échelle. Cela rend possible le calcul des points de référence collés sur les deux
plateaux qui sont parallèles et qui ne permettent pas la prise de vue simultanée de ces points distants.
Les résultats obtenus sont donnés dans la figure 4.13. Les points du plateau et de l’équerre inférieurs
servent à la création de deux plans aux moindres carrés. Les distances entre les points du plateau/équerre
supérieurs et les plans de référence sont alors mesurées. L’écart d’alignement des équerres est de 0, 336mm
et l’écart d’alignement des plateaux est de 0, 300mm. Comme plusieurs mises en place de l’outillage ont
été réalisées jusqu’à obtenir des valeurs les plus faibles possible, les non-conformités qui ont été introduites
dans un modèle numérique de référence ont été majorées.

4.3.5 Non-conformités de l’essai

Un certain nombre de non-conformités ont été identifiées dans le tableau 4.1, concernant le toléran-
cement de fabrication de l’éprouvette et le tolérancement géométrique de position de l’outillage. Les
non-conformités 11, 12, 13 et 14 sont liées à l’éprouvette, et leur influence sur l’essai est calculée de la
même manière que les non-conformités 7, 8, 9 et 10, liées à l’outillage. Les non-conformités de l’éprouvette
sont moins critiques que les non-conformités de l’outillage, on s’arrêtera donc à l’étude de l’influence des
dix premières non-conformités. Le modèle numérique issu du chapitre précédent et prenant en compte la
non-conformité 1 suite à une modification du drapage lors de la mise en œuvre est pris comme référence.
En effet, les omégas de l’éprouvette d’essai sont drapés à [0/45/0/45].

Avec cette modification de drapage, la modélisation des intersections avec des nœuds coïncidents condui-
sait ainsi les modèles à s’effondrer à un déplacement de compression trop important, ce qui n’est pas
représentatif. Les intersections sont alors modélisées avec des surfaces de glissement. Le modèle de réfé-
rence donne Fmax = 127, 026 kN.

Les non-conformités de l’outillage sont représentées dans la figure 4.14. Celles qui induisent une trans-
lation du talon de résine sont calculées en introduisant une précharge de déplacement au modèle de
référence. Celles qui induisent une rotation sont calculées en introduisant une précharge de rotation. La
non-conformité de décalage des omégas (N°2) a été calculée en surévaluant un décalage de 2mm de tous
les omégas dans la longueur. Dans la réalité, les résultats de digitalisation avec ATOS ont montré que ces
écarts pour cette éprouvette sont inférieurs à 1mm (figure 4.14a), mais ils ont été majorés vis-à-vis du
procédé et du détourage. La distance inter-PCI est aussi surévaluée (non-conformité N°3 en figure 4.14b),
ce qui mène la charge à rupture à augmenter légèrement.

Les résultats des modèles avec non-conformités sont donnés dans la figure 4.15. Hormis pour le modèle de
référence, et pour les modèles avec non-conformité N°6 et N°7, l’éprouvette n’est pas effondrée à 2,5mm
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(a) Vérification de l’alignement des équerres

(b) Vérification de l’alignement des plateaux

Figure 4.13: Contrôle de la mise en place de l’éprouvette

et le comportement à la rupture est différent.

Des non-conformités critiques ont été prises en compte —écarts de tolérancement surévalués— et la
diminution de la charge à rupture n’atteint pas 5% par rapport au modèle de référence. La charge
à rupture du modèle de référence est donc utilisée pour définir le prévisionnel de chargement dans la
section suivante. Un intervalle de charge à rupture attendue est défini de 121 kN à 128 kN. Malgré tout, la
non-conformité de rotation autour de l’axe X du plateau inférieur (N°6) devrait être conservée puisqu’elle
correspond à une configuration réelle du dispositif expérimental. L’écart sur la charge à rupture est
nul et les comportements à la rupture sont très proches. Cependant, l’analyse des zones de rupture de
l’éprouvette réelle montrera que la rotation est bloquée une fois que le dispositif expérimental est mis
en compression. Le modèle de référence est donc conservé. Cela sera développé plus en détail dans la
section 4.6.
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Tableau 4.1: Liste des non-conformités de l’essai
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(a) N°2 : décalage alignement omégas
(mesurés par digitalisation de l’éprou-
vette)

(b) N°3 : distance inter-PCI (c) N°6 : rotation X plateau in-
férieur

(d) N°7 : écart plateaux selon
largeur talon

(e) N°8 : écart plateaux selon longueur talon (f) N°9 : écart équerres selon lar-
geur talon

(g) N°10 : écart équerres selon longueur talon

Figure 4.14: Représentation des non-conformités de l’outillage

4.3.6 Prévisionnel de chargement

La prise en compte des non-conformités a permis de définir un intervalle de 121 kN à 128 kN pour la
charge à rupture, ce qui correspond donc à une variation possible de 5,5% par rapport à la valeur de
référence de 128 kN.

Tout d’abord, il est nécessaire de définir les termes qui sont utilisés en suivant. On utilise CE pour faire
référence à la Charge Extrême, qui est définie comme la charge à rupture de l’éprouvette. C’est à cette
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Figure 4.15: Modèle de référence, et modèles avec non-conformités du placement de l’éprouvette

charge que le panneau s’effondre. On dénomme CL la Charge Limite, qui vérifie CE/CL = 1, 5. D’après
le modèle numérique de référence CE = 128 kN (figure 4.15), alors on trouve CL = 85, 3 kN, ce qui
correspond environ à la charge critique de flambement.

Un prévisionnel de chargement est défini selon les recommandations données par [FAR23 87] :
– « The structure must be able to support limit loads without detrimental, permanent deformation. At
any load up to limit loads, the deformation may not interfere with safe operation ». Pendant la phase
linéaire jusqu’à CL (flambement), la structure doit rester saine. Et comme les structures composites à
peaux minces réalisées en fibre de carbone tolèrent un flambement répété sans aucune modification de
leur comportement de flambement [Zimmermann 06b, Degenhardt 06], aucune déformation résiduelle
et préjudiciable du panneau n’apparaît après CL, jusqu’à l’effondrement du panneau à CE. Cette
condition est donc vérifiée jusqu’à l’effondrement de l’éprouvette à 128 kN.

– « The structure must be able to support ultimate loads without failure for at least three seconds, except
local failures or structural instabilities between limit and ultimate load are acceptable only if the structure
can sustain the required ultimate load for at least three seconds [...] ». Des paliers de 3 secondes avec
maintien de charge sont paramétrés avec une vitesse de déplacement de compression constante. Ces
paliers permettent de s’assurer que les instabilités liées au flambement sont acceptables d’un point de
vue de la tenue du panneau à une charge donnée.

Les systèmes de mesure optique sont paramétrés pour prendre 1 image toutes les 3 secondes. Ainsi une
image est prise pendant l’intervalle de maintien de charge. Le prévisionnel de chargement est défini dans
le tableau 4.2.

Dans le prévisionnel, on considère que l’essai est valide pour une charge à rupture contenue dans l’intervalle
de 121 kN à 128 kN, ce qui est représenté par cet indicateur résultat : . Le cumul des écarts de charge
par rapport au modèle de référence permet de définir un domaine d’essai non maîtrisé :
– Un écart de −2, 4 % sur l’alignement global des structures
– Un écart de −4 % sur l’alignement des plateaux
– Un écart de −3 % sur la planéité des surfaces talons
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Tableau 4.2: Prévisionnel de chargement de l’essai de post-flambement

Phase de charge N° palier Rapport CL Charge [kN] Indicateur
résultat

TASSEMENT
0,6CL

- 0 0,0 -
1 0,6 51,2 -
- 0 0,0 -

ESSAI

1 0,60 51,2
2 1,00 85,3
3 1,10 93,9
4 1,20 102,4
5 1,25 106,7
6 1,30 110,9
7 1,34 114,3
8 1,36 116,1
9 1,38 117,8
10 1,40 119,5
11 1,42 121,2
12 1,45 123,7
13 1,50 128,0

RUPTURE FORCÉE 139,0
150,0

RETOUR ZÉRO 0,0 -

On trouve alors une charge à rupture Fmax = 0, 976 × 0, 96 × 0, 97 × 128 ≈ 116 kN, qui correspond à
un chute globale de 9 %. L’indicateur résultat est donc mitigé : , pour Fmax compris entre 116, 1 kN et
121, 2 kN.

De plus, on considère que les propriétés matériaux pourraient faire varier la charge à rupture calculée
de 9 %. L’indicateur résultat est donc encore mitigé : , jusqu’à une charge 9% inférieure à la charge
Fmax = 116 kN, jusqu’à Fmax = 106, 7 kN. En dessous, l’essai est considéré non valide, ce qui est indiqué
par cet indicateur résultat : .

Par ailleurs, des propriétés mécaniques 9 % supérieures, à partir d’un essai parfait sans incertitude globale,
donneraient une charge à rupture Fmax = 139 kN. Jusqu’à Fmax = 139 kN, l’indicateur résultat est donc
mitigé : . Dans le cas où l’éprouvette ne s’effondrerait pas à 128 kN, la rupture est forcée en augmentant
le déplacement jusqu’à un effort de 150 kN. Après 150 kN, l’essai est considéré non valide, comme indiqué
par l’indicateur résultat non valide : .
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Figure 4.16: Courbes du tassement appliqué en début d’essai à 0, 6CL

4.4 Essai de post-flambement

Un tassement à 0, 6CL est réalisé avant l’essai pour permettre une mise en place optimale de l’outillage et
de l’éprouvette dans la machine (figure 4.16). Cela se traduit par une pente plus importante à la descente
de charge qu’à la montée. Le facteur 0, 6 de la charge a été sélectionné pour aller assez haut en charge
tout en restant dans une phase linéaire. La charge correspondante est de 51,2 kN, comme indiqué dans le
prévisionnel de chargement (tableau 4.2) où un palier de 3 secondes a été défini à 0, 6CL.

Le capteur de déplacement de la machine mesure le déplacement entre les deux axes de la machine,
c’est-à-dire entre les deux plateaux de l’outillage. Le déplacement relatif réel est mesuré par le système
optique de mesure de champs cinématiques par stéréo-corrélation d’images numériques Aramis 3D, côté
peau, par des couples de points facettes définis sur le mouchetis de la peau au ras du talon de résine :
point a-b, c-d, e-f de la figure 4.17.

La figure 4.18 montre les courbes charge-déplacement expérimentales en comparaison de la courbe numé-
rique. La courbe de la mesure centrale a-b donne le meilleur résultat, avec des points quasiment superposés
à la courbe numérique. À peine décentrées, les mesures entre les points c-d et e-f donnent une rigidité
globale plus faible et une plus grande dispersion du déplacement.

La mesure optique permet donc d’obtenir le comportement jusqu’à la chute de charge observée numéri-
quement et expérimentalement. Elle nécessite la mesure du déplacement relatif de l’oméga central entre
deux points facettes au ras de la structure et du talon de résine. Le phénomène de rupture se produit
brutalement provoquant une variation brutale du déplacement relatif. La courbe moyenne expérimentale
va être expliquée à l’aide de la mesure des déplacements hors plan (section 4.5).

La figure 4.19 donne les résultats obtenus par les modèles numériques et par stéréo-corrélation d’images.
Deux ruptures se sont produites pendant l’essai, identifiées par deux chutes de charge. A la première
chute de charge, aucun oméga n’est séparé de la peau. Les courbes numériques et expérimentales sont
quasiment superposées jusqu’à la première chute de charge. En fin d’essai, deux omégas se sont séparés
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Figure 4.17: Localisation des points de référence utilisés en post-traitement de la stéréo-corrélation
d’images sur Aramis

Figure 4.18: Courbes charge-déplacement : numérique, mesure sur machine et mesures optiques avec
points de référence au ras de l’éprouvette et du talon de résine, au raidisseur central
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Figure 4.19: Courbes charge-déplacement numérique et expérimentale réelle (mesure optique), avec
déplacements hors plan correspondants

de la peau. Neuf points ont été identifiés pour représenter les étapes qui ont mené à la décohésion des
structures intégrées. Les coordonnées des neuf points sont données dans le tableau 4.3. La même échelle
de couleur montre les déplacements hors plan UZ expérimentaux et numériques.

La figure 4.20 indique la nomenclature des omégas qui sera utilisée par la suite : les omégas 1, 2 et 3
seront appelés Ω1, Ω2 et Ω3 respectivement.

La charge critique de flambement Fcr est la charge à partir de laquelle le comportement devient non
linéaire à cause du flambement local de la peau. Elle doit correspondre au premier mode de flambement
linéaire du modèle de référence, de Fcr = 91, 576 kN. Le tableau 4.4 indique les charges de flambement et
de rupture, obtenues numériquement (analyse non linéaire) et expérimentalement (capteur de déplace-
ment et mesure optique). La forme du flambement avec cinq vagues symétriques est équivalente à ce qui
est observé expérimentalement et numériquement au début de la phase non linéaire aux environs de 90 kN,
ce qui est cohérent. Le facteur de post-flambement est donc d’environ Fmax/Fcr ≈ 1, 4, ce qui est rela-
tivement faible en comparaison de valeurs variant de 2,9 à 6,0 pour des panneaux composites autoraidis
avec raidisseurs en T [Zimmermann 06a]. Cela peut s’expliquer tout d’abord par les conditions d’appuis
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Tableau 4.3: Données des points de la figure 4.19
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Figure 4.20: Nomenclature et repérage de l’éprouvette, côté raidisseurs

Tableau 4.4: Charges numériques et expérimentales de flambement et de rupture

Résultat Numérique Expérimental
machine

Écart
[%]

Expérimental
Aramis

Écart
[%]

Charge de
flambement Fcr

[kN]
~90 a ~90 très

faible ~90 très
faible

Charge de
rupture Fmax

[kN]
127,0261 126,6296 -0,312 126,1906 b -0,658

a. Fcr = 91, 576 kN avec l’analyse de flambement linéaire
b. Aucune mesure dans un intervalle de 0,2mm avant la rupture

qui ne sont pas définies sur les bords de l’éprouvette, qui pourraient faire augmenter la charge à laquelle
l’éprouvette s’effondre en flambement global. Aussi, l’empilement des peaux pourrait être optimisé pour
que leur flambement —ou autre type de grand déplacement— soit autorisé à une charge plus faible, le
processus de flambement étant équivalent : les raidisseurs reprennent la charge jusqu’à l’effondrement de
l’éprouvette.

Le tableau 4.4 donne aussi l’écart entre la charge à rupture expérimentale et celle du modèle de référence.
Cet écart de l’ordre de 0,3% est donc compris dans la précision de la mesure du capteur d’effort (0,5%).

Des courbes de chargement d’essais de compression similaires montrent clairement une modification du
comportement pendant la montée en charge [Zimmermann 06a], que l’on n’observe pas pour l’essai réalisé.
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Tableau 4.5: Description des phénomènes de l’essai, menant à la décohésion des structures intégrées

Phénomène Observations

Phase linéaire Chargement linéaire similaire
Charge critique de flambement
local des peaux

Forme du flambement à Fcr = 90 kN similaire

Phase non linéaire Évolution de la forme du flambement (local→global)
Charge maximale

1. Forme du flambement : disparition vague centrale provoque
un effondrement en flambement global

2. Rupture des intersections de Ω1
3. Flambement global de Ω1 et Ω2

Palier de charge
1. Environ 2/3 de la charge maximale
2. Rupture par crippling de Ω2 et Ω3

Décohésion de Ω2 et Ω3 Flambement de la peau du côté opposé aux raidisseurs, et
propagation de la décohésion initiée aux ruptures par crippling
de Ω2 et Ω3

Hormis une différence probable de comportement des panneaux composites autoraidis avec structures
intégrées en co-bonding et co-curing, et en pré-imprégnés ou infusés, il semble que ce palier soit dû aux
conditions d’appuis des bordures transversales du panneau qui ne sont pas introduites dans l’essai réalisé.
Un travail sur la modélisation de ces conditions d’appuis avait d’ailleurs permis d’améliorer la corrélation
des résultats numériques et expérimentaux (appuis modélisés par des ressorts et plusieurs rangées de
nœuds) [Zimmermann 06a]. Dans le cas de cet essai de post-flambement, un flambement global apparaît
progressivement après la charge critique de flambement, ce qui sera expliqué dans la section 4.5.3.

4.5 Description de la courbe de chargement

Les phénomènes menant à la décohésion des structures intégrées sont résumés dans le tableau 4.5. Cette
description est proposée selon une analyse cohérente des mesures expérimentales. Dans cette partie, la
courbe de chargement (figure 4.19) est décrite à partir des images de la mesure optique de champs
cinématiques. Les résultats obtenus par la tomographie et par le modèle numérique de référence seront
présentés ensuite dans la section 4.6. Chaque phénomène va être expliqué en prenant comme référence les
neuf points caractéristiques de la figure 4.19 et du tableau 4.3. Les résultats expérimentaux par stéréo-
corrélation d’images numériques sont donnés côté peau et côté raidisseurs, et les résultats numériques
côté raidisseurs.

Certains raidisseurs oméga montrent une rupture par crippling dans leur partie inférieure. Le crippling
est une instabilité des coins des structures fermées. Après un flambement local, les coins plus rigides
continuent de supporter la charge qui est donc supérieure aux charges critiques de flambement local. La
tomographie donnera une cartographie de ces zones.
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(a) Résultats expérimentaux (gauche
côté peau, droite côté raidisseurs)

(b) Modèle numérique

Figure 4.21: Point 1 - Montée en charge en phase linéaire

(a) Analyse de flambement linéaire,
Fcr = 91, 976 kN

(b) Fexp = 91, 1 kN et Fnum = 90, 495 kN

Figure 4.22: Point 2 - Charge critique de flambement non linéaire des peaux

4.5.1 Phase linéaire

La figure 4.21 montre une différence importante dans la forme du champ de déplacements hors plan :
le modèle numérique donne UZ positif pour les trois omégas (figure 4.21b), plus important pour Ω2. Le
champ de déplacements expérimental (figure 4.21a) donne un UZ presque nul pour Ω2 et négatif pour Ω1
et Ω3 sur les bordures de l’éprouvette. Ce comportement n’a été identifié par aucune approche numérique.
De plus, quatre vagues négatives se présentent de manière symétrique expérimentalement et numérique-
ment, proches des extrémités, et grandissent jusqu’à Fcr ≈ 90 kN. La courbe charge-déplacement reste
linéaire.

4.5.2 Charge critique de flambement local des peaux

La charge critique de flambement linéaire du premier mode est de Fcr = 91, 576 kN (figure 4.22a) pour
que les 5 vagues de flambement symétriques apparaissent sur chaque peau. La figure 4.22b donne les
déplacements hors plan à une charge inférieure à Fcr. La charge critique de flambement est caractérisée
par un passage en comportement non linéaire. Sur la courbe charge-déplacement cette transition s’opère
aux alentours de 90 kN (figure 4.19). La figure 4.22b montre que les résultats numériques et expérimentaux
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(a) Point 3 - Transition flambement local
peaux→flambement global

(b) Point 4 - Flambement global

Figure 4.23: Phase non linéaire avant rupture - Points 3 et 4

sont très proches. Cela confirme que l’étude de convergence a permis au premier mode de flambement de
bien apparaître pendant l’incrémentation du déplacement, et ce, sans introduire de déplacements unitaires
—relatifs aux vecteurs propres du flambement linéaire— en précharge de l’éprouvette.

C’est un flambement des peaux qui apparaît à Fcr ≈ 90 kN, le flambement global n’intervient que plus
tard. Cela correspond à la description idéalisée des étapes du post-flambement [Degenhardt 08] où la
première charge critique de flambement est le flambement des peaux.

À partir de cette charge critique de flambement, les modèles linéaires ne peuvent plus être utilisés,
car le flambement local des peaux provoque une redistribution des efforts dans les raidisseurs, et le
comportement devient non linéaire.

4.5.3 Phase non linéaire - Flambement local→global

Le passage du flambement local au global correspond à l’apparition d’un déplacement hors plan de la
zone courante de l’éprouvette. Les figures 4.23a et 4.23b montrent les résultats sur deux points de la
partie non linéaire de la courbe (points 3 et 4). L’amplitude des vagues de flambement a doublé (environ
4,5mm à 10mm) car un flambement global apparaît. Ce comportement est représenté en figure 4.24b où
UZ est tracé pour une section d’une peau dans la longueur (représentée en figure 4.24a), aux points 2, 3
et 4 de la courbe de la figure 4.19. Au point 2 le flambement local des peaux apparaît et les vagues de
flambement (demi-ondes) ne concernent que les peaux. Au point 3 le flambement local des peaux a évolué
et le flambement global apparaît et vient se superposer, ce qui se traduit par un déplacement global de
la zone courante de l’éprouvette. Au point 4, le flambement global a encore évolué, mais l’amplitude des
vagues de flambement des peaux est proche du point 3.

4.5.4 Charge maximale

La figure 4.25a indique le point 5 avec la dernière image de mesure optique côté peau réalisée avant la
rupture. La rupture étant un phénomène soudain, la figure 4.19 ne donne pas de points expérimentaux
sur un intervalle de 0,2mm, car le déplacement relatif longitudinal UX augmente de 0,2mm pendant un
intervalle de temps inférieur à 3 s, temps réglé entre deux enregistrements d’images.

Pendant cet intervalle de 0,2mm, quatre incréments numériques sont disponibles au point 6 (figure 4.19).
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(a) Section définie (b) Déplacements hors plan UZ pour une section d’une peau dans la longueur, aux points 2, 3
et 4

Figure 4.24: Amplitude des déplacements hors plan UZ dans la longueur d’une peau

(a) Point 5 - Dernière prise d’image
côté peau avant la rupture

(b) Point 6 - Derniers incréments numériques avant la rupture

(c) Point 7 - Dernière prise d’image
côté raidisseurs avant la rupture

(d) Point 7 - Me-
sure optique côté
peau à la rupture

Figure 4.25: Phase de charge maximale - Pré-Rupture
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(a) Avant effondrement (b) Formation de poussière

(c) Propagation du nuage de poussière (d) Propagation du nuage de poussière

Figure 4.26: Rupture Ω1, Poussière apparaissant aux extrémités inférieures de l’éprouvette, lors de son
effondrement

Une vague centrale se reforme avant la chute de charge (figure 4.25b). La reformation de cette vague
centrale est accompagnée d’une faible augmentation de charge (environ 0,5 kN).

Au point 7, même si les deux systèmes de stéréo-corrélation d’images numériques sont calés théoriquement
en prise de vue simultanée, un système est légèrement en retard. De ce fait, une prise de vue côté
raidisseur oméga avant rupture et une prise de vue côté peau juste après rupture sont obtenues. Au
point 7, l’image prise par le système de mesure optique côté raidisseurs indique que la rupture se produit
expérimentalement à ce point, représentée dans la figure 4.25c. La vague centrale négative est en train
de disparaître. La figure 4.25d donne la mesure côté peau du point 7. La rupture s’est produite, le
déplacement longitudinal relatif est de UX = 2, 28mm. Le résultat du modèle numérique correspondant
(à UX = 2, 30mm) n’indique par contre pas la rupture. La rupture numérique ne se produit qu’à
UX = 2, 40mm.

Quant aux phénomènes de rupture, les observations visuelles et les photos permettent de voir que Ω1
flambe subitement avec la peau. Une séquence photographique met en évidence de la poussière provenant
des intersections inférieures de Ω1 (voir figure 4.26), juste au moment où la première rupture se fait
entendre, suivi d’un deuxième bruit : c’est la première chute de charge.

Une observation visuelle fait apparaître une fissure de surface au niveau de l’intersection inférieure de
Ω1, qui a vraisemblablement formé la poussière qui a été observée. Alors, un zoom sur les images prises
du côté raidisseurs avant et après la rupture dans la figure 4.27, fait apparaître la rupture successive des
intersections avec le PCI haut et bas de Ω1. La superposition successive de ces deux paires d’images met
en évidence la rupture des deux intersections à la première chute de charge, qui correspond aux deux
bruits de rupture entendus. L’observation visuelle fait apparaître des fissures qui vont être vérifiées par
la tomographie dans la section 4.6.

Les déplacements UZ et UY sont aussi tracés aux sections définies sur la tête des raidisseurs omégas
(figure 4.28), aux niveaux pré- et post- effondrement.

UZ est le plus important pour Ω2 avant la rupture (figure 4.29a) à cause du flambemement global
qui provoque un déplacement hors plan plus important au centre de l’épouvette. La comparaison des
courbes de Ω1 et Ω3 indique que le flambement de Ω1 est le plus important des deux, différence qui
mène Ω1 à s’effondrer plus facilement que Ω3. Ainsi, l’éprouvette s’effondre avec le flambement de Ω1
dans la figure 4.29b, qui provoque la rupture des intersections haut et bas de celui-ci et entraîne Ω2 dans
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(a) Ω1 haut, pré-rupture (b) Ω1 haut, post-rupture

(c) Ω1 bas, pré-rupture (d) Ω1 bas, post-rupture

Figure 4.27: Rupture des intersections de Ω1 avec les PCI

Figure 4.28: Définitions des sections sur les têtes des omégas
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(a) Pré-effondrement

(b) Post-effondrement

Figure 4.29: Mesure des déplacements UZ sur les t“etes des omégas
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l’effondrement de l’éprouvette. Les déplacements hors plan des raidisseurs Ω1et Ω2 augmentent à l’état
post-effondrement d’environ 7mm et 4mm respectivement (figure 4.29b), alors que le déplacement hors
plan de Ω3 n’augmente que d’environ 0,5mm.

Les déplacements transversaux UY confirment ces observations (figure 4.30). En effet, pendant le flam-
bement et le post-flambement de l’éprouvette, les raidisseurs transversaux Ω1 et Ω3 montrent un dé-
placement vers l’extérieur de l’éprouvette, alors que celui du raidisseur central Ω2 reste proche de zéro
(figure 4.30a). Une fois que l’éprouvette s’effondre, malgré un léger mode rigide, le déplacement transver-
sal de Ω1 devient nul alors que Ω2 se met à flamber du même côté que Ω3. Cela signifie qu’à la première
chute de charge, Ω1 s’effondre avec l’éprouvette, alors que Ω2 et Ω3 reprennent une charge égale aux 2/3
de la différence entre la charge à rupture et la charge résiduelle après rupture des 3 omégas.

La tomographie va être utilisée sur l’éprouvette post-mortem (section 4.6), elle permet d’observer l’en-
semble des dommages qui sont apparus pendant tout l’essai. Il faut donc être vigilant à dissocier les
dommages liés à plusieurs phénomènes qui ne se sont pas produits en même temps. D’autre part, les
résultats des modèles numériques vont être analysés pour décrire les phénomènes de rupture locaux.

4.5.5 Palier de charge

Pendant le palier de charge (point 8) l’éprouvette est flambée globalement du côté des raidisseurs, et
les déplacements hors plan sont orientés du côté de Ω1 et Ω2 (figure 4.31), comme l’a montré la partie
précédente. Il reste environ 2/3 de la différence entre la charge à rupture et la charge résiduelle en fin
d’essai (voir figure 4.19), car la charge n’est reprise que par Ω2 et Ω3, qui sont flambés mais pas encore
rompus. Le modèle numérique n’est plus cohérent quant à la forme des déplacements hors plan car la
rupture est prédite de manière globale, ce qui sera expliqué dans la section 4.6.

La première chute de charge n’a pas déclenché l’arrêt de la machine comme cela avait été programmé,
l’éprouvette a donc repris le chargement pendant un court instant avant qu’une seconde chute de charge
n’apparaisse avec la décohésion de Ω2 et Ω3.

4.5.6 Décohésion de Ω2 et Ω3

La figure 4.32 montre les déplacements hors plan du point 9 et la photo de l’éprouvette effondrée. La
peau a flambé dans la direction opposée aux raidisseurs, comme le montre la photographie. Les ruptures
par crippling de Ω2 et Ω3 qui vont ensuite être inspectées par la tomographie (section 4.6), ont initié la
décohésion des structures intégrées.

La propagation de la décohésion s’est initiée à partir des zones semelle-peau alors fragilisées par les
ruptures par crippling des Ω2 et Ω3. Le délaminage observé après initiation en crippling se produit dans
les plis supérieurs de la peau (figure 4.33), et change d’interface pendant la propagation. Ce phénomène
n’est pas en accord avec les études les plus récentes portant sur des panneaux en préimprégnés avec
structures intégrées en co-curing, où le délaminage se produit le plus souvent à l’interface entre la structure
intégrée et la peau. Toutefois, Zimmermann avait indiqué que dans le cas d’un assemblage excellent, la
rupture peut se produire dans les semelles et dans la peau [Zimmermann 06a]. Cela avait aussi été observé
plusieurs années auparavant sur un panneau préimprégné en co-curing où le délaminage s’était produit
dans la peau [Stevens 95]. L’éprouvette va être inspectée par ultrasons en réflexion pour conclure sur la
profondeur de l’interface de plis où la décohésion s’est produite (section 4.6).
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(a) Pré-effondrement

(b) Post-effondrement

Figure 4.30: Mesure des déplacements UY sur les t“etes des omégas
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Figure 4.31: Point 8 - Palier de charge

(a) Déplacements hors plan expérimentaux (b) Photographie de l’éprouvette effondrée

Figure 4.32: Point 9 - Seconde chute de charge, décohésion des structures intégrées
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Figure 4.33: Vue détaillée de la surface sous Ω3 pendant la propagation de la décohésion

4.6 Analyse de la rupture

4.6.1 Contrôle post-mortem

La figure 4.34 donne les résultats obtenus par la tomographie et les zones de rupture identifiées qui
permettent d’interpréter les résultats expérimentaux et numériques. Aucune rupture n’a été identifiée
dans toutes les zones de peau. Ces résultats de tomographie sont des mesures coronales, qui sont des
coupes selon l’axe Z de l’éprouvette donnant la répartition de la densité de la matière dans l’épaisseur de
l’éprouvette.

Les zones 1 à 6 se situent aux intersections. Pour Ω1, les zones 1 et 4 montrent qu’une fissure —couleur
noire correspondant à une perte de densité dans la matière en blanc— n’est pas présente dans toute
l’épaisseur du stratifié de l’oméga. Pour Ω2 et Ω3, aucune rupture n’a été détectée à l’intersection supé-
rieure de l’éprouvette (zones 2 et 3). Par contre, à l’intersection inférieure, la perte de densité est franche
dans toute l’épaisseur du stratifié de l’oméga (zones 5 et 6). Le délaminage de Ω2 et Ω3 jusqu’à leurs
intersections inférieures est à l’origine de ces ruptures.

Les zones 7 et 8 sont les ruptures en crippling de Ω2 et Ω3, représentées par une diminution de la
densité du matériau qui part des coins de chacun des omégas. La rupture se produit effectivement par
crippling comme l’a observé Bertolini dans un essai de post-flambement similaire [Bertolini 08]. Les
modes de rupture mixtes en rupture fibre/matrice et décollement, observés dans les essais du programme
COCOMAT [Zimmermann 06a], montrent bien que la rupture par crippling dans les raidisseurs peut être
à l’origine de l’initiation du délaminage.

Les résultats d’un contrôle ultrasonore par réflexion jet d’eau sont donnés dans la cartographie d’épaisseur
en figure 4.35a. La cartographie d’épaisseur est calibrée avec une vitesse de V33 = 2930 m/s dans la
direction hors plan du stratifié, vitesse évaluée précédemment. La mesure est réalisée côté peau pour
identifier la zone de propagation de la décohésion par rapport à l’épaisseur des peaux. En parallèle, la
figure 4.35b donne une cartographie d’épaisseur de l’éprouvette digitalisée sur ses deux faces.

Les deux cartographies sont cohérentes, l’épaisseur de la peau est comprise entre 2mm et 2,3mm. La
cartographie ultrasonore montre que dans les zones semelle-peau l’épaisseur jusqu’à la zone délaminée
est comprise entre 1,4mm et l’épaisseur totale de la peau, soit l’épaisseur de deux plis. La plus grande
partie de la décohésion s’est produite à l’interface entre les structures intégrées et la peau (zone verte).
Cependant, des zones de couleur jaune-orangé apparaissent distinctement qui indiquent des changements
d’interface locaux de la propagation du délaminage dans la peau. Cela confirme que la décohésion des



4.6. Analyse de la rupture 155

(a) Cartographie des zones de rupture

(b) 1 : Ω1 intersection sup. (c) 2 : Ω2 intersection sup. (d) 3 : Ω3 intersection sup.

(e) 4 : Ω1 intersection inf. (f) 5 : Ω2 intersection inf. (g) 6 : Ω3 intersection inf.

(h) 7 : Ω2 crippling (i) 8 : Ω3 crippling

Figure 4.34: Cartographie des zones de rupture identifiées par la tomographie par rayons X sur l’éprou-
vette d’essai post-mortem
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(a) Mesure ultrasonore par réflexion jet d’eau de l’éprouvette
post-mortem

(b) Digitalisation par projection de franges de l’éprouvette avant
essai

Figure 4.35: Cartographies d’épaisseur

structures intégrées s’est propagée dans la zone du pli supérieur de la peau, comme cela a été observé
dans l’essai.

4.6.2 Rupture par modèles numériques

Les indices de rupture de Tsai-Wu sont donnés pour les omégas dans la figure 4.36. À la première chute de
charge, le modèle de référence indique une rupture généralisée et brutale dans toutes les sous-structures
—mis à part dans les PCI pour des valeurs de FI limites— sans pour autant qu’un mécanisme de
rupture particulier soit identifié : le modèle indique que tous les plis de la peau sont rompus, et donne

Pli1 : Pli2 : Pli3 : Pli4 :

Figure 4.36: Indices de rupture de Tsai-Wu à la rupture, résultats numériques des plis des raidisseurs,
modèle de référence, 0 ≤ FI ≤ 1
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Pli1 : Pli2 : Pli3 : Pli4 :

Figure 4.37: Indices de rupture de Tsai-Wu à la rupture, résultats numériques des plis des raidisseurs,
modèle avec non-conformité N°6, 0 ≤ FI ≤ 1

des localisations de rupture dans les raidisseurs. Les observations visuelles et la tomographie montrent
que des ruptures par crippling des raidisseurs se sont bien produites, mais aucune rupture n’est détectée
dans les peaux. L’analyse s’intéresse alors uniquement à la rupture des raidisseurs.

La figure 4.36 montre que les zones de rupture ne sont pas symétriques. Avant la définition d’un drapage
à [0/45/0/45] des omégas du modèle de référence, le drapage était [0/45]s symétrique et les zones de
rupture aussi. Il s’avère donc que la symétrie des drapages des raidisseurs influence la localisation des
zones de rupture de ce type de modèle. Cela peut s’expliquer à partir des résultats du modèle avec la
non-conformité N°6, où la rotation selon l’axe X est libre (figure 4.37).

Le modèle avec non-conformité N°6 —rotation selon X libre— n’avait pas été conservé pour mettre au
point l’essai de post-flambement. Contrairement au modèle de référence (figure 4.38a), les déplacements
hors plan et les FI sont répartis de manière symétrique à la rupture (figure 4.38b). La rupture est prédite
dans les peaux et dans les semelles des raidisseurs. Malgré tout, à quelques incréments après la rupture,
l’éprouvette vrille à cause de la rotation de l’axe X laissée libre, et toute la structure est ruinée. Cela
n’est pas le cas pour l’éprouvette de référence, où la rotation X bloquée rend les déplacements hors plan
et la répartition des FI dissymétriques (figure 4.38a et 4.36).

Comme un vérin de la machine est libre en rotation, la rotation de l’axe X est une condition réelle.
Pourtant cette rotation n’est pas observée expérimentalement. En effet, le modèle de référence donne
des localisations de rupture dans les raidisseurs qui correspondent aux résultats expérimentaux obtenus
(figure 4.39) : les zones de rupture sont des zones semelle-peau —correspondant à des ruptures par
crippling— qui sont décentrées par rapport aux résultats du modèle avec non-conformité N°6 (figure 4.37).
Comme le montage est en compression, la rotation selon l’axe X se bloque avec l’augmentation de la charge
appliquée.

4.6.3 Rupture des intersections entre les structures intégrées

La rupture des extrémités à FI ≥ 1 n’est prédite par le modèle de référence qu’à un déplacement longi-
tudinal avancé (de l’ordre de 4mm) ce qui n’est pas cohérent par rapport aux ruptures des intersections
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Rupture : Post-rupture :
(a) Modèle numérique de référence

Rupture : Post-rupture :
(b) Modèle numérique avec non-conformité N°6

Figure 4.38: Résultats numériques : déplacements hors plan et répartition des indices de rupture, avant
et après rupture

Figure 4.39: Explications des résultats numériques sur la localisation des zones de rupture
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Figure 4.40: Utilisation du modèle de référence avec les propriétés mécaniques mesurées

observées de Ω1 avec le PCI supérieur. La tomographie a montré que ces ruptures concernent le(s) pli(s)
supérieur(s) de la tête de Ω1. De plus, la description de la courbe de chargement à la charge maximale à
partir des images de mesure optique a fait apparaître l’effondrement de Ω1, qui est facilité par la rupture
de la tête à l’intersection avec le PCI. Le mode de rupture de(s) pli(s) de l’oméga à l’intersection est donc
la compression, aidée par le contact avec le PCI.

Dans le chapitre précédent, l’intersection des structures intégrées a été modélisée en nœuds communs, en
nœuds coïncidents et avec des surfaces de glissement. Avec un drapage des omégas de [0/45]s, le compor-
tement numérique le plus réaliste était avec des nœuds coïncidents. Pourtant, le modèle de référence avec
un drapage des omégas à [0/45/0/45] était plus réaliste avec des surfaces de glissement (déplacement à
rupture plus faible). Les résultats expérimentaux ont montré qu’il y a une interaction de contact dans
cette zone. L’approche de modélisation en surfaces de glissement est donc justifiée, mais ne permet pas
de détecter la rupture dans ces zones d’intersection.

4.6.4 Influence des propriétés mécaniques

Le modèle de référence est utilisé avec les propriétés mesurées dans le second chapitre (tableau 2.7),
qui sont rappelées dans le tableau 4.6. Les courbes de chargement sont données dans la figure 4.40,
avec les intersections des structures intégrées modélisées avec des nœuds coïncidents et avec des surfaces
de glissement. Dans les deux cas, il n’y a pas de palier de charge plus faible après la chute de charge
comme avec le modèle de référence utilisant les propriétés Hexcel, et à 4mm le panneau n’est toujours
pas effondré. La rupture se produit aux extrémités de la tête des raidisseurs comme cela est observé
expérimentalement, mais la charge appliquée ne chute pas à la rupture. Les trois raidisseurs continuent
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Tableau 4.6: Propriétés mécaniques mesurées

Propriété mesurée [MPa]

EL = ET 62000
GLT 4900
νLT 0.05

XT = YT 750
XC = YC 610

S12 100
épaisseur [mm] 0,37

donc de reprendre le chargement au-delà de 4mm. Ils ne prédisent pas non plus de rupture dans la zone
de semelle-peau. Après la rupture, ces modèles ne sont donc plus représentatifs, mais montrent que le
premier phénomène de rupture peut être prédit numériquement. Des travaux supplémentaires seraient
nécessaires pour modéliser les intersections de manière à ce que le comportement global du panneau soit
plus réaliste. Dans les présents travaux, l’utilisation des propriétés mécaniques Hexcel est justifiée.

4.7 Conclusions sur l’essai expérimental

La charge critique de flambement de l’ordre de 90 kN donnée par les méthodes numériques linéaire et
non linéaire, est vérifiée expérimentalement. Le déplacement réel de compression est obtenu en utilisant
deux points facettes (fenêtres de corrélation) de la mesure optique de champs cinématiques par stéréo-
corrélation d’images numériques situés sous la peau du raidisseur central, au ras de l’éprouvette et des
talons de résine. À la première chute de charge, la charge et le déplacement relatif à rupture sont conformes
au modèle numérique.

La décohésion des semelles des structures intégrées a été mise en évidence dans la zone d’interface peau-
raidisseur. La décohésion des structures intégrées est décrite de la manière suivante :
– La première chute de charge correspond à l’effondrement de Ω1, provoqué par la rupture de ses inter-
sections avec les PCI.

– L’éprouvette reprend ensuite 2/3 de la charge, par Ω2 et Ω3.
– La seconde chute de charge correspond à la rupture par crippling de Ω2 et Ω3, ce qui initie leur

décohésion de la peau.
– La propagation de la décohésion est ensuite brutale. Elle ne se produit pas exclusivement dans la zone
d’interface avec la peau.

L’intersection entre structures intégrées a joué un rôle important sur le premier phénomène de rupture,
puisque ce sont les ruptures des intersections de Ω1 et des PCI qui l’ont conduit à s’effondrer. Les
modèles numériques ne prédisent pas de zones de rupture localisées, mais ils suffisent à donner la charge
et le déplacement à la rupture.

L’utilisation de la photogrammétrie et de la projection de franges afin de digitaliser numériquement
l’éprouvette ou sa mise en place géométrique a permis de mettre en évidence certaines non-conformités.
Les conditions aux limites réelles ont été prises en compte en identifiant et en évaluant l’influence de ces
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non-conformités. Les deux non-conformités critiques sont le parallélisme des surfaces des extrémités des
talons, et la planéité des surfaces des flancs des talons. Un modèle numérique de référence a permis de
définir un prévisionnel de chargement et un intervalle de charge dans lequel l’essai est considéré valide.

Le suivi d’essai par méthode optique de mesures de champs cinématiques par stéréo-corrélation d’images
numériques a été mis en œuvre avec succès des deux côtés de l’éprouvette d’essai. La mesure en tout
point de la pièce du déplacement tridimensionnel permet d’analyser précisément le comportement local
et global de la structure afin de corréler avec le modèle numérique.

Une caméra rapide serait nécessaire pour observer les phénomènes qui apparaissent de façon brutale.
Cependant, les phénomènes locaux ne pourraient être observés correctement par une caméra rapide
uniquement si la résolution du capteur CCD de la caméra permet la prise d’images de toute l’éprouvette.
Dans le cas contraire, la zone de mesure doit être définie a priori et l’enchaînement des phénomènes
de rupture reste difficile à déterminer. En l’occurrence, les ruptures par crippling pouvant survenir en
plusieurs zones des omégas sont identifiées de manière globale par les modèles numériques.

Les meilleurs résultats d’observation des phénomènes de rupture sont donnés par la tomographie par
rayons X. En particulier, les zones de rupture de l’éprouvette sont les intersections, les semelles et le
bas des flancs des omégas. Aucune fissure n’est apparue dans les peaux. Une limitation importante des
mesures ultrasonores est la géométrie locale complexe de l’éprouvette, qui rend la mesure difficile, voire
le plus souvent impossible.

Les dimensions de l’outillage qui a été conçu permettent de réaliser tout essai de compression de pièces type
panneau plan, courbe et autres. Il pourrait en effet être intéressant de réaliser des essais sur panneaux
courbes et/ou de zones représentatives. Maintenant que le comportement est clairement identifié, une
condition de glissement des bordures latérales de l’éprouvette pourrait apporter une amélioration vis-à-
vis de la représentativité du comportement.

4.8 Conclusions sur l’étude numérique et expérimentale du pan-
neau composite autoraidi

Grâce aux modèles numériques réalisés, la charge et le déplacement à la rupture ont été calculés. Les
résultats numériques sont très proches des résultats expérimentaux. L’erreur sur la charge à rupture par
rapport au modèle de référence est comprise dans l’erreur de mesure. Deux chutes de charges expérimen-
tales ont été observées. La première correspond à la rupture des intersections d’un oméga. La seconde
est la rupture par crippling des deux omégas restants, qui provoque la décohésion de ces deux structures
intégrées. La rupture par crippling est à l’origine de l’initiation de la décohésion des structures intégrées.
En outre, l’utilisation des propriétés mécaniques Hexcel permet d’obtenir un comportement numérique
global conforme à l’expérience.

Sans introduire de déplacements relatifs initiaux correspondants aux vecteurs propres d’une analyse
de flambement linéaire, la forme du flambement a été correctement calculée à partir de la phase de
comportement non linéaire (jusqu’à la rupture). En effet, le seul écart entre la forme du flambement
obtenue numériquement et expérimentalement réside dans la phase linéaire jusqu’au flambement des
peaux. La charge critique de flambement linéaire de 91, 576 kN est retrouvée par la méthode non linéaire
et par les mesures expérimentales. À partir de cette charge, les modèles numériques linéaires ne doivent
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plus être utilisés, car ils ne prennent pas en compte la redistribution des efforts dans la structure. On
trouve un rapport de post-flambement d’environ 1,4 ce qui est relativement faible. Ce rapport devrait
être plus élevé en considérant des conditions d’appui sur les bordures de l’éprouvette, et en optimisant la
structure.

Cependant, une instabilité numérique à la rupture subsiste dans tous les modèles numériques. Certains
modèles prédisent une rupture des peaux et de l’oméga central, de manière symétrique entre les deux
peaux. D’autres modèles, notamment celui utilisé comme référence de l’essai de post-flambement en
compression uni-axiale, prédisent une rupture dissymétrique qui concerne la peau et les raidisseurs d’un
seul côté de l’éprouvette. Dans tous les cas, ces modèles prédisent une rupture globale de l’éprouvette qui
est vérifiée expérimentalement. L’utilisation du critère de rupture en contraintes de Tsai-Wu permet de
calculer l’initiation de la rupture qui cause l’effondrement de l’éprouvette. La nature globale de la rupture
est aussi due à la modélisation en coques sans offsets, qui ne permet pas de distribuer correctement les
flux d’efforts dans et entre les plis au niveau local. De plus, le phénomène de rupture est brutal et il
manque des points de mesure à la première chute de charge (0,2mm de déplacement relatif).

Quatre intersections sur six montrent des ruptures plus ou moins prononcées. Cela s’explique par le besoin
des raidisseurs de flamber avec la peau de ce côté du panneau plan. La modélisation des intersections
des structures intégrées avec des nœuds communs montrait justement que cela provoquait une rigidité
numérique trop importante des intersections, qui menait à la rupture des encastrements des raidisseurs.
Dans la réalité, ce type de rupture a pu être observé.

La décohésion se produit dans la zone de peau : ce comportement est différent de celui généralement
observé sur les panneaux en préimprégnés fabriqués par co-bonding ou co-curing, où un décollement se
produit généralement à l’interface [Orifici 08b]. Dans ce cas le décollement est modélisé par l’intermédiaire
d’éléments cohésifs à l’interface. Le décollement des raidisseurs n’est pas forcément le premier mode de
rupture des panneaux composites autoraidis en compression, la première rupture étant une rupture par
crippling [Bertolini 08]. L’essai proposé ne menait par contre pas le panneau jusqu’au décollement et la
corrélation numérique-expérimentale n’était pas aboutie : elle ne permettait pas d’identifier expérimenta-
lement la première chute de charge calculée. Le décollement peut aussi être combiné avec des délaminages
et des ruptures dans la peau et dans les flancs des raidisseurs [Zimmermann 06a, Orifici 08a], ce qui a été
observé dans l’essai réalisé. Un essai de cisaillement [Krueger 99, Krueger 00, Krueger 04, Bertolini 09],
mène plus facilement au décollement du raidisseur central, mais est plus difficile à mettre en œuvre.
L’objectif des présents travaux était de mettre en évidence le phénomène de décohésion des structures
intégrées infusées, ce qui a été réalisé sur cet essai de compression après initiation par crippling.

Dans le cas du panneau composite étudié fabriqué par co-curing en infusion, on devrait donc modéliser
une surface cohésive entre chaque pli de la zone d’interface. Cela permettrait d’identifier l’interface où
se produit la décohésion, et de modéliser la propagation du délaminage qui pourrait changer d’interface
de plis. En effet, une discontinuité à l’interface peau-raidisseur existe toujours, et représente une zone de
concentrations de contraintes considérée comme la cause de l’initiation du délaminage. Il suffit d’ajouter
cet aspect à la méthode proposée, pour étudier la propagation du délaminage des structures intégrées,
sous la forme de modèles globaux et locaux. Ainsi, la méthode proposée peut s’adapter à l’étude de
structures intégrées où l’adhésion à la peau est renforcée, comme c’est le cas avec la couture ou les clous.

Enfin, ce type de modèle numérique global qui utilise le critère interactif de Tsai-Wu dans une analyse
de rupture progressive avec non-linéarités géométriques, est tout à fait applicable à des modèles indus-
triels de taille plus importante type fuselage d’aéronefs. Après avoir configuré correctement les points de
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chargement, ce type de modèle permettrait d’identifier correctement les charges et les déplacements au
moment de la rupture, en prenant en compte la redistribution des efforts liée aux grands déplacements
géométriques. En effet, à une charge supérieure à la charge critique de flambement, les modèles linéaires
ne peuvent plus être utilisés, car ils ne tiennent pas compte de cette redistribution des efforts, ce qui
contribue à observer des critères de rupture maximum au niveau des zones rigides (points d’application
des efforts, bordures du panneau aux extrémités, etc.) comme c’est le cas pendant la phase linéaire du
chargement.
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Conclusions et perspectives

Ces travaux de thèse proposent une approche numérique et expérimentale qui peut être implémentée sur
des structures de plus grande envergure, du type tronçon de fuselage étudié par le programme FUSCOMP.
Le comportement global de la structure peut être évalué avec des modèles aux non-linéarités géométriques,
et le comportement local par des surfaces cohésives définies par les propriétés hors plan du matériau. Aussi,
la démarche expérimentale proposée est applicable à l’essai de pressurisation du tronçon composite, où la
mesure optique par stéréo-corrélation d’images permet de recaler les modèles numériques globaux jusqu’à
la rupture.

La caractérisation du matériau par la propagation des ondes ultrasonores permet de vérifier rapidement les
caractéristiques élastiques usuelles (dans le plan) du matériau composite étudié, le pli tissé G0926/RTM6
étant considéré comme un matériau orthotrope. Hors du plan, la mesure du temps de propagation des
ondes ultrasonores et les essais mécaniques ont nécessité la mise au point d’une méthode de fabrication par
infusion de plaques épaisses (environ 20mm). En outre, seuls les essais mécaniques permettent d’évaluer
les propriétés à la rupture. Les essais de cisaillement et de traction hors plan ont donc été définis. L’essai
de cisaillement hors plan (Iosipescu) permet de vérifier la contrainte de cisaillement interlaminaire, et
d’évaluer le module de cisaillement hors plan. L’essai de traction hors plan est plus difficile à mettre en
œuvre, il n’a permis d’évaluer qu’une valeur de module de traction hors plan, vérifiée par les ultrasons.

Un modèle global d’un panneau composite autoraidi représentatif du tronçon de fuselage étudié, a été
réalisé en prenant en compte les non-linéarités géométriques liées au flambement local des peaux, une
fois la charge critique de flambement dépassée. Les modèles linéaires ne peuvent pas être utilisés après la
charge critique de flambement, car la forme du mode de flambement modifie totalement la répartition des
efforts dans la structure. Cependant, la charge critique de flambement est correctement évaluée. Une étude
de convergence a permis de définir le nombre d’éléments nécessaires à la prise en compte des modes de
flambement des raidisseurs, qui reprennent la charge une fois que les peaux flambent. Il a été aussi montré
par la suite que la modélisation des intersections des structures intégrées joue un rôle important sur la
localisation de la rupture. Deux types de modélisation des intersections ont été retenus, la modélisation
par nœuds coïncidents et l’utilisation de surface de glissement.

Une approche de la modélisation locale de la décohésion des structures intégrées a été proposée, en utilisant
les surfaces cohésives du logiciel Abaqus. Les propriétés élastiques et de rupture hors plan mesurées sont
utilisées, pour traduire la décohésion de la surface cohésive. Ainsi, une loi de traction-séparation est
définie à partir des coefficients de rigidité hors plan du matériau, les admissibles hors plan sont utilisés
dans un critère d’initiation quadratique en contraintes, et une loi de propagation est définie selon le critère
de Benzzegagh-Kenane. Les zones d’étude peuvent être identifiées en analysant les premiers modes
propres de flambement local en analyse linéaire.
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L’essai de post-flambement du panneau confirme les résultats attendus par la modélisation numérique.
Deux systèmes de mesure optique Aramis ont été utilisés pour obtenir le déplacement relatif réel ainsi
que les déplacements hors plan. Jusqu’à la rupture, l’écart charge-déplacement est compris dans l’erreur
de mesure. Les modèles numériques globaux avec le critère interactif de Tsai-Wu prédisent une rupture
globale à ce niveau de charge et à ce déplacement. La forme des déplacements hors plan du mode 1 de
flambement est vérifiée expérimentalement pendant une phase de chargement non linéaire, alors que les
déplacements unitaires liés au premier mode n’ont pas été introduits initialement au modèle global. La
réalisation de l’essai a nécessité un soin particulier aux surfaces de référence de la pièce et de l’outillage
(utilisation d’une technique de digitalisation numérique tridimensionnelle), notamment pour le parallé-
lisme des surfaces des extrémités des talons de résine et pour la planéité des flancs des talons. L’analyse
de la rupture par tomographie par rayons X et par mesure ultrasonore, a montré que la décohésion des
structures intégrées s’est initiée par rupture par crippling dans l’angle interne des omégas, et qu’elle s’est
propagée entre les plis de la zone d’interface entre les structures intégrées et la peau.

La mesure des vitesses de propagation des ondes ultrasonores est une bonne méthode de comparaison des
propriétés élastiques dans toutes les directions. Cependant, les essais mécaniques de caractérisation hors
plan sont les seuls moyens connus pour caractériser les propriétés à la rupture des matériaux composites,
nécessaires pour modéliser l’initiation de la décohésion des structures intégrées à la peau d’un fuselage.
L’essai de traction hors plan réalisé, qui n’est défini que par une norme ASTM —non existant dans les
normes ISO et CEN— est délicat à mettre en place, ce qui rend l’obtention de l’admissible en traction hors
plan difficile. L’amélioration de cet essai (préparation mécanique et chimique, alignement de l’éprouvette)
ou le recours à d’autres types d’essai (ASTM D6415) est donc nécessaire pour un déploiement industriel
de l’obtention des propriétés de traction hors plan.

Les modèles numériques globaux réalisés sont très sensibles à la modélisation de l’intersection des struc-
tures intégrées. L’essai réalisé indique la rupture du premier oméga effondré dans ces zones, ce qui montre
que les intersections ont une influence mécanique sur le comportement global du panneau. Cette influence
devrait donc être étudiée plus en détail pour que la modélisation soit plus représentative, ou bien l’inter-
face devrait être simplement supprimée à l’étape de fabrication.

Aussi, les données numériques et expérimentales de l’essai de post-flambement réalisé permettraient de
réaliser des modèles locaux du panneau testé. En appliquant la démarche de modélisation avec surfaces
cohésives proposée, les déplacements numériques et expérimentaux pourraient être introduits comme
conditions aux limites du modèle local, comme cela est couramment réalisé dans ce type de problème.
Dans le même temps, l’influence de la géométrie réelle pourrait être évaluée à partir des digitalisations
réalisées.

Il existe des solutions techniques pour améliorer la tenue mécanique des structures intégrées. L’utilisation
de préformes tissées tridimensionnelles, sélectionnées par zone ou d’un seul tenant, procure au stratifié
obtenu une meilleure tenue mécanique dans les directions hors plan. Plus simplement, le tissage ou d’autres
moyens permettant de renforcer la direction hors plan, notamment le « Z-pinning », sont d’autres pistes
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pour améliorer la tenue mécanique des structures intégrées, à condition de ne pas perdre l’avantage de
l’assemblage au niveau du procédé par co-cuisson.

Enfin, il semble évident que la tenue des structures intégrées est meilleure avec un procédé d’infusion de
résine (LRI ou RTM ), grâce à l’imbrication des tissus lors du préformage et à l’interface de résine qui
est équivalente entre tous les plis.
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