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RÉSUMÉ 

 

Ce projet de maîtrise présente le développement d’un modèle permettant de 

prédire la durée de vie d’une structure en composite tissé présentant un défaut 

interne, à l’aide notamment de la technique de monitorage par émissions 

acoustiques (EA). Ce travail s’inscrit dans le projet de recherche CRIAQ-COMP 

407 “Limites de croissance des défauts dans les composites” dont le but est le 

développement de méthodes expérimentales et numériques permettant de 

déterminer l’initiation de la délamination et des fissures en fatigue sous 

conditions environnementales variées. 

Ce modèle se base notamment sur deux étapes principales : la réalisation d’essais 

expérimentaux de mécanique de la rupture permettant de générer des critères de 

rupture en quasi-statique et en fatigue, et le développement d’un modèle par 

éléments finis permettant de prédire le comportement à la rupture autour d’un 

défaut artificiel. Les essais expérimentaux ont été réalisés sous différentes 

conditions environnementales afin de créer un modèle de prédiction pour 

chacune d’entre elles. Le modèle a ensuite été comparé aux résultats obtenus 

expérimentalement sur les mêmes échantillons.  

Ce mémoire est organisé en quatre chapitres. Le premier constitue une 

introduction à la problématique de recherche et présente le contexte global. 

Le second présente un état de l’art détaillé traitant notamment du comportement 

des matériaux composites en quasi-statique et en fatigue et des méthodes de 

caractérisation et de prédiction de la rupture. Sont aussi abordées toutes les 

méthodes inhérentes à la technologie de monitorage par émission acoustique 

(EA), l’analyse et le traitement des signaux d’EA, et leurs applications pour 

identifier les mécanismes de rupture. 

Le troisième chapitre présente les résultats obtenus au cours du développement 

du modèle de prédiction. Dans un premier temps, le détail des configurations est 

donné sur les différents échantillons utilisés au cours de ces travaux. Ensuite, les 

critères de rupture obtenus en quasi-statique et en fatigue, ainsi que la démarche 

utilisée pour les établir sont présentés. Le développement du modèle numérique 

fait également l’objet d’une section, et enfin les résultats de la prédiction sont 

présentés dans une dernière section et comparés aux résultats obtenus 

expérimentalement.  

Enfin, le dernier chapitre présente la conclusion générale de ce travail de 

recherche et présente la perspective des futurs travaux. 

Mot clés : Matériaux composites, Prédiction de l’initiation en fatigue, 

endommagement en fatigue, émissions acoustiques (EA)  
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ABSTRACT 

 

This master thesis presents the development of a fatigue life prediction model for 

a plain weave composite structure with an embedded flaw, using the acoustic 

emission monitoring technique (AE). This works is part of the CRIAQ-COMP 

407 research project, aiming to develop this prediction model. 

This model is based on two main analysis steps: failure experimental tests, 

generation of quasi-static and fatigue failure criteria, and the development of a 

finite element numerical model to predict the failure comportment around the 

artificial flaw. Experimental tests were done under various environmental 

conditions to create a prediction model for each one of them. The prediction 

model was then compared with the results obtained from experimental tests with 

the same samples and under the same loading (tension-tension) conditions. 

This thesis is organized into four chapters. The first Chapter is an introduction to 

the research context and presents the CRIAQ-COMP 407 project in detail.  

The second Chapter is a literature review, including the composite materials 

comportment under quasi-static and fatigue loading, the ways in which the 

characterization of such composites is done, and how to predict the failure. The 

acoustic emission monitoring technique is also presented, including the acoustic 

emission signals processing and their use to identify the failure mechanisms.  

The third one presents all the results obtained during the prediction model 

development. First, all the details about the configurations of samples used 

during tests are given. Then, all failure criteria obtained during quasi-static and 

fatigue tests are presented. The development of the numerical model is then 

addressed, and finally the results of the prediction model are given in the last 

section, then compared with the experimental results.  

The last Chapter is a general conclusion of this research work and gives the future 

perspective of this project. 

 

 

 

 

Keywords : Composite materials, Fatigue onset prediction, Fatigue damage, 

Acoustic Emission  



iii 

REMERCIEMENTS 

 

Je tiens à remercier énormément Pr. Ahmed Maslouhi, pour sa patience et avoir 

su trouver les mots quand les choses n’allaient pas. Ses conseils avisés et la 

confiance qu’il a su m’accorder m’ont permis de me développer 

personnellement.  

Une immense gratitude s’en va également vers Pr. Rajamohan Ganesan, pour ses 

conseils parfois complexes mais toujours justes.  

 

Un grand merci à mon collègue de travail, Nidhal Bouslama, pour tout ce que tu 

as pu m’apprendre au cours de ces années.  

 

Tout ceci n’aurait pas été possible sans le CRIAQ, que je remercie de m’avoir 

donné l’opportunité de travailler sur le projet COMP-407.  

 

Un immense merci également à l’Université de Sherbrooke de m’avoir permis de 

venir étudier au Québec. C’est une opportunité immense que je ne suis pas près 

d’oublier.  

 

Je ne pourrais pas passer ces remerciements sans en adresser à mes parents, qui 

m’ont soutenu du début à la fin. Merci d’avoir cru en moi jusqu’au bout. 

 

Et bien entendu, les derniers s’en vont vers ma conjointe. Merci de ce soutien 

sans faille. C’est un peu grâce à toi si ce mémoire voit le jour aujourd’hui.   



iv 

  



v 

TABLE DES MATIÈRES 

LISTE DES FIGURES .................................................................................. viii 

LISTE DES TABLEAUX .............................................................................. xii 

LISTE DES SYMBOLES ..............................................................................xiii 

INTRODUCTION ET DEFINITION DES OBJECTIFS DE RECHERCHE .... 1 

1.1. Cadre général du projet de recherche ................................................ 1 

1.2. Contexte industriel du projet ............................................................. 2 

ETAT DE L’ART ............................................................................................ 4 

2.1. Fatigue des structures composites utilisées en aéronautique .............. 4 

2.1.1. Normes de la Federal Aviation Administration ............................ 4 

2.1.2. Défauts présents dans les structures composites .......................... 5 

2.1.3. Concept de tolérance aux dommages appliqué aux structures 

composites soumises à la fatigue ............................................................... 6 

2.1.4. Comportement des structures composite en fatigue ..................... 8 

2.1.4.1. Mécanismes d’endommagement associés à la fatigue ........... 8 

a) Types d’endommagement en fatigue ............................................. 8 

b) Modes de rupture ........................................................................ 10 

c) Critères de rupture ...................................................................... 11 

2.1.4.2. Conséquences de la fatigue sur les propriétés des structures et 

influence des conditions environnementales ........................................ 13 

2.1.4.3. Modélisation du comportement en fatigue .......................... 15 

a) Estimation de la vitesse de propagation des fissures .................... 15 

b) Influence du pontage de fibres .................................................... 17 

2.2. Prédiction de la durée de vie des structures composites ................... 20 

2.2.1. Introduction aux modèles de prédiction ..................................... 20 

2.2.2. Essais expérimentaux et établissement du critère de rupture en 

fatigue 20 

2.2.2.1. Dimensions et caractéristiques des échantillons standards 

(ASTM D5528-01 et ASTM D6671-01) ............................................. 21 

2.2.2.2. Caractérisation en mode I (DCB) ....................................... 22 

2.2.2.3. Caractérisation en mode mixte (MMB) .............................. 23 

2.2.2.4. Caractérisation en mode II (ENF) ....................................... 25 



vi 

2.2.2.5. Détermination de la zone d’initiation de la propagation du 

délaminage ......................................................................................... 26 

2.2.3. Modélisation numérique de la délamination .............................. 28 

2.2.3.1. Virtual Crack Closure Technique ....................................... 28 

2.2.3.2. Cohesive Zone Model ........................................................ 30 

2.2.4. Développement du modèle de prédiction ................................... 31 

2.2.4.1. Modèle de prédiction de la durée de vie pour des composites 

unidirectionnels (Murri, 1995) ............................................................ 31 

2.2.4.2. Modèle de prédiction de la durée de vie général (Composite 

material handbook, 2012) ................................................................... 35 

2.2.4.3. Problématiques reliées aux méthodes de prédiction ............ 37 

2.3. Suivi de l’endommagement par monitorage d’émissions acoustiques

 38 

2.3.1. Principe du monitorage de l’endommagement par émissions 

acoustiques.............................................................................................. 38 

2.3.2. Types d’ondes utilisés dans la détection par émission acoustique

 39 

2.3.3. Suivi de l’endommagement et analyse des signaux .................... 40 

2.3.3.1. Paramètres des signaux d’émissions acoustiques ................ 40 

2.3.3.2. Analyses de signaux mono-paramétrique ........................... 43 

2.3.3.3. Analyses de signaux multiparamétrique ............................. 46 

2.3.4. Localisation de l’endommagement ............................................ 48 

2.3.4.1. Localisation linéaire ........................................................... 48 

2.3.4.2. Localisation planaire .......................................................... 49 

2.3.4.3. Méthodes alternatives ........................................................ 50 

2.4. Conclusion et objectifs de recherche ............................................... 52 

ESSAIS EXPÉRIMENTAUX ET RÉSULTATS ............................................ 53 

3.1. Etablissement des critères de rupture en fatigue .............................. 53 

3.1.1. Matériaux composites utilisés ................................................... 53 

3.1.2. Procédures expérimentales ........................................................ 55 

3.1.3. Détermination de l’initiation de la délamination par monitorage 

d’EA en statique ...................................................................................... 57 

3.1.4. Détermination de l’initiation de la délamination par monitorage 

d’EA en fatigue ....................................................................................... 60 



vii 

3.1.5. Détermination du taux de restitution d’énergie de déformation G 

en statique ............................................................................................... 64 

3.1.6. Détermination du taux de restitution d’énergie de déformation G 

en fatigue ................................................................................................ 68 

3.1.7. Etablissement des critères de rupture en fatigue......................... 72 

3.2. Développement du modèle par éléments finis ................................. 81 

3.3. Développement du modèle de prédiction de la durée de vie............. 88 

CONCLUSION .............................................................................................. 94 

CONCLUSION .............................................................................................. 96 

BIBLIOGRAPHIE ......................................................................................... 98 

 

  



viii 

LISTE DES FIGURES 
 

Figure 1 : Phénomène de non-linéarité des épaisseurs (Potter, 2009) ................ 5 
Figure 2: Comparaison de la sévérité de différents endommagements (Ratwani, 

2012)................................................................................................................ 7 
Figure 3: Évolution de la rigidité d’une structure en composite tissée soumise à 

un chargement en tension cyclique (Revest, 2011)............................................ 9 
Figure 4: Types de composites tissés (a) Taffetas, (b) Satin et (c) Sergé (Grail, 

2013)................................................................................................................ 9 

Figure 5: Développement de l'endommagement dans une structure composite 

tissée soumise à un chargement de fatigue (Grail, 2013) ................................. 10 
Figure 6: Schématisation des modes de rupture (Tay, 2003) ........................... 11 
Figure 7: Critère de rupture en mode mixte .................................................... 12 
Figure 8 : Exemples de courbes S-N générées pour une structure tissée (trait 

plein) et non tissée (pointillés) (Wicaksono, 2012) ......................................... 13 
Figure 9: Variation des courbes S-N en fonction des conditions 

environnementales (Kawai, 2013) .................................................................. 14 
Figure 10 : Observation du phénomène de pontage de fibres sur un échantillon 

en fibre de verre chargé en mode I .................................................................. 17 
Figure 11 : Observation microscopique de l'apparition de fissures à proximité 

de la délamination principale .......................................................................... 17 
Figure 12 : Vitesse de propagation de la délamination avec et sans correction du 

pontage de fibres ............................................................................................ 19 
Figure 13: Exemple de surface de rupture en fatigue ...................................... 21 
Figure 14: Propriétés géométriques des échantillons standards pour essais en 

mode I et mode mixte ..................................................................................... 22 
Figure 15: Principe de fonctionnement de la méthode DCB ............................ 22 
Figure 16: Détermination du paramètre expérimental Δ .................................. 23 
Figure 17: Montage utilisé pour la caractérisation en mode mixte ................... 24 
Figure 18: Montage utilisé pour la caractérisation en mode II ......................... 25 

Figure 19: Montage 4ENF pour caractérisation en mode II ............................. 26 
Figure 20: Méthodes de détermination du point d'initiation de la délamination27 
Figure 21 : Paramètres utilisés pour une analyse linéaire à 4 nœuds par VCCT 

(Krueger, 2002) .............................................................................................. 28 
Figure 22: Problèmes d'interférences liées à l'utilisation des éléments à 8 nœuds

....................................................................................................................... 29 
Figure 23: Relation traction-déplacement utilisée dans le cadre d'une étude 

CZM .............................................................................................................. 30 
Figure 24 : Représentation schématique de la structure étudiée ....................... 31 
Figure 25 : Etat de la fissuration sur les côtés de l'échantillon après un essai de 

fatigue ............................................................................................................ 32 



ix 

Figure 26 : Distribution des contraintes (a) normales et (b) de cisaillement à 

l'interface de la délamination .......................................................................... 33 

Figure 27 : Variation de G autour du point d'origine C, normalisée par la charge 

linéaire appliquée Nx et l’épaisseur d’un pli h ................................................. 33 
Figure 28 : Valeurs de GImax obtenues en fonction du nombre de cycles N à 

l'initiation de la délamination.......................................................................... 34 
Figure 29 : Comparaison des résultats obtenus par le modèle de prédiction et 

par les essais expérimentaux ........................................................................... 34 
Figure 30 : Relation obtenue entre le charge externe P et la taux de restitution 

d'énergie total GT............................................................................................ 35 
Figure 31 : Relation obtenue entre la mixité des modes GII/GT et la taux de 

restitution d'énergie total GT .......................................................................... 36 
Figure 32 : Comparaison du nombres de cycles à l'initiation obtenus par le 

modèle de prédiction et par expérimentation................................................... 37 
Figure 33: Chaîne d'acquisition de signaux d'émissions acoustiques ............... 38 
Figure 34 : Modes de propagation des ondes de Lamb .................................... 40 
Figure 35: Salve d’émission acoustique et paramètres .................................... 41 
Figure 36 : Corrélation entre l'énergie cumulative des signaux d'EA et la 

longueur de fissure durant un essai de fatigue ................................................. 43 
Figure 37 : Impact de la distance de la source au capteur sur l'amplitude et la 

fréquence des signaux d'émissions acoustiques ............................................... 44 
Figure 38 : Trace temporelle des signaux de (a) type A, (b) type B et (c) type D

....................................................................................................................... 45 

Figure 39 : Résultat de classification obtenue par méthode k-PPV .................. 47 
Figure 40 : Représentation du résultat de classification des neurones de la carte 

de Kohonen .................................................................................................... 48 
Figure 41 : Identification des modes symétriques et asymétriques sur un signal 

d'émissions acoustiques .................................................................................. 49 
Figure 42 : Système de localisation de la source des signaux à partir de 3 

capteurs .......................................................................................................... 50 
Figure 43 : Dimensions des échantillons de type 1 .......................................... 54 
Figure 44 : Dimensions des échantillons de type 2 .......................................... 54 
Figure 45 : Montage d'essais de délamination MMB avec le système de 

monitorage EA ............................................................................................... 55 
Figure 46 : Montage réalisé pour les essais à température et humidité............. 56 
Figure 47 : Courbe de force / déplacement et signaux d'émissions acoustiques 

for un essai MMB .......................................................................................... 58 
Figure 48 : Evolution de l'énergie cumulative en fonction du chargement 

normalisé, obtenu pour différents ratios de mode mixte .................................. 59 
Figure 49 : Evolution du nombre de counts et de l'énergie des signaux d'EA au 

cours d'un essai MMB en statique .................................................................. 60 
Figure 50 : Variation de l'amplitude des signaux d'EA au cours d'un essai MMB 

(GII/GT = 0.8) ................................................................................................. 61 



x 

Figure 51 : Variation du nombre de counts et de l'énergie au cours d'un essai 

MMB (GII/GT = 0.6) et signaux typiques relevés à chaque étape de l’essai ..... 62 

Figure 52 : Résultats de la tomographie : (a) observation de la délamination 

initiale, (b) mise en évidence de la présence de micro-délamination ............... 63 
Figure 53 : Identification des points d'initiation de la délamination par critère 

EA et ASTM ainsi que la valeur de P associée (GII/GT = 0.6) ......................... 65 
Figure 54 : Critère de rupture en statique à 22°C ............................................ 66 
Figure 55 : Comparaison des critères de rupture en statique obtenus pour les 

différentes conditions environnementales ....................................................... 67 
Figure 56 : Illustration du protocole d'essai en fatigue .................................... 69 
Figure 57 : Variation de la force relevée au cours d'un essai MMB (GII/GT = 1) 

avec et sans moyennage ................................................................................. 70 
Figure 58 : Méthode de calcul de la chute de compliance de 5% ..................... 71 
Figure 59 : Courbe d'initiation de la délamination G-N obtenue pour un essai à 

température ambiante avec un ratio de mode mixte GII/GT = 1 ........................ 72 
Figure 60 : Comparaison des courbes G-N obtenues par le critère EA à 22°C . 73 
Figure 61 : Comparaison des courbes G-N obtenues par le critère EA (82°C) . 74 
Figure 62 : Comparaison des courbes G-N obtenues par le critère EA (82°C + 

85% H) .......................................................................................................... 74 
Figure 63 : Comparaison des critères de rupture obtenus par émissions 

acoustiques (GII/GT = 0) pour les différentes conditions environnementales.... 75 
Figure 64 : Comparaison des critères de rupture obtenus par émissions 

acoustiques (GII/GT = 1) pour les différentes conditions environnementales .. 76 

Figure 65 : Surface d'initiation de la délamination en fatigue à température 

ambiante ........................................................................................................ 78 
Figure 66 : Surface d'initiation de la délamination en fatigue à 82°C .............. 79 
Figure 67 : Surface d'initiation de la délamination en fatigue à 82°C + 85 % H

....................................................................................................................... 80 
Figure 68 : Image du défaut artificiel obtenue par tomographie par rayons X.. 81 
Figure 69 : Eléments SOLID 186 utilisés dans le modèle numérique .............. 82 
Figure 70 : Détail du modèle par éléments finis : (a) Forme globale du modèle, 

(b) Raffinement du maillage autour du défaut, (c) représentation du défaut par 

un vide, (d) position de l'initiation de la délamination ..................................... 82 
Figure 71 : Comparaison de la courbe force - déplacement pour le modèle 

numérique et expérimental ............................................................................. 83 
Figure 72 : Comparaison des champs de déformation entre (a) le modèle 

numérique et (b) un échantillon réel analysé sous DIC ................................... 83 
Figure 73 : Distribution de contraintes aux bords du défaut : (a) schématisation 

globale de l'échantillon, (b) Contrainte normale Sz, (c) Contrainte de 

cisaillement Sxz (Bouslama, 2022) .................................................................. 85 
Figure 74 : Variation de G autour du défaut .................................................... 86 
Figure 75 : Evolution de la densité des sources d'émissions acoustiques, 

calculée par Densityville (Wu, 2016) .............................................................. 86 



xi 

Figure 76 : Relation entre (a) la force externe appliquée et le taux de restitution 

d'énergie de déformation, (b) la force externe appliquée et la ratio de mode 

mixte .............................................................................................................. 87 
Figure 77 : Méthodologie de prédiction de la durée de vie .............................. 89 
Figure 78 : Courbes S-N expérimentales et prédites sous chargement en 

tension-tension (7Hz, 22°C) ........................................................................... 90 
Figure 79 : Courbes S-N expérimentales et prédites sous chargement en 

tension-tension (7Hz, 120°C) ......................................................................... 92 
Figure 80 : Courbes S-N expérimentales et prédites sous chargement en 

tension-tension (7Hz, 82°C +85%H) .............................................................. 93 

 

  



xii 

LISTE DES TABLEAUX 
 

Tableau 1 : Détails des phases du projet COMP 407 ......................................... 3 

Tableau 2: Caractéristiques géométriques des échantillons standards pour essais 

en mode I et mode mixte ................................................................................ 21 

Tableau 3 : Nom des paramètres utilisés dans le calcul du SERR.................... 25 

Tableau 4 : Comparaison des plages d'amplitude associées à l’endommagement

....................................................................................................................... 44 

Tableau 5: Comparaison des pics fréquentiels associés à l’endommagement .. 45 

Tableau 6: Paramètres de classification des signaux d’émissions acoustiques . 45 

Tableau 7 : Paramètres de monitorage par émissions acoustiques ................... 57 

Tableau 8 : Valeurs des variables utilisées dans le calcul de G ........................ 64 

Tableau 9 : Comparaison des valeurs de Gc en fonction des conditions 

environnementales ......................................................................................... 67 

Tableau 10 : Exemple de résultats obtenus pour les essais de caractérisation de 

la durée de vie en fatigue en mode II .............................................................. 69 

Tableau 11 : Impact de la température et de l'humidité sur le nombre de cycles à 

l'initiation de la délamination au même ratio de chargement Gmax/Gc, obtenu par 

EA ................................................................................................................. 77 

 

  



xiii 

LISTE DES SYMBOLES 
 

Catégorie Symbole Définition 

Aspect 

énergétique 

G Taux de restitution d’énergie de déformation 

GT 
Taux de restitution d’énergie de déformation 

total 

Gc 
Taux de restitution d’énergie de déformation 

critique (à rupture) 

GI, GII, GIII 
Taux de restitution d’énergie de déformation 

en mode I, II et III 

GIc, GIIc, GIIIc 
Taux de restitution d’énergie de déformation 

critique en mode I, II et III 

Fatigue 

R Ratio de chargement (Gmin / Gmax) 

ΔG Plage de taux de restitution d’énergie de 

déformation (Gmax – Gmin) 

GII / GT Ratio de mixité des modes 

Paramètres 

géométriques 

δ Déplacement 

F ou P Force appliquée 

a Longueur de fissure 

a0 Longueur de fissure initiale 

ac Longueur de fissure critique 

b Largeur de l’échantillon 

h Épaisseur de l’échantillon 



1 

CHAPITRE 1 

INTRODUCTION ET DEFINITION DES OBJECTIFS DE 

RECHERCHE 

 

1.1. Cadre général du projet de recherche 
 

Depuis l’essor de l’aviation observé dans la seconde moitié du XXème siècle, le 

nombre de passagers annuel n’a cessé de croître à un rythme effréné. Alors qu’en 

1950 on estime à environ 30 millions le nombre de personnes ayant emprunté un 

vol dans une année, ce nombre est passé ces dernières années à plus de 3 milliards 

par an, et ne cesse de croître. Évidemment, cette transition ne peut se faire sans 

une adaptation de l’industrie aéronautique, qui se veut toujours plus sécuritaire 

tout en respectant des critères environnementaux de plus en plus stricts, le tout 

en garantissant à ses usagers des coûts les plus faibles possibles.   

Dans cette optique, les matériaux composites apparaissent comme une solution 

intéressante et dont l’utilisation se démocratise de plus en plus. Alliant de bonnes 

propriétés mécaniques et une faible masse, ils constituent une bonne alternative 

aux matériaux métalliques utilisés traditionnellement. Alors qu’ils étaient 

cantonnés dans les années 1960 à la conception de structures secondaires (sièges, 

aération, …), ils gagnent aujourd’hui les structures primaires (fuselage, ailes, …). 

Si bien que les derniers appareils produits, notamment le C-Series du 

constructeur canadien Bombardier (actuel A 220), annoncent des réductions de 

poids et de consommation de l’ordre de 20 % par rapport à la concurrence directe.  

Toutefois, cette transition rapide est accompagnée de nombreux problématiques 

et craintes, notamment sur la durabilité de telles structures. Il est à rappeler que 

si leur utilisation semble aujourd’hui un incontournable, il s’agit d’une 

technologie manquant de maturité. Peu de données existent sur le vieillissement 

à long terme ou sur les conséquences de la présence de défauts sur la durabilité 

de la structure. De même, ce type de structures est difficile à inspecter à l’aide 

des méthodes traditionnellement utilisées sur les matériaux métalliques.  

Il reste donc encore beaucoup d’inconnues qui freinent le développement massif 

des structures utilisant les matériaux composites. L’objectif principal serait donc 

de développer de nouvelles approches permettant de prédire avec fiabilité le 

comportement de ce type de structures lorsqu’elles sont portantes de défauts de 

fabrication, ou exposées à des conditions environnementales variées ou encore à 

un vieillissement.   
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1.2. Contexte industriel du projet 

 

Se basant sur la volonté de mieux comprendre le comportement des structures 

composites avec des défauts, le projet COMP 407 a vu le jour, regroupant des 

acteurs universitaires (Université de Sherbrooke, ETS, Concordia) et des acteurs 

industriels (Bombardier, Bell Flight, L3 Mass). L’objectif principal de ce projet 

est le développement de méthodes numériques et expérimentales permettant de 

déterminer la limite d’endurance reliée à l’initiation de la délamination dans les 

composites, et ce basé sur l’utilisation des émissions acoustiques. L’un des sous-

objectifs relié au travail présenté dans ce mémoire est le développement d’un 

outil permettant de prédire la durée de vie en fatigue de telles structures, et donc 

de fournir un outil de conception fiable, versatile et utilisable directement par les 

ingénieur(e)s chargé(e)s de projet.  

À l’heure actuelle, il est impossible de s’affranchir totalement des défauts dans 

les structures composites. Qu’ils surviennent au moment de la fabrication ou au 

cours du service, ces derniers ont un impact très important sur la durée de vie des 

structures et doivent donc être intégrés au design. Pourtant, peu de recherches et 

de publications se sont intéressées à tenir compte de la présence de ces défauts 

au moment de la conception, l’approche globale étant plutôt à détecter leur 

présence par l’utilisation des techniques d’assurance qualité sans pouvoir évaluer 

leur impact sur la résistance et la durabilité de la structure en service. 

La question qui reste en suspens est alors la suivante : Comment prédire quand 

ces défauts deviendront problématiques ? Peut-on concevoir des outils 

permettant de dire avec précision quand des fissures commenceront à se 

propager dans la structure à partir de ces défauts ? Quel est l’impact de la 

présence de défaut du type délamination sur la durée de vie en fatigue d’une 

structure aéronautique en fonctionnement ?   

C’est à cet ensemble de questions que le projet COMP 407 cherche à répondre. 

Il est décomposé en 3 phases présentées dans le Tableau 1.  

Le projet de maîtrise présenté dans ce document se concentre sur la phase 3, à 

savoir le développement final d’une méthode de prédiction de la durée de vie, 

associée à l’initiation de la délamination, d’un échantillon composite tissé en 

fibre de carbone, présentant un défaut de fabrication interne. Basé sur de 

nouveaux essais expérimentaux obtenus sur des échantillons normalisés et sur la 

modélisation numérique développée durant la phase II, le modèle devra permettre 

la génération de courbes S-N pour cette pièce, qui pourront alors être comparées 

à celles établies expérimentalement au cours de la phase I. La prédiction sera 

réalisée pour 3 des conditions environnementales testées lors de la phase I et II 

(température ambiante, 82°C, 82°C + 85 % d’humidité). 
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L’ensemble de la méthodologie développée s’appuie également sur une méthode 

de monitorage de détection de l’endommagement : la technologie d’émission 

acoustique (EA), utilisés comme technique de surveillance in situ. Cette 

technique permet de détecter avec une grande précision l’initiation des 

dommages naissants, de localiser les sources et d’identifier les mécanismes 

d’endommagement qui surviennent dans les structures.  

 

Tableau 1 : Détails des phases du projet COMP 407 

Phase Nom Tâches 

I 

Génération de 

données 

expérimentales 

Détermination de l’initiation de la fissuration en 

tension 

Impact de la fatigue sur les pertes de résistance 

Suivi de l’évolution des dommages via les émissions 

acoustiques et la Corrélation d’Image Numérique 

(DIC) 

Impact de la température et de l’humidité sur la durée 

de vie 

Génération de courbes S-N pour les différentes 

conditions environnementales 

II 
Modélisation 

numérique 

Développement d’approches numériques pour 

modéliser l’endommagement autour du défaut 

Développement d’approches numériques pour prédire 

la durée de vie 

III 

 

Modèle de 

prédiction 

Essais expérimentaux de délamination sur des 

échantillons normalisés 

Développement du modèle de prédiction intégrant les 

données expérimentales et la modélisation numérique 

Comparaison du modèle de prédiction avec les 

courbes S-N obtenues en phase I 
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CHAPITRE 2 

ETAT DE L’ART 

 

Ce chapitre a pour but de présenter une revue de la littérature associée aux 

différentes notions centrales abordées dans ce travail de recherche. Il est 

décomposé en trois principales parties. La première expose les divers concepts 

utilisés dans les normes de l’aviation fédérale pour la certification d’aéronefs, 

comme la fatigue des structures, la tolérance à l’endommagement, les types de 

défauts des structures composites et les modèles utilisés pour caractériser la 

propagation de l’endommagement. La seconde s’intéresse aux méthodes de 

prédiction de la durée de vie en fatigue et à leurs limites. Enfin, la dernière 

détaille les aspects de l’émission acoustiques (EA) et son application spécifique 

aux structures composites avec défaut.  

 

2.1. Fatigue des structures composites utilisées en aéronautique 

2.1.1. Normes de la Federal Aviation Administration 

Tous les appareils souhaitant obtenir leur certification de vol en Amérique du 

Nord doivent suivre un cahier des charges très strict défini par la Federal Aviation 

Administration (FAA). Cet ensemble de normes regroupe des recommandations 

sur tous les éléments de l’avion, aussi bien structurels, électroniques ou de 

sécurité. Selon le Code of Federal Regulations partie 25 (14 CFR 25), des tests 

de fatigue doivent être pratiqués sur les éléments structuraux que sont les ailes, 

l’empennage, le fuselage, les équipements d’atterrissage et toutes les pièces de 

maintien de ces différents éléments (FAA, 2011), afin de caractériser la vitesse 

de propagation de défauts discrets susceptibles de se développer aussi bien au 

cours de la fabrication des différents constituants ou pendant la vie utile de 

l’appareil (FAA, 2011).  

Ceci a pour objectif de définir des intervalles d’entretien pour l’appareil qui 

permettront d’éviter des catastrophes majeures comme celle du Comet en 1954, 

dont le fuselage a été arraché en plein vol, mais aussi de proposer des outils de 

suivi permettant d’observer et de limiter la propagation de fissure par des 

réparations. Ces recommandations doivent être appliquées quel que soit le 

matériau employé pour la fabrication de ces structures, métalliques ou 

composites. Pour ce faire, il est nécessaire de s’appuyer sur un concept majeur : 

la tolérance des structures à l’endommagement en fatigue.  
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2.1.2. Défauts présents dans les structures composites 

 

Comme l’a défini la norme FAA, il est nécessaire de réaliser des essais 

expérimentaux pour déterminer l’impact de défauts sur la durée de vie des 

structures utilisées en aéronautique. Ces défauts peuvent prendre des formes très 

variées et provenir de toutes les étapes de vie des pièces en composites, si bien 

qu’on en recense 132 types différents (Potter, 2009).  

Dans l’ensemble, la majorité de ces défauts sont susceptibles de se développer au 

cours de la fabrication, avec pour cause majeure des erreurs même minimes sur 

l’alignement des couches et la cuisson du composite, ou encore des défauts de 

géométrie ou d’assemblage. Parmi toutes ces familles de défauts, deux sont 

identifiées comme problématiques pour les structures aéronautiques : la porosité 

et la délamination.  

L’apparition de tels défauts est très complexe à contrer, notamment à cause du 

dilemme suivant : pour augmenter la fraction volumique de fibres dans une pièce 

donnée, et par conséquent concevoir un composite plus rigide et résistant, il est 

nécessaire d’abaisser la pression de moulage, ce qui peut entraîner l’apparition 

de porosités. De même, le second aspect le plus problématique est la non-linéarité 

des épaisseurs, liée à des changements dans la géométrie. Ce phénomène est 

illustré sur la Figure 1, qui présente la surface réelle obtenue à la suite d’un 

moulage sur une surface de moule non linéaire. On observe ici des variations 

importantes de l’épaisseur du composite, résultant dans des zones de forte 

épaisseur (points 4 et 6), qualifiées de zone riche en résine, dans lesquelles la 

porosité peut être importante et les fissures sont les plus susceptibles de se 

développer. D’autres étapes du procédé de fabrication sont également à 

considérer, notamment le contact entre l’outil et la pièce, qui peut générer des 

contraintes résiduelles non désirées.  

 

Figure 1 : Phénomène de non-linéarité des épaisseurs (Potter, 2009) 

 

Il est donc très complexe avec la technologie actuelle de s’affranchir totalement 

des défauts de fabrication dans les structures composites appliquées à 

l’aéronautique. Une méthode de conception en fatigue a donc été développée 

pour les intégrer au design : la tolérance à l’endommagement. 
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2.1.3. Concept de tolérance aux dommages appliqué aux structures composites 

soumises à la fatigue 

 

Si le concept de tolérance aux dommages est aujourd’hui appliqué à la prédiction 

de la durée de vie en fatigue des composantes de structures aéronautiques, cela 

n’a pas toujours été le cas. En effet, son développement reste assez récent et fait 

suite à plusieurs catastrophes aériennes ayant mené à des questionnements sur les 

anciennes méthodes de conception. Le tout premier concept utilisé après la fin de 

la seconde guerre mondiale est le « Safe Life », qui assure qu’une pièce ne 

présentera aucune défaillance au cours de sa vie utile. Afin de garantir la sécurité 

des appareils, un haut coefficient de sécurité est employé et la pièce est changée 

dès la fin de sa durée de vie utile, même si elle ne présente aucun défaut. Ce 

concept ignore l’effet de la fatigue et n’est aujourd’hui utilisé que pour certaines 

pièces sur lesquelles aucun risque ne peut être toléré, comme le train 

d’atterrissage ou les réacteurs.  

À la suite de plusieurs accidents meurtriers, notamment l’impressionnante 

rupture du fuselage du Comet en vol en 1954, un nouveau procédé de conception 

tenant compte de la fatigue est proposé, le « Fail Safe ». Ce dernier propose de 

dupliquer certains éléments structuraux afin de permettre aux composants de 

poursuivre leurs fonctions même après la défaillance d’un élément. Toutefois, la 

problématique est identique à celle de la méthode « Safe Life », à savoir la 

présence d’un nombre d’éléments plus importants et surdimensionnés, entraînant 

des hausses de poids et de coûts.  

Il faudra donc attendre la fin des années 1970 pour voir émerger la méthodologie 

de conception encore utilisée aujourd’hui et en développement constant : la 

tolérance à l’endommagement. L’objectif est ici qu’une structure présentant un 

défaut, quel que soit son origine, puisse continuer à remplir sa fonction et ne 

cause aucune autre défaillance, jusqu’à ce que ce défaut soit détecté et réparé. Il 

faut pour cela s’assurer de quatre choses : 

• Admettre la présence d’un défaut interne au matériau susceptible de se 

développer au cours de la vie utile de la pièce 

• Utiliser des outils d’inspection appropriés permettant aussi bien de 

détecter le défaut que sa propagation 

• Planifier méthodiquement l’inspection des différentes pièces afin de 

suivre efficacement la propagation du défaut 

• Conserver un niveau de contraire résiduelle suffisamment bas entre deux 

interventions d’inspection 
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Pour appliquer cette méthodologie de manière optimale, il faut donc connaître la 

charge critique admissible pour la pièce pour des dimensions de défaut variable 

ainsi que sa vitesse de propagation. Si cette tâche est relativement simple pour 

des pièces métalliques, elle l’est nettement moins lorsqu’on aborde les matériaux 

composites.  

En effet, leur sensibilité aux dommages, leur anisotropie et la grande variété de 

mécanismes de rupture impliqués rendent l’élaboration d’un seul modèle général 

impossible, si bien qu’il devient très difficile de prédire le comportement de ces 

structures en fatigue.  

Généralement, les approches de tolérance aux dommages utilisés aujourd’hui 

dans les structures composites sont basées sur des modèles semi-empiriques 

(Newaz and Sierakowski, 1995). Dans la majorité des cas, on cherche à évaluer 

les paramètres résiduels d’une structure ayant subi un endommagement. Pour ce 

faire, deux limites sont mises en place : la contrainte ultime UL, limite de 

résistance qui ne doit jamais être atteinte avec un défaut microscopique, et la 

résistance limite LL, qui ne doit jamais être atteinte avec un défaut 

macroscopique.  

Toutefois, les différents types d’endommagements n’ont pas les mêmes 

conséquences pour les structures. Leur sévérité est par exemple comparée dans 

l’étude menée par Ratwani (Ratwani, 2012) qui caractérise la perte de résistance 

en compression engendrée par différents types d’endommagement, en fonction 

de la taille de ce dernier (Figure 2). On note ainsi que pour des dimensions 

relativement petites (inférieures à 10 mm), l’impact sur la résistance est limité et 

le matériau conserve ses propriétés initiales. À l’inverse, pour des défauts 

supérieurs à cette dimension, on observe une chute notable de la résistance, avec 

des pertes de l’ordre de 20% pour des défauts de délamination tout juste visibles, 

et qui peuvent atteindre 75% pour des défauts d’impact de même dimension. Ceci 

explique qu’il soit nécessaire de tenir compte de ces deux types de défauts dans 

toutes les approches de tolérance à l’endommagement. 

 

Figure 2: Comparaison de la sévérité de différents endommagements (Ratwani, 2012)  
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2.1.4. Comportement des structures composite en fatigue 

2.1.4.1. Mécanismes d’endommagement associés à la fatigue 

 

Comme précisé précédemment, les défauts de délamination et d’impact sont 

nettement plus problématiques dans les structures composites que dans les 

structures métalliques. Ceci est notamment la conséquence de la forte disparité 

entre les propriétés des constituants du composite (matrice et fibres), introduisant 

un chemin de fissure privilégié mais plus complexe à déterminer. Dans le même 

sens, les structures composites ont tendance à accumuler un nombre important 

de défauts microscopiques, là où les structures métalliques développent une 

fissure unique.  

 

a) Types d’endommagement en fatigue 

Cette accumulation en fatigue se produit à différentes échelles : microscopique 

(fissuration matricielle ou décohésion de l’interface) et macroscopique 

(délamination) et se produit généralement dans le même ordre de séquencement, 

présenté à la Figure 3. Dans un premier temps, les micro-défauts générés par le 

procédé de fabrication ou la géométrie de la pièce entraînent des concentrations 

locales de contraintes qui forment par la suite de la microfissuration transverse. 

On observe à cette étape une propagation microscopique des fissures associée à 

une perte importante de rigidité (Khan, 2002).  C’est la première phase de la 

durée de vie en fatigue. S’ensuit une coalescence entre ces micro-

endommagements qui se rejoignent et entrainent une séparation complète des 

couches du laminé (Raju, 2008). À ce stade, la propagation des fissures est lente 

et stable, il est donc possible de développer des lois de comportement. On parle 

ici de délamination, qui constitue le type de défaillance le plus problématique 

pour les structures composites (Ratwani, 2012). Associée avec la rupture des 

fibres, la dernière étape consiste à la rupture structurelle du composite (Revest, 

2011). Cette phase peut être très courte voire inexistante si les contraintes 

appliquées sont très élevées.   
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Figure 3: Évolution de la rigidité d’une structure en composite tissée soumise à un 

chargement en tension cyclique (Revest, 2011) 

Dans le cas des composites tissés, les mécanismes d’endommagement sont 

différents, notamment à cause de la différence de structure existant avec les 

composites multidirectionnels. Les composites tissés sont généralement 

composés de deux orientations de fibres croisées perpendiculairement : la trame 

et la chaîne (Grail, 2013). Ces croisements peuvent être périodiques ou non et 

présents uniquement dans le pli ou également dans l’épaisseur, et définissent le 

type de tissé, comme présentés sur la Figure 4 (Berthelot, 1999). Ces 

empilements sont utilisés notamment car ils permettent d’augmenter la tolérance 

à la délamination et à l’impact, en répartissant les contraintes de manière plus 

uniforme.  

 

Figure 4: Types de composites tissés (a) Taffetas, (b) Satin et (c) Sergé (Grail, 2013) 

Ainsi, on observe au niveau des torons des endommagements microscopiques 

très semblables à ceux observés sur les structures composites non tissées, mais 

également l’apparition d’endommagements macroscopiques dans le tissé, et ce 

sur environ 20 à 30 % de la durée de vie de la structure. L’ordre d’apparition des 

phénomènes est également légèrement modifié.  
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Dans un premier temps, des fissures transversales se développent près des trames 

et des fissurations par cisaillement se développent dans les chaînes, entraînant 

l’initiation de délamination entre la chaîne et la trame, puis une rupture finale des 

torons de chaîne. Cette séquence d’évènements est présentée sur la Figure 5. 

 

Figure 5: Développement de l'endommagement dans une structure composite tissée 

soumise à un chargement de fatigue (Grail, 2013) 

 

b) Modes de rupture 

Selon la mécanique de la rupture, la propagation d’une fissure peut se produire 

dans les structures selon trois modes de rupture (Tay, 2003), tel que présentés sur 

la Figure 6 : 

- Mode I, caractéristique de l’ouverture de la fissure, mode le plus 

problématique car la fissure peut se propager à faible énergie 

- Mode II, associé à une propagation de la fissure par cisaillement, mode 

très présent mais nécessitant une grande énergie de rupture pour propager 

la délamination 

- Mode III, lié à la torsion et au cisaillement hors plan, peu présent et plus 

complexe à caractériser que les deux précédents 

La principale différence entre les deux premiers modes est liée à la croissance de 

la délamination. Ainsi, en mode I, la propagation est stable et la longueur de la 

fissure croit avec des incréments réguliers. A l’inverse, la fissuration en mode II 

est instable, la structure accumulant de l’énergie de rupture avant propagation, 

résultant en des accroissements brutaux de la longueur de délamination.  
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Figure 6: Schématisation des modes de rupture (Tay, 2003) 

 

c) Critères de rupture 

Afin de générer des critères de rupture en statique et en fatigue, on cherche à 

établir la résistance inter laminaire par la mesure du taux de restitution d’énergie 

de déformation, ou SERR (Strain Energy Release Rate). Ce paramètre 

énergétique G peut être déterminé expérimentalement via des essais normalisés 

pour chacun des modes de propagation, respectivement GI (ASTM D5528-01, 

2011), GII (ASTM D6671-01, 2014), et GIII (Dean, 2006).  Ces essais permettent 

de déterminer les valeurs critiques d’énergie de restitution de déformation Gc, 

associé à l’énergie nécessaire à la propagation de la fissure. Pour un mode 

spécifique la rupture intervient si : 

𝐺𝐼

𝐺𝐼𝑐
= 1 

𝐺𝐼𝐼

𝐺𝐼𝐼𝑐
= 1 

𝐺𝐼𝐼𝐼

𝐺𝐼𝐼𝐼𝑐
= 1 (2.1) 

 

Cette formulation reste toutefois une simplification qui implique qu’un mode de 

rupture unique se produit au sein de la structure, alors qu’il existe en général une 

combinaison entre ces modes. En effet, lorsque plusieurs modes de rupture se 

produisent simultanément, l’énergie globale de déformation GT et l’énergie 

globale de déformation critique GTc peuvent s’écrire comme la somme des 

énergies de déformation de chaque mode indépendant, tel que : 

 𝐺𝑇 = 𝐺𝐼 + 𝐺𝐼𝐼 + 𝐺𝐼𝐼𝐼 

 

(2.2) 

 𝐺𝑇𝑐 = 𝐺𝐼𝑐 + 𝐺𝐼𝐼𝑐 + 𝐺𝐼𝐼𝐼𝑐 

 

(2.3) 

De nouveaux critères sont alors développés pour tenir compte de la multiplicité 

des modes et de l’interaction entre le mode I et le mode II (Bui, 2011), notamment 

le critère de Bemzaggah-Kenane, défini dans l’équation 2.4. Le paramètre η est 

ici un paramètre expérimental qui permet de tenir compte d’une augmentation de 

la ténacité en mode I d’un matériau composite lorsque le mode II est également 

présent. 
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 𝐺𝐼 + 𝐺𝐼𝐼

𝐺𝐼𝑐 + (𝐺𝐼𝑐 − 𝐺𝐼𝐼𝑐) [
𝐺𝐼𝐼

𝐺𝐼 + 𝐺𝐼𝐼
]

𝜂 ≥ 1 
(2.4) 

 

Cette formulation permet notamment de déterminer avec précision l’initiation de 

la délamination, mais nécessite plusieurs paramètres pour être implémentée et 

calculer la valeur expérimentale de η, notamment les différentes propriétés 

mécaniques. De plus, les valeurs de GIc et GIIc peuvent être complexes à identifier 

au cours des essais.  

Afin de s’affranchir des propriétés des matériaux 𝐺𝐼𝑐 et 𝐺𝐼𝐼𝑐, une nouvelle 

formulation polynomiale pour le calcul de l’énergie totale de déformation, plus 

polyvalente, est proposée (Jimenez, 2004) dans l’équation 2.5. Cette dernière 

permet alors de déterminer directement l’énergie de rupture critique sans passer 

par les propriétés du matériau ni les propriétés à rupture. C’est cette dernière qui 

sera utilisée dans le cadre de ce projet de recherche, car plus simple de mise en 

œuvre. 

 
𝐺𝑇𝑐 = 𝐴0 + 𝐴1

𝐺𝐼𝐼

𝐺𝑇
+ 𝐴2 (

𝐺𝐼𝐼

𝐺𝑇
)

2

+ 𝐴3 (
𝐺𝐼𝐼

𝐺𝑇
)

3

 
(2.5) 

 

Pour présenter la distribution des valeurs critiques de l’énergie de déformation 

critique en fonction de la mixité des modes (GII/GT), on utilise une représentation 

semblable à celle de la Figure 7 (Blackman, 2001), où la dispersion des mesures 

est plus importante en mode II qu’en mode I. Ceci est notamment associé à la 

complexité de l’interaction des mécanismes d’endommagement lorsque le mode 

II devient dominant (O’Brien, 1998).  

 

Figure 7: Critère de rupture en mode mixte 
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2.1.4.2. Conséquences de la fatigue sur les propriétés des structures et 

influence des conditions environnementales 

 

Si les matériaux composites diffèrent beaucoup des matériaux métalliques 

traditionnels par leur complexité et leur hétérogénéité, leurs propriétés globales 

de résistance en fatigue restent très semblables, voire meilleures. En effet, cette 

différence se caractérise notamment par une limite d’endurance plus élevée et 

une dégradation plus limitée, caractérisée notamment par une pente plus faible 

sur la courbe S-N (Rouault, 2013). 

Le comportement en fatigue est également influencé grandement par le type 

d’empilement utilisé (unidirectionnel ou multidirectionnel, tissé ou non). Ce 

phénomène peut notamment être observé sur la Figure 8 (a), où un composite 

tissé composé uniquement de plis à 0 et 90 º présente une dégradation plus rapide 

de sa résistance, liée aux concentrations de contraintes aux points de tissage 

favorisant l’apparition de dégradations internes (Wicaksono, 2012). Ce type 

d’empilement pour les composites tissés n’est donc pas recommandé puisqu’il 

abaisse fortement la rigidité et la résistance du composite en comparaison d’un 

composite multidirectionnel plus classique.  

Toutefois, si l’on ajoute des plis supplémentaires à ± 45 º, la répartition des 

contraintes devient plus uniforme et permet une diminution des zones de 

concentration de contrainte au niveau des points de tissage (Wicaksono, 2012). 

Dès lors, les comportements de dégradation des composites tissés et non tissés se 

rapprochent fortement (Figure 8 (b)). Cette règle de conception sera donc 

appliquée pour les échantillons utilisés dans le cadre de ce projet de recherche, 

dont les détails de la géométrie et de l’empilement seront donnés à la section 

3.1.1.  

 

Figure 8 : Exemples de courbes S-N générées pour une structure tissée (trait plein) et 

non tissée (pointillés) (Wicaksono, 2012) 
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La durée de vie des structures composites est également fortement influencée par 

les conditions environnementales, notamment les niveaux de température et 

d’humidité. Pour une contrainte fixe, des échantillons tissés placés en conditions 

d’essais humides présentent une durée de vie réduite par rapport à ceux placés en 

environnement sec, comme présenté sur la Figure 9. On estime que cette 

réduction de résistance de 11% a pour origine l’absorption de l’humidité par la 

résine, dont les propriétés sont modifiées et dégradées (Kawai, 2013). Dans le 

même sens, pour des valeurs de taux d’humidité plus élevée, on observe une perte 

de durée de vie de l’ordre de 85 % (Wu, 2016). 

 

Figure 9: Variation des courbes S-N en fonction des conditions environnementales 

(Kawai, 2013) 

De même, une augmentation de température de 75°C a pour conséquence une 

division par deux de la durée de vie, de nouveau à cause de la dégradation des 

propriétés de la matrice (Mivehchi, 2010). D’autres observations montrent que 

pour une augmentation de température de 100 °C, on enregistre une chute de 95% 

de la durée de vie si la structure testée présente un défaut interne (Wu, 2016). La 

diminution de température entraîne également une meilleure adhésion entre les 

fibres et la matrice et donc une plus grande résistance à la délamination  

(Khan, 2002).  

Enfin, les conditions d’essais ou d’utilisation peuvent avoir un impact négatif sur 

la durée de vie, notamment la fréquence de sollicitation. En effet, les structures 

aéronautiques sont susceptibles d’être soumises à des spectres de chargements 

très variés allant de quelques cycles à la seconde à plusieurs milliers. La 

principale source de problématique est ici la hausse de température interne 

entraînée par une sollicitation à haute fréquence. Ainsi, si cette dernière peut être 

maintenue négligeable, la durée de vie est alors supérieure à haute fréquence qu’à 

plus basse fréquence. Toutefois, si cette température augmente fortement au-delà 

d’un seuil critique, l’endommagement micro-structurel se multiplie plus 

rapidement et entraîne une chute importante de la durée de vie (Silva De 

Vasconcellos, 2013). 
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Il est donc nécessaire de tenir compte de l’ensemble des conditions 

environnementales dans lesquelles la structure évoluera au cours de sa vie, tant 

son importance sur la durée de vie est grande et problématique. Ces condition 

environnementales doivent aussi être intégrées dans des modelés de prédiction et 

cela dès la phase de conception. 

 

2.1.4.3. Modélisation du comportement en fatigue 

 

Afin de prédire le comportement des structures composites soumises aux 

chargements de fatigue, il est nécessaire de développer des modèles de 

comportement permettant d’établir la durée de vie en fonction d’un chargement 

donné. Comme précisé dans la section 2.1.4.1, ces lois de comportement ne 

peuvent être établies que lorsque la propagation de la fissuration est lente et 

stable, c’est-à-dire à la deuxième étape de la durée de vie en fatigue. Il est alors 

possible de définir trois différents types de modèles, dont les plus utilisées sont 

ceux constituant la seconde catégorie (Pascoe, 2013) : 

- Ceux basés sur une relation liant la vitesse de propagation de la 

délamination aux contraintes internes du matériau 

- Ceux visant à établir une relation entre la vitesse de propagation et les 

propriétés de mécanique de la rupture 

- Ceux basés sur des modèles numériques utilisant les modèles cohésifs 

 

a) Estimation de la vitesse de propagation des fissures 

Dans le cadre de la planification d’entretien des appareils aéronautiques, il est 

nécessaire de connaître la vitesse de propagation des fissures au sein des 

structures afin d’établir un calendrier d’inspections et de réparations. Pour les 

structures utilisant les matériaux métalliques, cette tâche est simplifiée par la 

présence d’une seule fissure principale qui se propage. Pour les matériaux 

composites, l’accumulation de microfissurations qui finissent par se rejoindre 

pour former une délamination rend cette prédiction plus complexe. Il est donc 

nécessaire de développer des modèles permettant de prédire cette vitesse de 

propagation.  

Une partie des modèles basés sur la mécanique de la rupture utilisent 

principalement deux paramètres, le SIF (Stress Intensity Factor - K) et le SERR 

pour estimer la vitesse de propagation de la fissuration à partir de la relation 

suivante (Paris, 1952) : 

 𝑑𝑎

𝑑𝑁
= 𝑐(∆𝐾)𝑛 (2.4) 
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Cette relation est utilisée à la fois pour les matériaux métalliques et les matériaux 

composites, mais la complexité de calcul du paramètre K, qui exprime l’état de 

contraintes à la pointe de la fisure, dans les structures composites la rend 

nettement plus complexe à utiliser. C’est pourquoi une seconde relation est 

développée, intégrant le paramètre G et semblable à la première, pouvant être 

appliquée pour le mode I et le mode II (Wang, 1979) :  

 𝑑𝑎

𝑑𝑁
= 𝑐(∆𝐺)𝑛 (2.5) 

 

Le facteur n est ici important car de moindres variations entraînent des 

changements importants de la vitesse de propagation de la fissuration. Ses valeurs 

de puissance oscillent entre 6 et 10 pour le mode I, et entre 3 et 5 pour le mode 

II (Raju, 1987), soit des valeurs beaucoup plus importantes que pour les 

matériaux métalliques.  

Toutefois, ces modèles ne tiennent pas compte de l’intégralité des effets du cycle 

de chargement sur la croissance de la délamination et suppose que cette dernière 

ne croit qu’au palier de charge maximale (Hojo, 1987). D’autres modèles sont 

alors proposés pour corriger ces manques en faisant intervenir la valeur moyenne 

de la plage de chargement (Jia, 2004), présenté dans l’équation 2.6. Ce dernier 

utilise notamment le paramètre ΔG et Gmean, qui représentent respectivement la 

plage de variation et la moyenne de de G sur un cycle, permettant de tenir compte 

à la fois de l’impact de Gmax, Gmin et R sur la propagation de la délamination. Les 

paramètres B, γ et n sont quant à eux des paramètres de fitting obtenus par essai-

erreur sur les données expérimentales.  

 𝑑𝑎

𝑑𝑁
= 𝐵(∆𝐺1−𝛾𝐺𝑚𝑒𝑎𝑛

𝛾
)𝑛 (2.6) 

 

Enfin, les plus récents modèles proposés, basés sur des analyses 

fractographiques, stipulent que la propagation de délamination est reliée à la fois 

à la contribution de la charge maximale et à la contribution de la plage de 

chargement (Khan, 2014), présenté dans l’équation 2.7. Les paramètres sont ici 

très semblables à ceux de l’équation précédente, avec A, B, m et n obtenus par 

fitting des données expérimentales. 

 𝑑𝑎

𝑑𝑁
= 𝐴(𝐺𝑚𝑎𝑥)𝑚 + 𝐵(∆𝐺)𝑛 (2.7) 

 

Tous les modèles présentés ci-dessus restent des modèles empiriques et il est 

parfois difficile de déterminer lequel doit être employé dans quel cas tant les 

structures composites peuvent être variées. De plus, un problème supplémentaire 

s’ajoute à cette complexité : le pontage de fibres. 
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b) Influence du pontage de fibres 

Le pontage de fibre est un mécanisme propre aux structures composites, qui se 

produit lors de la propagation de la délamination. En effet, durant le processus 

de fabrication, plusieurs couches de pré-imprégnées sont comprimées l’une 

contre l’autre pour provoquer leur adhésion. Au cours de cette étape, de longues 

fibres présentes à l’interface peuvent se retrouver connectées à deux plis 

adjacents. Ce phénomène entraîne notamment une résistance à l’ouverture de la 

fissure, tel qu’illustré sur la Figure 10 (Khan, 2019).  

 

Figure 10 : Observation du phénomène de pontage de fibres sur un échantillon en 

fibre de verre chargé en mode I 

L’autre problématique associée au pontage de fibres est l’apparition de multiples 

délaminations dans la structure, ce qui peut rendre complexe la mesure de la 

longueur de la délamination principale. Ce phénomène est présenté sur la Figure 

11 (Khan, 2019).  

 

Figure 11 : Observation microscopique de l'apparition de fissures à proximité de la 

délamination principale 

 Le pontage peut être problématique pour la prédiction de la durée de vie, car il 

empêche la pointe de fissure de s’ouvrir en diminuant les contraintes locales, 

diminuant dans le même temps la vitesse de propagation (Hwang, 1989). Cet 

effet est positif sur la durée de vie car il augmente cette dernière, mais peut être 

problématique s’il n’est pas intégré dans la prédiction.  
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L’effet du pontage est bien connu sur les courbes quasi-statique et peut être 

corrigé en traçant la courbe R qui représente l’évolution de G en fonction de la 

longueur de fissure a (Khan, 2015). Toutefois, cet effet est plus complexe à 

caractériser en fatigue.  

La principale solution proposée consiste à découper les fibres afin de supprimer 

complètement le phénomène de pontage (Khan, 2013). En réduisant de la sorte 

la longueur des fibres, ces dernières ne se retrouvent plus connectées à deux plis 

adjacents. On observe alors une diminution de la force maximale et minimale 

appliquées mais sans impact sur le ratio de contraintes R. Toutefois, cette 

découpe induit des coûts de fabrication plus élevées sur des pièces de grandes 

séries et ne constitue donc pas une alternative efficace. 

Une modification de la loi de Paris est alors envisagée pour palier au pontage de 

fibres (Pascoe, 2013), qui vise notamment à normaliser les termes par la valeur 

critique en quasi-statique comme dans l’équation 2.8. Mais une fois de plus, le 

paramètre GIc n’est pas constant lorsque le pontage se produit. Cette solution 

n’est donc toujours pas optimale pour l’étude de la vitesse de propagation. 

 𝑑𝑎

𝑑𝑁
= 𝑐 (

𝐺𝑚𝑎𝑥

𝐺𝐼𝑐
)

𝑛

 (2.8) 

 

Une autre solution consiste à normaliser les courbes obtenues en fatigue par la 

courbe R obtenue en quasi-statique (Murri, 2012). Cette dernière permet de 

déterminer la valeur du paramètre Gr. Cette normalisation est réalisée en divisant 

chacune des valeurs de GImax par la valeur de GIr associée via l’équation 2.9.  

 
𝐺𝐼𝑚𝑎𝑥

, =
𝐺𝐼𝑚𝑎𝑥

𝐺𝐼𝑟
𝐺𝐼𝑐 (2.9) 

 

Les résultats obtenus via cette méthode sont présentés sur la Figure 12 (Murri, 

2012) . On observe alors une variation des coefficients de la loi de Paris de l’ordre 

de 30%, ce qui augmente en conséquence la vitesse de propagation de la 

délamination. Dans le cas le plus extrême, cette variation atteint un facteur 5, ce 

qui peut entraîner des erreurs de conception très importantes.  
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Figure 12 : Vitesse de propagation de la délamination avec et sans correction du 

pontage de fibres 

Enfin, les plus derniers développements visent à établir un lien direct entre la 

vitesse de propagation et la dissipation d’énergie ainsi que la génération de 

nouvelles surfaces (Yao, 2015). Cette méthode revient donc à remplacer le 

paramètre da/dN pour un paramètre énergétique dU/dN, tel que présenté dans 

l’équation 2.10. Les termes Pmax,N et 𝛿𝑚𝑎𝑥,𝑁 représentent respectivement les 

valeurs de force et de déplacement maximals relevés au Nième cycle. Il est alors 

possible de tracer la courbe dU/dN par dérivation. 

  𝑑𝑎

𝑑𝑁
= 𝑈 = 0.5𝑃𝑚𝑎𝑥,𝑁𝛿𝑚𝑎𝑥,𝑁 (2.8) 

 

En résumé, il n’existe donc pas de réel consensus sur l’estimation de la vitesse 

de propagation de la délamination et donc sur la méthodologie permettant de 

modéliser le comportement en fatigue des structures composites. Dans cette 

optique, de nouveaux concepts de prédiction sont développés pour permettre de 

s’affranchir de ces problématiques. 
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2.2. Prédiction de la durée de vie des structures composites 

2.2.1. Introduction aux modèles de prédiction 

Jusqu’à la fin des années 1990, la grande majorité des modèles de prédiction de 

la durée de vie développés se basaient sur la théorie du no growth afin d’éviter 

l’utilisation du paramètre da/dN. En effet, comme l’a démontré la section 

précédente, la variabilité d’un tel paramètre est importante et il est très sensible 

aux phénomènes de pontage de fibres. Pour ce faire, ces modèles caractérisaient 

la valeur seuil du SERR Gth en dessous duquel aucune propagation de fissure 

n’est observée (Martin, 1998). Toutefois, même les valeurs de ce seuil pouvaient 

être modifiées par le pontage de fibres car faisant appel à des essais 

expérimentaux dans lesquels le pontage pouvait apparaître, entraînant par 

conséquence une surestimation du paramètre Gth et donc un surdimensionnement 

des structures. 

De nouveaux modèles de prédiction sont alors proposés dans le courant des 

années 2000, intégrant l’initiation de la délamination comme critère principal. 

L’ensemble de ces modèles se basent sur trois grands volets : des essais 

expérimentaux pour caractériser les critères de rupture en fatigue et générer une 

surface de rupture, un modèle numérique pour déterminer les variations de SERR 

autour du défaut ou de la fissure et un modèle (une équation) permettant de lier 

l’expérimental et le numérique pour réaliser la prédiction. 

 

2.2.2. Essais expérimentaux et établissement du critère de rupture en fatigue 

Le principal objectif des essais expérimentaux est de déterminer l’initiation de la 

délamination en fatigue, de relever le SERR associé à cette initiation et de 

déterminer le nombre de cycles N auquel cette initiation s’est produite. Afin de 

générer un critère de rupture complet, les essais devront être réalisés à différentes 

valeurs de mode mixte (pur mode I, mode mixte et pur mode II), ainsi qu’à 

différents niveaux de charge Gmax, correspondants à un pourcentage de la valeur 

à rupture en statique Gc.  

On obtient ainsi 3 paramètres importants ici : le ratio de mode dans lequel l’essai 

a été réalisé GII/GT, la valeur d’énergie utilisée lors de ce même essai GT, et enfin 

le nombre de cycles au bout duquel on observe une propagation de la 

délamination N. En représentant chacun de ces paramètres sur un axe dans une 

figure en 3 dimensions, on obtient les points noirs représentés sur la Figure 13 

Chaque point représente un essai réalisé sur un échantillon différent.  

Il subsiste toutefois une problématique importante : comment prévoir une courbe 

GT(N) pour un ratio GII/GT donné si ce dernier n’a pas été testé lors de 

l’établissement du critère de rupture ? Pour ce faire, il est nécessaire d’établir une 

équation de la surface représentée sur la Figure 13 (Martin, 1998). Cette dernière 
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est de la forme GT = f(GII/GT, N), et donne ainsi le critère de rupture en fatigue 

nécessaire au modèle de prédiction de la durée de vie (Martin, 1998).  

 

Figure 13: Exemple de surface de rupture en fatigue 

 

2.2.2.1. Dimensions et caractéristiques des échantillons standards (ASTM 

D5528-01 et ASTM D6671-01) 

Les échantillons utilisés pour la caractérisation en quasi-statique et en fatigue 

présentent tous les mêmes caractéristiques géométriques (ASTM D5528-01, 

2011). Ils sont de forme rectangulaire avec une faible épaisseur et possèdent une 

délamination artificielle obtenue soit par impact, soit par l’ajout d’un film de 

téflon au cours de la fabrication. Dans le cas de l’utilisation d’un film, son 

épaisseur doit être suffisamment faible afin d’éviter la présence de poche de 

résine à la pointe de la délamination, pouvant fausser le calcul de l’énergie de 

rupture. Les différentes caractéristiques sont présentées dans le Tableau 2 et sur 

la Figure 14 (ASTM D5528-01, 2011). 

Tableau 2: Caractéristiques géométriques des échantillons standards pour essais en 

mode I et mode mixte 

Caractéristique géométrique Abréviation Valeurs limites 

Largeur B 20 à 25 mm 

Epaisseur 2h 3 à 5 mm 

Longueur 2L 125 à 137 mm 

Longueur initiale de fissure a0 Environ 25 mm 

  

Pour les essais en mode I et en mode mixte, des pentures de même largeur sont 

fixées à l’extrémité de l’échantillon qui porte la délamination initiale. L’adhésif 

utilisé devra être suffisamment résistant pour assurer la transmission de la charge 
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sans s’endommager, et le matériau des pentures suffisamment rigide pour éviter 

les déformations. D’ordinaire, les pentures devront être en acier et collés aux 

échantillons à l’aide de colle cyanolite ou de résine epoxy. Les pentures peuvent 

également être remplacées par des blocs de chargement. Un vernis blanc devra 

être appliqué sur les côtés de l’échantillon pour pemettre de visualiser et de 

mesurer la longueur de fissure au cours de l’essai. 

La charge devra être transmise au moyen de mors ou de pinces serrantes, en 

limitant au maximum le jeu afin d’éviter le glissement ou un mauvais alignement 

des deux pentures qui induirait de la torsion durant l’essai. 

 

Figure 14: Propriétés géométriques des échantillons standards pour essais en mode I 

et mode mixte  

 

2.2.2.2. Caractérisation en mode I (DCB) 

Le mode I est le mode le plus critique pour les matériaux composites car l’énergie 

de rupture nécessaire pour propager un défaut de délamination est la plus faible. 

Pour caractériser cette énergie de rupture, la méthode du Dual Cantilever Beam 

(DCB) est la plus courante (ASTM D5528-01, 2011). Son principe de 

fonctionnement est présenté sur la Figure 15. Une charge P est appliquée aux 

deux lèvres de la délamination. Pour mesurer l’énergie de déformation critique à 

la rupture Gc, il est alors nécessaire de déterminer la charge P, l’ouverture de la 

fissure δ via un extensomètre et la longueur de fissure a.  

 

Figure 15: Principe de fonctionnement de la méthode DCB 
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Il est possible de calculer l’énergie de de déformation critique en mode I GIc en 

utilisant la théorie des poutres comme dans l’équation 2.9. Toutefois, cette 

méthode de calcul n’est valide que si l’échantillon est chargé idéalement, c’est-

à-dire sans aucune torsion ou rotation, ce qui se révèle très rare sur un banc de 

test.  

Pour tenir compte de la rotation, à la pointe de la fissure notamment, un facteur 

correcteur Δ est intégré dans l’équation 2.10, mesuré expérimentalement en 

calculant la racine cubique de la complaisance C1/3 en fonction de la longueur de 

fissure, tel que présenté sur la Figure 16 (ASTM D5528-01, 2011). 

 
𝐺𝑐 =

3𝑃𝛿

2𝑏𝑎
 (2.9) 

 

  
𝐺𝑐 =

3𝑃𝛿

2𝑏(𝑎 + 𝛥)
 (2.10) 

 

 

Figure 16: Détermination du paramètre expérimental Δ 

 

2.2.2.3. Caractérisation en mode mixte (MMB) 

Le montage le plus utilisé dans le cadre des essais en mode mixte est le Mixed 

Mode Bending Test (MMB). Ce dernier permet à l’aide d’un unique bras de 

levier de générer une combinaison linéaire de mode I et de mode II, tel que 

présenté sur la Figure 17.  

La masse de la partie supérieure du montage est suffisamment faible pour éviter 

de générer des charges parasites, surtout si la rigidité de l’échantillon est faible.  

Le rapport de mode mixte peut être calculé via l’équation 2.11, et sera ajusté 

directement en modifiant la longueur c sur le montage (Figure 17). Les différents 

paramètres utilisés dans le calcul de c sont présentés dans les équations 2.12 à 

2.14. Dans l’ensemble, cette formulation n’utilise que le niveau de mode II 

souhaité GII/GT, la longueur de fissure initiale a ainsi que les modules de Young 

et de cisaillement du composite E11, E22 et G13.  
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Figure 17: Montage utilisé pour la caractérisation en mode mixte 

 
𝑐 =

12𝛽2 + 3𝛼 + 8𝛽√3𝛼

36𝛽2 − 3𝛼
 (2.11) 

  

𝛼 =
1 −

𝐺𝐼𝐼

𝐺
𝐺𝐼𝐼

𝐺

          𝛽 =
𝑎 + 𝜒ℎ

𝑎 + 0.42𝜒ℎ
 (2.12) 

  

𝜒 =  √
𝐸11

11𝐺13

[3 − 2 (
𝛵

1 + 𝛵
)

2

] (2.13) 

  
𝛵 = 1.18

√𝐸11𝐸22

𝐺13
 (2.14) 

 

Parmi les méthodes de calcul utilisées pour déterminer l’énergie de rupture 

associée à la propagation de fissure Gc, celle qui s’impose fait uniquement appel 

aux propriétés mécaniques du matériau et ne nécessite donc aucun travail de 

calibration (Reeder, 1990). Ce calcul est présenté dans les équations 2.15 à 2.18, 

et les différents paramètres utilisés le sont dans le Tableau 3. 

 
𝐺𝐼 =

3𝑃2(3𝑐 − 𝐿)2

4𝑏2ℎ3𝐿2𝐸11
(𝑎2 +

2𝑎

𝜆
+

1

𝜆2
+

ℎ2𝐸11

10𝐺13
) (2.15) 

 

  
𝐺𝐼𝐼 =

9𝑃2(𝑐 + 𝐿)2

16𝑏2ℎ3𝐿2𝐸11
(𝑎2 +

0.2ℎ2𝐸11

𝐺13
) (2.16) 

 

 

𝜆 = √
3𝑘

𝑏ℎ3𝐸11
 (2.17) 

 

  
𝑘 =  

2𝑏𝐸22

ℎ
 (2.18) 
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Tableau 3 : Nom des paramètres utilisés dans le calcul du SERR 

Variable Nom 

b Largeur 

h Moitié de l’épaisseur de l’échantillon 

L Longueur entre les supports 

c Longueur du bras de levier 

E11 Module de Young direction 1 

E22 Module de Young direction 2 

G13 Module de cisaillement 13 

A0 Longueur initiale de la délamination 

λ Paramètre d’élasticité 

 

2.2.2.4. Caractérisation en mode II (ENF) 

Dans le cadre des essais en mode II, la seule méthode normalisée est la “End 

Notch Flexure” (ENF). Une charge de flexion en 3 points est appliquée à 

l’échantillon (ASTM D6671-01, 2014), comme présenté sur la Figure 18. 

 

Figure 18: Montage utilisé pour la caractérisation en mode II 

La principale problématique en mode II reste la propagation de rupture instable 

qui peut générer des valeurs d’énergie de déformation critique Gc erronées. En 

effet, il peut être complexe de mesurer la longueur de fissure à cause de cette 

accumulation d’énergie qui se libère en un court instant et propage la fissure sur 

une grande distance. Afin d’éviter cette propagation brutale et d’augmenter ainsi 

la précision des résultats, d’autres solutions consistent notamment à modifier le 

ratio a/L (Davies, 2008) ou encore modifier le montage de test au complet 

(Hansen, 1999), tel que présenté sur la Figure 19. Il n’existe toutefois aucun 

consensus sur la méthode à suivre. Les essais ENF fournissent une énergie de 

rupture plus importante que les essais 4ENF. 
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Figure 19: Montage 4ENF pour caractérisation en mode II 

Dans le cadre des essais ENF, l’énergie de rupture associée à la propagation de 

fissure Gc est calculé via la théorie des poutres tout comme pour le mode I. Cette 

relation est développée dans l’équation 2.17. P correspond ici à la force associée 

l’initiation de la délamination, 𝛿 à la déflection mesurée au centre de 

l’échantillon au moment de la propagation. Enfin, a représente la longueur 

initiale de la fissuration, L la moitié de la distance entre les deux points d’appui 

de la flexion et b est un paramètre de fitting.   

 
𝐺𝐼𝐼 =

9𝑎2𝑃𝛿

2𝑏(2𝐿3 + 3𝑎3)
 (2.19) 

 

2.2.2.5. Détermination de la zone d’initiation de la propagation du 

délaminage 

Afin de pouvoir calculer l’énergie critique correspondant à l’initiation de 

l’endommagement, il est nécessaire d’identifier pour chacun des essais un couple 

P et δ correspondant à l’initiation de la propagation de la délamination. Il existe 

différentes méthodes permettant d’obtenir ce dernier. 

La première est par simple observation visuelle (point VIS sur la Figure 20), qui 

implique que le couple force / déplacement est relevé au moment où une 

propagation de délamination est observée sur le côté de l’échantillon (ASTM 

D5528-01, 2011). Cette méthode ne tient toutefois pas compte des 

endommagements internes microscopiques qui se produisent avant la 

propagation macroscopique de la délamination.  

Il reste possible de tenir compte de ces micro-endommagements en considérant 

que le point critique se produit à la divergence de la linéarité sur la courbe de 

traction (point NL sur la Figure 20). Si cette observation est valide pour des 

matériaux aux comportements purement linéaire, comme les matériaux 
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métalliques, cette dernière est nettement moins récurrente dans le cadre des 

matériaux composites. Une solution proposée est donc d’augmenter la 

complaisance mesurée dans la partie linéaire de la courbe de 5% et d’établir le 

point critique comme l’intersection entre cette droite et la courbe de traction 

(droite 5% max sur la Figure 20). 

Enfin, la dernière des méthodes utilisées consiste à considérer le début de 

propagation de la délamination aux coordonnées du point correspondant à la 

force maximale. L’ensemble des méthodes est présenté sur la Figure 20. 

Les valeurs du taux de restitution d’énergie de déformation critique Gc seront 

différentes selon les méthodes employées. Ainsi, le critère de non linéarité est le 

plus conservateur, avec une initiation de la propagation de la délamination qui se 

produit à une plus faible valeur de charge.  

 

Figure 20: Méthodes de détermination du point d'initiation de la délamination 

Dans le cadre des essais en fatigue, il est possible d’utiliser deux méthodes 

similaires à celles utilisées en statique. La première consiste à observer une 

propagation de la délamination sur les bords de l’échantillon, mais présente les 

mêmes défauts que précédemment. La seconde consiste à monitorer la 

compliance (déplacement / force) et établir que l’initiation de la délamination se 

produit après une variation de 1, 5 ou 10 % (Silvesides, 2012). 

 

De nouvelles méthodes développées plus récemment font appel à la détection et 

à l’exploitation des signaux d’émissions acoustiques. Il est ici possible de 

déterminer la présence de micro-endommagement et d’en détecter avec précision 

l’origine. Cette méthodologie fera l’objet d’une section plus tard dans ce rapport.  
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2.2.3. Modélisation numérique de la délamination  

Numériquement, la résistance inter laminaire peut être caractérisée pas l’énergie 

de rupture G. À cet égard, les approches basées sur la mécanique de la rupture, à 

savoir la technique de fermeture de fissure virtuelle (VCCT) et le modèle de zone 

cohésive (CZM), sont les techniques les plus utilisées. 

 

2.2.3.1. Virtual Crack Closure Technique 

La méthode VCCT, basée sur la Mécanique Linéaire Elastique de la Rupture 

(LFEM) , est utilisée depuis les années 1970 (Rybicki, 1997). Elle est basée sur 

l’hypothèse d’Irwin qui définit que l’énergie nécessaire pour ouvrir la fissure 

d’un incrément Δa est identique à celle nécessaire pour la fermer sur ce même 

incrément (Irwin, 1958). A partir d’une modélisation numérique par éléments 

finis, il est donc possible de calculer le taux de restitution d’énergie de 

déformation GT pour chacun des modes de rupture (mode I, mode II et mode III) 

à partir des forces et des déplacements de chacun des nœuds du modèle  

(Krueger, 2004). 

L’analyse la plus simple à réaliser utilise quatre nœuds et permet une étude 

uniquement linéaire de la fissuration (Krueger, 2002). Pour une longueur de 

fissure initiale a qui se propage entre les points l et i (identifiés sur la Figure 21), 

il est possible de calculer les forces de réaction nécessaires au maintien des nœuds 

dans chacune des directions Xi et Zi et de déterminer les déplacements u et w une 

fois la fissure propagée. Les différents paramètres utilisés sont présentés sur la 

Figure 21. 

 

Figure 21 : Paramètres utilisés pour une analyse linéaire à 4 nœuds par VCCT 

(Krueger, 2002) 
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Il est alors possible d’estimer l’énergie de rupture à partir des équations 

suivantes : 

 
𝐺𝐼 = −

1

2𝛥𝑎
𝑍𝑖(𝑤𝑙 − 𝑤𝑙∗) (2.20) 

 
𝐺𝐼𝐼 = −

1

2𝛥𝑎
𝑋𝑖(𝑢𝑙 − 𝑢𝑙∗) (2.21) 

 

La surface est multipliée par deux car deux nouvelles surfaces sont générées 

lorsque la fissure se propage. L’épaisseur des éléments est ici définie comme 

unitaire. Cette méthode est la plus efficace pour modéliser numériquement les 

essais DCB, MMB et ENF (Krueger, 2006).  

Il est également possible d’utiliser une méthode à 8 nœuds qui ajoute un nœud 

au centre de chacune des arrêtes pour augmenter l’acuité des mesures. Il est 

toutefois important de prêter ici attention à l’aspect cinématique de l’étude, pour 

notamment éviter l’interpénétration tel que présenté sur la Figure 22. Les 

équations deviennent alors : 

 
𝐺𝐼 = −

1

2𝛥𝑎
[𝑍𝑖(𝑤𝑙 − 𝑤𝑙∗)+𝑍𝑗(𝑤𝑚 − 𝑤𝑚∗)] (2.22) 

 
𝐺𝐼𝐼 = −

1

2𝛥𝑎
[𝑋𝑖(𝑢𝑙 − 𝑢𝑙∗) + 𝑋𝑗(𝑢𝑚 − 𝑢𝑚∗)] (2.23) 

 

 

Figure 22: Problèmes d'interférences liées à l'utilisation des éléments à 8 nœuds 

Les énergies de déformations critiques Gc implémentées dans l’algorithme pour 

initier la propagation de la délamination doivent être obtenues à l’aide d’essais 

expérimentaux. Si l’énergie de rupture calculée par l’algorithme est inférieure 

aux limites déterminées expérimentalement, la force est alors augmentée. Si le 

critère de rupture est atteint, la longueur de fissure est alors augmentée.  



30 

2.2.3.2. Cohesive Zone Model 

Contrairement au modèle VCCT, limité à la propagation de la fissuration, les 

modèles CZM permettent de prévoir à la fois l’initiation et la propagation de 

l’endommagement.  

L’ensemble de l’analyse CZM repose sur une hypothèse simple : il existe une 

zone de non-linéarité au bout de la fissure causée par la plasticité et la 

microfissuration (Dudgale, 1960). Il est alors possible d’utiliser une relation 

traction déplacement tel que présentée sur la Figure 23 (Turon, 2006) pour 

calculer l’énergie de rupture G qui correspond à l’aire sous la courbe. Lorsque 

l’énergie critique Gc est atteinte, une séparation des nœuds est observée et un 

nouveau front de fissure se forme. Les limites de rupture et de déplacement sont 

obtenues à partir des essais expérimentaux. Ce modèle permet de caractériser la 

résistance de l’interface en traction et en cisaillement, voire dans une 

combinaison des deux.  

 

Figure 23: Relation traction-déplacement utilisée dans le cadre d'une étude CZM 

L’énergie de rupture critique peut alors être calculée via l’équation suivante : 

 
𝐺𝐼 = −

𝜎𝑚𝑎𝑥𝛿𝑐

2
 (2.24) 

Toutefois, le comportement n’est pas nécessairement linéaire ici et il existe 

plusieurs lois constitutives (Park, 2013) ; bilinéaire, parabolique, exponentielle 

et trapézoïdale. L’utilisation d’une ou l’autre de ces lois dépend du comportement 

de l’interface à caractériser (fragile-ductile) et a un impact sur la vitesse et les 

performances de l’algorithme (Giulio Alfano, 2006). Ainsi ; la loi trapézoïdale 

est la moins performante et peut présenter des problèmes de convergence tandis 

que la loi exponentielle est la plus fiable. Dans tous les cas, l’endommagement 

est modélisé par une réduction de la rigidité du matériau à partir d’un point de 

contrainte maximale correspondant au point d’initiation, puis la rigidité est 

dégradée progressivement jusqu’à atteindre le déplacement maximal où il y a 

séparation.   

Parmi les deux méthodes proposées, VCCT a l’avantage de permettre l’accès à 

l’énergie de rupture, ce qui permettra de connaître pour un chargement donné le 

niveau et le ratio de mixité des modes de G.  
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2.2.4. Développement du modèle de prédiction 

Les premiers modèles de prédiction utilisés à partir des années 1990 étaient basés 

sur la théorie du no growth, garantissant que la fissure ne propagera pas au cours 

de la durée de vie de la structure et évitant du même coup l’utilisation du 

paramètre da/dN. L’objectif était donc de caractériser un taux de restitution 

d’énergie de déformation plancher, Gth, en deçà duquel aucune propagation de 

fissure n’est observée. 

Toutefois, afin de déterminer la valeur expérimentale de Gth, il est nécessaire de 

réaliser des essais DCB, MMB et ENF en fatigue, établissant des courbes 

expérimentales de la propagation de la délamination.  Cependant, cette dernière 

peut entraîner un pontage de fibres important, et comme démontré à la section 

2.1.4.3, entraîner une surévaluation du paramètre Gth qui a pour conséquence un 

surdimensionnement de la structure.  

C’est dans cette optique que de nouveaux modèles sont développés, intégrant 

l’initiation de la délamination comme critère principal.  

 

2.2.4.1. Modèle de prédiction de la durée de vie pour des composites 

unidirectionnels (Murri, 1995) 

La méthodologie développée par Murri (Murri, 1995) a pour objectif  d’établir 

un modèle de prédiction pour des échantillons présentant une variation de 

section, et donc divisé en trois sections : fine (thin), épaisse (thick) et transition 

(tapered). Cette dernière région est créée en coupant les plis deux par deux dans 

l’épaisseur tel que présenté sur la Figure 24, ce qui génère l’apparition de poches 

riches en résine à l’interface, cause la plus probable de l’initiation de la 

délamination. Dans le cadre de l’étude, trois différents matériaux seront 

étudiés, mais seuls les résultats obtenus pour du carbone/époxy seront présentés 

à des fins de simplification.  

 

Figure 24 : Représentation schématique de la structure étudiée 
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Dans un premier temps, la courbe P(N), liant la force appliquée en tension P et 

le nombre de cycles à l’initiation de la propagation de la délamination N, est 

déterminée à partir d’essais de traction. Le modèle de prédiction permettant ici 

également de prédire une courbe P(N), la qualité du modèle pourra être évaluée 

en comparant les courbes générées par le modèle et les courbes expérimentales. 

Au cours de ces essais, des analyses microscopiques sont réalisés afin d’identifier 

clairement les chemins de fissure sur les côtés de l’échantillon, information utile 

pour le développement d’un modèle numérique plus précis. Il est ici observé une 

légère dissymétrie, comme le présente la Figure 25.  

 

Figure 25 : Etat de la fissuration sur les côtés de l'échantillon après un essai de 

fatigue 

La seconde partie de l’étude consiste au développement d’un modèle numérique 

permettant d’établir la variation de l’énergie de rupture G dans la structure et 

autour des défauts à l’aide d’un algorithme VCCT. La variation des contraintes 

normales est présentée sur la Figure 26 (a) ; tandis que la variation des contraintes 

en cisaillement est représentée sur la Figure 26 (b). Chaque point identifié sur les 

figures correspond aux points mis en évidence sur la Figure 24. 

Il est observé que la contrainte normale est maximale au point C, zone de jonction 

entre les deux différentes épaisseurs, impliquant une propagation de fissure en 

mode I en ce point. Pour la contrainte de cisaillement, elle est maximale aux 

points E, F et B, ce qui peut se traduire par une propagation de fissure gouvernée 

par le mode I entre les points C et F puis par un mode II majoritaire une fois le 

point F atteint. Cette observation permet alors de définir C comme le point 

critique de départ de la propagation de la délamination.  
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Figure 26 : Distribution des contraintes (a) normales et (b) de cisaillement à 

l'interface de la délamination 

 

Il existe toutefois ici deux possibles directions de propagation. Soit la fissure se 

propage vers le point D dans la section fine, soit vers le point F dans la section 

épaisse. Pour définir le chemin de fissure, une nouvelle étude est réalisée afin de 

déterminer la variation de GT dans chacune des directions, avec et sans la 

présence d’une délamination initiale. A des fins des comparaison entre plusieurs 

structures différentes, cette valeur est normalisée par la charge linéaire appliquée 

Nx et par l’épaisseur d’un pli h. 

Les résultats obtenus par cette portion de l’étude sont présentés sur la Figure 27. 

Il est observé que la variation d’énergie est plus importante dans la partie épaisse 

de la structure, validant donc ce chemin de propagation. Les deux valeurs de G 

relevées à chacun des pics seront utilisées dans le modèle. De plus, le mode I est 

largement dominant dans cette propagation, ce qui limitera les essais 

expérimentaux à des essais en mode I, présentés sur la Figure 28.  

 

Figure 27 : Variation de G autour du point d'origine C, normalisée par la charge 

linéaire appliquée Nx et l’épaisseur d’un pli h 
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Figure 28 : Valeurs de GImax obtenues en fonction du nombre de cycles N à l'initiation 

de la délamination 

L’équation permettant de réaliser la prédiction se base sur un postulat simple : 

l’initiation de la délamination est atteinte lorsque la valeur de G calculée par 

VCCT est égale à celle de GImax obtenues par les essais de fatigue. En 

transformant l’égalité ainsi obtenue et en normalisant, on obtient l’équation 2.25 

(Murri, 1995). Les paramètres GImax(N) et Gh/Nx
2 sont respectivement les valeurs 

relevées sur les Figures Figure 27 et Figure 28. Le terme h représente l’épaisseur 

d’un pli et w la largeur de l’échantillon. Ce travail de normalisation est nécessaire 

car le modèle développé ici doit permettre de prédire la durée de vie de plusieurs 

structures dont les géométries (nombre de plis et dimensions) ne sont pas 

identiques. 

 

𝑃𝑚𝑎𝑥(𝑁) = √
𝐺𝐼𝑚𝑎𝑥(𝑁)ℎ(2𝜔)2

𝐺ℎ
𝑁𝑥

2

 (2.25) 

Afin de vérifier la précision du modèle de prédiction, il est nécessaire de 

comparer les résultats obtenus avec les valeurs relevées expérimentalement. Les 

résultats de cette comparaison sont présentés sur la Figure 29, où une bonne 

corrélation est observée entre le modèle prédictif et les résultats expérimentaux. 

Cette corrélation reste toutefois étroitement dépendante des résultats générés par 

les essais DCB utilisés dans l’établissement du modèle, notamment du ratio des 

contraintes R utilisé.  

 

Figure 29 : Comparaison des résultats obtenus par le modèle de prédiction et par les 

essais expérimentaux 
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2.2.4.2. Modèle de prédiction de la durée de vie général (Composite material 

handbook, 2012) 

Il existe un autre type de modèle de prédiction, semblable en beaucoup de points 

à celui d’O’Brien mais plus simple à développer. Il est basé sur les mêmes points 

clés, à savoir l’étude des variations de G dans la structure à l’aide d’un algorithme 

VCCT et l’intégration de ces variations à des essais expérimentaux.  

Dans un premier temps, l’objectif est d’établir une loi entre la charge externe 

appliquée à la structure P et le taux de restitution d’énergie total GT à l’aide de la 

méthode VCCT. Cette relation est présentée sur la Figure 30 et permet de 

déterminer l’équation 2.26. α et b sont ici des paramètres de fitting permettant 

d’établir la relation mathématique entre P et GT.  

 𝑃 = 𝛼𝐺𝑇
𝑏  (2.26) 

 

Figure 30 : Relation obtenue entre le charge externe P et la taux de restitution 

d'énergie total GT 

Dans la méthode de prédiction développée par O’Brien, il a été supposé que la 

mixité des modes est constante, permettant de ne réaliser des essais de 

caractérisation qu’en mode I (DCB). Cette observation n’est toutefois pas 

toujours vraie car on observe des variations importantes de cette mixité, comme 

présenté sur la Figure 31. Il est donc nécessaire d’établir une relation entre la 

mixité des modes GII/GT et l’énergie totale GT telle que celle présentée dans 

l’équation 2.27. De nouveau ici, c et d sont des paramètres de fitting 

 
𝐺𝐼𝐼

𝐺𝑇
= 𝑐𝐺𝑇

𝑑 (2.27) 
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Figure 31 : Relation obtenue entre la mixité des modes GII/GT et la taux de restitution 

d'énergie total GT 

Les deux relations obtenues précédemment peuvent être fusionnées pour obtenir 

une relation permettant de lier la charge externe P et la mixité des modes GII/GT 

tel que : 

 
𝐺𝐼𝐼

𝐺𝑇
= 𝑐 (

𝑃

𝛼
)

𝑑/𝑏

 (2.28) 

 

Enfin, la dernière étape de développement du modèle de prédiction consiste à lier 

la charge externe P à l’énergie de rupture obtenue par des essais expérimentaux 

de caractérisation en mode I, mode II et mode mixte, en générant la surface de 

rupture présentée à la section 2.2.2.5. L’équation de cette surface permet alors 

d’établir la relation suivante, où e et f sont les paramètres de fitting : 

 𝐺𝑇𝑚𝑎𝑥 = 𝐺𝑐 − 𝑒𝑁𝑓  (2.29) 

Il est ici possible de fusionner les équations 2.21 et 2.24 pour obtenir une relation 

directe entre la charge appliquée et le nombre de cycles à rupture tel que : 

 𝑃 = 𝛼(𝐺𝑐 − 𝑒𝑁𝑓)𝑏 (2.30) 

 𝑁 = [
1

𝛼1/𝑏𝑒
(𝛼1/𝑏𝐺𝑐 − 𝑃1/𝑏)]

1/𝑓

 (2.31) 

 

Ce modèle de prédiction permet d’obtenir les résultats présentés sur la Figure 32, 

où on peut observer une bonne corrélation entre la prédiction et l’expérimental. 

Cette méthode présente l’avantage d’être plus simple à mettre en place et de 

pouvoir tenir compte de n’importe quelle configuration de structure et d’une 
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mixité des modes variables. C’est cet outil qui sera utilisé dans le cadre de ce 

projet de recherche.  

 

Figure 32 : Comparaison du nombres de cycles à l'initiation obtenus par le modèle de 

prédiction et par expérimentation 

 

2.2.4.3. Problématiques reliées aux méthodes de prédiction 

 

Comme il l’a été démontré au cours de cette section, les résultats obtenus par les 

modèles de prédiction sont très sensibles aux résultats des essais expérimentaux 

réalisés pour générer les différentes lois et relations. Ces résultats sont 

généralement obtenus par observation visuelle des échantillons, or il a été 

démontré que ces dernières ne tiennent pas compte de l’ensemble des micro-

endommagements qui se créent dans les composites avant leur rupture brutale. 

Cette observation est d’autant plus vraie en fatigue où l’accumulation 

d’endommagement joue un rôle important dans la durée de vie.  

Il est donc d’intérêt ici de s’intéresser à des méthodes alternatives de suivi de 

l’endommagement, parmi lesquelles on compte notamment la surveillance par 

émissions acoustiques, qui se démarque par sa versatilité et sa facilité de mise en 

place. L’émission acoustique permettra de détecter avec précision l’initiation de 

la délamination naissante durant les essais de fatigue. Cette détection est 

pertinente afin de pouvoir identifier le nombre de cycle correspondant à 

l’amorçage du dommage, et donc d’établir des critères de rupture précis. 

L’utilisation de cette méthode de détection de l’initiation de la propagation de la 

délamination afin de générer des critères de rupture, qui seront utilisés dans un 

modèle de prédiction de la durée de vie en fatigue des composites tissés, 

représente l’originalité de ce travail de recherche.    

 



38 

2.3. Suivi de l’endommagement par monitorage d’émissions 

acoustiques 
 

2.3.1. Principe du monitorage de l’endommagement par émissions acoustiques 

Afin de suivre l’évolution de l’endommagement dans les structures composites, 

il est possible d’utiliser différentes méthodes de contrôle non destructif (CND), 

parmi lesquelles on compte notamment la technique d’émission acoustique (EA). 

Cette technologie passive, développée pour permettre le suivi en temps réel de la 

formation et de la propagation de défauts, s’appuie sur la propagation d’ondes 

élastiques au travers de la structure.  

Ainsi, lorsque des défauts se forment ou se propagent, une certaine quantité 

d’énergie élastique est libérée sous formes d’ondes propagatives. Ces ondes sont 

détectées à l’aide de capteurs piézoélectriques disposés à la surface de la pièce, 

qui « écoutent » la structure, comme le ferait l’oreille humaine. Ces capteurs 

permettent de transformer les ondes mécaniques en signaux électriques, et il est 

alors possible d’amplifier et de filtrer ces signaux afin d’éliminer le bruit relatif 

au système ou aux conditions de test. Au moyen d’une chaine d’acquisition et de 

traitements de signaux d’émission acoustique, les signaux seront ensuite 

digitalisés pour des traitements dans le domaine temporel, fréquentiel ou 

statistique. Un exemple de chaîne d’acquisition est présenté sur la Figure 33.  

 

Figure 33: Chaîne d'acquisition de signaux d'émissions acoustiques 

Les technologies de monitorage par EA sont aujourd’hui en développement 

majeur dans le domaine de la surveillance de l’état de santé des structures 

composites car leur usage permet de détecter les dommages naissant et en temps 

réel, et ce durant la vie active de la structure. Ces observations sont notamment 

rendues possibles par la forte activité acoustique des matériaux composites (Da 

Costa Olivera, 2004), qui génèrent une quantité suffisante de signaux différents 

permettant de différencier avec précision les phénomènes d’endommagement 

(matrice, fibres, décohésion) à l’aide de méthodes de classification (Da Costa 

Olivera, 2004). Il est également possible de suivre en temps réel la progression 
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de l’endommagement de fatigue et de les localiser (Wu, 2016). Enfin, il est 

possible d’assurer la surveillance de grandes structures avec un nombre limité de 

capteurs, sous réserve de connaître la vitesse de propagation des ondes au sein 

du matériau et de déterminer la position optimale des capteurs. 

 

2.3.2.  Types d’ondes utilisés dans la détection par émission acoustique 

Les ondes d’émission acoustique sont des ondes mécaniques, ultrasonores de 

hautes fréquences, qui sont émises par diverses sources d’endommagement, 

incluant notamment la propagation de la fissuration et la friction. Les 

caractéristiques des signaux relevés sont en général dépendantes de la nature de 

la source émettrice, de la nature du matériau ainsi que de sa géométrie et de la 

fonction de transfert en fréquence des capteurs piézoélectriques utilisés (Wu, 

2016).  

Dans le cas de la propagation des ondes acoustiques dans des plaques épaisses, 

on observe, en général, deux types d’ondes qui se propagent : les ondes de 

volume (longitudinales et cisaillement) et les ondes de surface (Rayleigh). Une 

onde de surface est le résultat de la réflexion de deux ondes de volume sur l’une 

des faces de la structure mais avec une atténuation plus faible (Da Costa Olivera, 

2004), avec une oscillation perpendiculaire à la direction de propagation. Les 

ondes de volume sont quant à elles divisées en deux catégories. La première 

inclut les ondes longitudinales, dont l’oscillation est parallèle à la direction de 

propagation, et la seconde les ondes transversales dont l’oscillation est 

perpendiculaire à la direction de propagation. Dans le cas des laminés, Il peut 

exister également des ondes de Love, en fonction de la longueur d’onde 

d’utilisation, dont la direction de propagation est la même que celle de l’interface 

dans laquelle ce type d’onde se forme. 

Dans le cas des plaques minces, les ondes transversales et longitudinales ont 

tendance à fusionner pour former des ondes guidées, aussi qualifiées d’ondes de 

Lamb. Ces dernières sont présentes dans l’intégralité de la structure et adoptent 

un comportement dispersif. Elles peuvent être divisées en deux catégories : les 

modes symétriques Si et les modes asymétriques Ai (Zhongquing, 2006). La 

différence entre ces deux types d’ondes est présentée sur la Figure 34. La très 

grande majorité des signaux observés au sein des structures composites minces 

sont associables à la propagation des ondes de Lamb. 
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Figure 34 : Modes de propagation des ondes de Lamb 

 

 

2.3.3. Suivi de l’endommagement et analyse des signaux 

Avec le développement des techniques de suivi par émissions acoustiques, il est 

aujourd’hui possible d’identifier les différents mécanismes d’endommagements 

en exploitant les caractéristiques des signaux relevés dans le domaine temporel, 

fréquentiel et statistique. Toutefois, cette identification reste complexe, et une 

analyse approfondies des signaux avec l’utilisation des techniques d’analyse 

multi variables et d’intelligence artificielles basés sur les réseaux de neurones 

s’avère parfois nécessaire pour une reconnaissance des dommages fiables.  

 

2.3.3.1. Paramètres des signaux d’émissions acoustiques 

Avant de définir les paramètres qui seront utilisés pour l’analyse des signaux 

d’émissions acoustiques, il est nécessaire de définir les différents paramètres 

utilisés pour l’acquisition de ces mêmes signaux. Parmi ceux-ci, les plus utilisés 

sont les suivants (Hamdi, 2010) : 

- Seuil de détection (Threshold) : Valeur minimale en dB sous laquelle le 

signal ne sera pas enregistré. Cette valeur permet de réaliser un pré-

filtrage des signaux, en éliminant notamment ceux générés par la friction 

et le bruit généré par les machines durant les essais. 

 

- Temps de définition d’un hit (HDT) : Valeur maximale de la durée 

d’enregistrement d’un signal. Lorsqu’elle est dépassée, un nouveau signal 

est créé et enregistré. Il est nécessaire d’ajuster ce paramètre avec 

précision car si elle est trop longue, plusieurs signaux différents peuvent 
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être enregistrés comme un unique, et si elle est trop courte, un seul signal 

peut être découpé en plusieurs. 

 

- Temps de définition du pic (PDT) : Temps entre le début du signal et la 

valeur maximale. 

 

- Temps de verrouillage (HLT) : Temps entre l’acquisition de deux signaux 

distincts. Ce dernier doit être ajusté avec le HDT. 

 

Une fois le signal acquis à l’aide des différents paramètres d’acquisition 

présentés précédemment, il est possible d’utiliser une trace temporelle tel que 

présentée sur la Figure 35 pour déterminer des paramètres exploitables. Les 

paramètres suivants sont les plus utilisés (Masmoudi, 2013) : 

- Durée totale - Temps séparant le début de la fin du signal 

 

- Amplitude maximale - Valeur maximale atteinte par le signal 

 

- Temps de montée - Temps au bout duquel l’amplitude maximale est 

atteinte 

 

- Nombre de counts - Nombre de fois où le signal dépasse le seuil 

 

- Energie - Intégrale du signal sur le temps 

 

- Fréquence moyenne - Nombre de dépassements du seuil divisé par sa 

durée totale 

 

Figure 35: Salve d’émission acoustique et paramètres 
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Même si la plupart des analyses s’intéressent à lier les mécanismes 

d’endommagement aux nombres de counts et à l’énergie des signaux (Da Costa 

Olivera, 2004), d’autres méthodes indiquent que les temps de montée, la durée et 

l’amplitude des signaux permettent l’identification des modes de rupture 

(Théberge, 2008). D’autres, enfin, étudient l’évolution de ces paramètres afin de 

définir des tendances susceptibles d’être associées à des mécanismes 

d’endommagement (Wu, 2016). Il n’existe à l’heure actuelle aucun consensus 

sur l’ensemble de paramètres à choisir pour réaliser une analyse complète.  

Dans certains cas, l’utilisation de ces paramètres bruts n’est pas suffisante et il 

est alors possible de compléter les analyses temporelles avec des analyses 

fréquentielles utilisant différents outils (Lu, 2001) : 

 

- La transformée de Fourrier pour identifier les fréquences propres 

- L’analyse spectrale pour identifier les harmoniques et les échos 

- La transformée d’Hilbert pour déterminer l’enveloppe du signal 
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2.3.3.2. Analyses de signaux mono-paramétrique 

Parmi les méthodes visant à relier les signaux d’émissions acoustiques à un 

phénomène d’endommagement donné, les analyses mono-paramétriques 

utilisent uniquement un ou deux paramètres temporels comme outil d’analyse. 

Les paramètres choisis sont généralement l’énergie cumulative (Silversides, 

2012) ou le nombre de counts cumulé (Da Costa Olivera, 2004), qui présentent 

tous deux une bonne corrélation avec les courbes expérimentales aussi bien sous 

chargement quasi-statique qu’en fatigue, comme le présente la Figure 36. Il est 

alors possible de définir des seuils d’endommagement en partant du postulat 

suivant : l’accumulation d’endommagement implique l’accumulation de signaux 

d’émissions acoustiques.  

 

Figure 36 : Corrélation entre l'énergie cumulative des signaux d'EA et la longueur de 

fissure durant un essai de fatigue 

Toutefois, les signaux d’EA ne suivent pas toujours exactement la même 

tendance que la longueur de fissure. D’autres paramètres sont donc proposés 

(Janouni, 2015), notamment la durée et la fréquence, qui permettent de 

caractériser l’initiation de la micro-délamination et la macro-délamination.  

Enfin, il est également possible d’utiliser l’amplitude comme critère principal 

d’étude (Kim, 1997) et de définir des plages de valeurs pouvant être associées à 

un mécanisme d’endommagement particulier. Une comparaison des plages 

proposées par différents auteurs est présentée dans le Tableau 4. Malgré de 

faibles variations dans les valeurs limites des plages, le consensus est tel que les 

signaux présentant les amplitudes les plus faibles peuvent être associés à de la 

rupture matricielle et ceux les plus élevées à la rupture des fibres. Avec le temps, 

l’amplitude des signaux a également pu être associé à la délamination avec une 

plage de valeurs relativement réduite et donc possiblement plus complexe à 

identifier. Toutefois, les valeurs d’amplitude relevées ici sont très sensibles à 

plusieurs facteurs, notamment le chemin de propagation au sein de la structure et 

le niveau de bruit présent dans les signaux.   
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Tableau 4 : Comparaison des plages d'amplitude associées à l’endommagement 

 Kim, 1997 Kotsikos, 1999 Li, 2014 

Rupture matricielle 40 à 70 dB 40 à 55 dB 40 à 55 dB 

Délamination - 55 à 70 dB 60 à 65 dB 

Séparation des fibres - - 65 à 85 dB 

Rupture des fibres 60 à 100 dB >80 dB 85 à 95 dB 

 

Les paramètres temporels, bien qu’ils soient d’excellents descripteurs des 

phénomènes reliés aux émissions acoustiques, restent sensibles à de nombreux 

facteurs. En effet, ces derniers sont notamment affectés par la distance de 

propagation, qui modifie grandement l’amplitude sans toutefois en modifier la 

fréquence (Ni, 2001). Ainsi, on observe une atténuation de facteur 5 de 

l’amplitude lorsque la distance entre la source et le capteur atteint 30 mm, comme 

présenté sur la Figure 37. La fréquence n’est quant à elle que très peu affectée, 

avec une variation de l’ordre de 2%. Ceci met en avance la difficulté de travailler 

uniquement avec les paramètres temporels, tant la distance à la source et 

l’orientation des capteurs peuvent avoir un impact important sur les signaux 

relevés.  

 

Figure 37 : Impact de la distance de la source au capteur sur l'amplitude et la 

fréquence des signaux d'émissions acoustiques 

L’analyse des fréquences propres apparaît alors comme un critère plus intéressant 

à observer, puisqu’elle n’est pas affectée par la distance à la source. En réalisant 

une transformée de Fourier de ces signaux, il est possible d’extraire le pic 

fréquentiel qui pourra alors être associé à un endommagement particulier. Le 

Tableau 5 présente un comparatif des pics fréquentiels et leur association aux 

différents mécanismes d’endommagement. Dans l’ensemble, les observations 

sont semblables à celles faites sur l’amplitude, à savoir qu’une fréquence faible 

est associée aux ruptures de la matrice et les fréquences plus élevées à celles des 

fibres. 
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Tableau 5: Comparaison des pics fréquentiels associés à l’endommagement 

 De Groot, 1995  Maslouhi, 1988 Sause, 2012 

Rupture matricielle 90 à 180 kHz ≈ 150 kHz ≈ 200 kHz 

Rupture de l’interface 240 à 310 kHz ≈ 250 kHz  ≈ 350 kHz 

Rupture des fibres > 300 kHz 680 à 760 kHz ≈ 700 kHz 

 

Il a donc été démontré qu’il peut être complexe de relier directement un 

paramètre d’émission acoustique à un endommagement particulier. C’est 

pourquoi une autre méthode de classification est proposée pour séparer les 

signaux (Godin, 2005), utilisant simultanément plusieurs paramètres présentés 

dans le Tableau 6. En plus de proposer un modèle plus complet de classification 

qui permet de discriminer efficacement les signaux liés à la délamination, ces 

travaux permettent d’identifier les signaux majoritaires dans chacune des régions 

d’évolution de l’endommagement en fatigue, comme le présente la Figure 38. 

Ainsi, on observe en grande majorité des signaux de type A dans la première 

zone d’initiation, puis des signaux de type D dans la seconde et enfin des signaux 

de type B lorsque la rupture brutale intervient.  

Tableau 6: Paramètres de classification des signaux d’émissions acoustiques 

Signal Amplitude Temps de montée Durée Endommagement 

A Basse Moyen Moyenne Matrice 

B Basse Court Faible Fissure interlaminaire 

D Moyenne Moyen Longue Délamination 

 

 

Figure 38 : Trace temporelle des signaux de (a) type A, (b) type B et (c) type D  
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Compte tenu de la difficulté à n’utiliser qu’un seul paramètre pour identifier 

l’endommagement, de nouvelles méthodes sont développées pour utiliser 

plusieurs paramètres simultanément : les analyses multiparamétriques. 

2.3.3.3. Analyses de signaux multiparamétrique 

 

Les méthodes d’analyses multiparamétriques sont pour la plupart basées sur la 

reconnaissance des formes et se révèlent efficaces lorsque le nombre de signaux 

relevés est important. La méthode couramment utilisée est le clustering, qui 

consiste à ranger les signaux qui partagent des paramètres communs dans des 

classes. Il existe deux principaux types de méthodes de classification : les 

méthodes supervisées et non-supervisées. 

Les méthodes supervisées sont les plus simples à développer car elles font appel 

à peu de paramètres et demandent moins d’algorithmique. La plus utilisées dans 

le cadre des matériaux composites (Godin, 2004) est la k-PPV (k- Plus Proches 

Voisins). 

Au début de la classification, une classe est attribuée à chaque point de la 

distribution, soit arbitrairement, soit au choix de l’utilisateur. Les points les plus 

proches les uns des autres sont regroupés au sein de la même classe. Lorsqu’un 

nouveau point est ajouté, on mesure sa distance à l’ensemble des autres points et 

on détermine les k plus proches voisins, k étant un nombre impair. Parmi ces k 

points, on relève la classe majoritaire et le nouveau point est alors ajouté à cette 

classe. Cet algorithme peut être appliqué pour des espaces à N dimensions, 

permettant de réaliser une classification pour un nombre théoriquement infini de 

paramètres. Toutefois, pour représenter le résultat d’une telle classification, il est 

nécessaire de se limiter à 3 dimensions.  

Un exemple de classification obtenue par le k-PPV est présenté sur la Figure 39 

(Chaouche, 2022). L’ensemble de points présenté en (a) est réparti en deux 

classes (rouge et bleu) et le k est fixé à 5. Si un point blanc est ajouté en (b), ses 

5 plus proches voisins sont les points entourés de noir en (c). La classe rouge 

étant majoritaire, le point blanc est alors ajouté à la classe rouge. Le processus 

peut alors être répété de nouveau pour un nouveau point, jusqu’à ce que tous les 

points aient été classés. Dans cet exemple, c’est la distance Euclidienne qui est 

utilisée pour mesurer la distance, mais d’autres peuvent être utilisées, notamment 

la distance de Techebychev (Rouat, 2017). Dans le cadre des matériaux 

composites, les paramètres de classification courants sont le nombre de counts, 

le temps de montée et l’amplitude (Godin, 2004).  
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Figure 39 : Résultat de classification obtenue par méthode k-PPV 

Pour augmenter la vitesse de l’algorithme, il est possible de diminuer le nombre 

de points à analyser à chaque étape en représentant chacune des classes 

uniquement par son barycentre via un algorithme k-means (Rouat, 2017). Les 

distances mesurées au cours de l’algorithme k-PPV seront alors relevées entre le 

nouveau point et les barycentres de chacune des classes, réduisant de manière 

significatives le nombre d’étapes de calcul. 

 

Parmi ces méthodes, on compte notamment la carte de Kohonen, qui permet de 

dissocier des classes dans un univers à N dimensions, et ce même si la distinction 

entre les classes est faible au début de la classification (Godin, 2004). 

Plusieurs applications de cette méthode sont proposées. En premier (Godin, 

2004), six paramètres d’émissions acoustiques sont utilisées pour développer la 

carte de Kohonen, puis les algorithmes k-means et k-PPV sont appliqués pour 

déterminer les frontières entre les classes. Les données utilisées pour 

l’apprentissage provenaient ici d’essais de traction donc les signaux étaient 

associés à un processus d’endommagement. D’autres études (Wu, 2016) utilisent 

cinq paramètres obtenus lors d’essai en fatigue et utilisés pour établir trois classes 

distinctes d’endommagement, corrélées par des images obtenues par C-scan et 

tomographie. Un exemple de classification obtenue est présenté sur la Figure 40, 

avec une carte en trois dimensions (a) transposée en deux dimensions (b). Cette 

méthode ne permet toutefois que d’effectuer un pré-tri dans les signaux, et 

d’autres analyses sont nécessaires pour identifier le mécanisme 

d’endommagement associé à chacune des classes.  

Dans le cadre de ces travaux (Wu, 2016), une étude sur l’amplitude, la durée, 

l’intensité d’émission, ainsi que des études microscopiques et tomographiques 

ont permis d’identifier la classe 3 (Figure 40) comme étant les signaux reliés à la 

propagation de la délamination.  
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Figure 40 : Représentation du résultat de classification des neurones de la carte de 

Kohonen 

2.3.4. Localisation de l’endommagement 

 

En plus de permettre de détecter et d’identifier les types d’endommagement au 

sein de structures complexes, les signaux d’émissions acoustiques peuvent être 

utilisés pour localiser les sources d’endommagement. Les coordonnées du point 

d’origine peuvent être obtenues à l’aide d’une combinaison de capteurs, en 

mesurant le temps nécessaire pour atteindre chacun d’entre eux, en utilisant un 

système semblable à la géolocalisation. 

 

2.3.4.1. Localisation linéaire 

 

Pour réaliser une localisation linéaire, il est nécessaire de connaître la distance 

séparant deux capteurs afin de mesurer le temps d’arrivée à chacun d’entre eux 

et d’utiliser la différence entre ces valeurs pour identifier la source du signal. Il 

est également possible d’utiliser un unique capteur mais il est alors nécessaire de 

distinguer les modes symétriques S et asymétriques A (Surgeon, 1999). En 

calculant la vitesse de propagation dans la structure de chacun des modes via la 

théorie des plaques, il est alors possible de déterminer le temps d’arrivée de 

chacun des modes au capteur, comme présenté sur la Figure 41, où E 

(extensionnel) représente le mode symétrique et F (flexion) le mode asymétrique. 

Comme la vitesse du mode S est plus grande, c’est ce dernier qui sera relevé en 

premier dans le signal, suivi du mode A (Surgeon, 1999). 
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Figure 41 : Identification des modes symétriques et asymétriques sur un signal 

d'émissions acoustiques 

Il est alors possible de calculer la distance de la source au capteur via l’équation 

2.32., où Δtfe représente la différence de temps d’arrivée entre le mode A et le 

mode S, cf et ce les vitesses respectives des modes A et S. Cette méthode permet 

d’obtenir des résultats très proches de ceux relevées à l’aide de deux capteurs, 

mais présente rapidement des limitations lorsque les dimensions des plaques 

inspectées augmentent.  

 
𝑑 = ∆𝑡𝑓𝑒 (

1

𝑐𝑓
−

1

𝑐𝑒
) (2.32) 

 

2.3.4.2. Localisation planaire 

 

Il existe différentes méthodes de localisation planaire, notamment en faisant 

varier le nombre de capteurs nécessaires.  

L’objectif est ici de mesure la différence de temps d’arrivée aux différents 

capteurs afin de déterminer les coordonnées de la source, avec une méthode 

semblable à celle utilisée pour la localisation à deux capteurs (Sause, 2012). Pour 

ce faire, il faut relever le premier capteur à être atteint par le signal, puis calculer 

le temps supplémentaire nécessaire au signal pour atteindre les deux autres 

capteurs via les équations 2.33 et 2.34. On peut alors remonter aux coordonnées 

de la source (𝑥𝑠, 𝑦𝑠).. 

 
∆𝑡21 =

√(𝑥2 − 𝑥𝑠)2 − (𝑦2 − 𝑦𝑠)2 − √(𝑥1 − 𝑥𝑠)2 − (𝑦1 − 𝑦𝑠)2

𝑉
 (2.33) 

 

 
∆𝑡31 =

√(𝑥3 − 𝑥𝑠)2 − (𝑦3 − 𝑦𝑠)2 − √(𝑥1 − 𝑥𝑠)2 − (𝑦1 − 𝑦𝑠)2

𝑉
 (2.34) 
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Cette méthodologie est celle utilisée par défaut dans la plupart des systèmes 

d’acquisition du marché et son principe de fonctionnement est présenté sur la 

Figure 42. Toutefois, elle reste difficilement exploitable pour les matériaux 

composites car la vitesse de propagation des ondes n’est pas la même dans toutes 

les directions de l’espace et il n’est pas nécessairement possible de placer les 

capteurs dans cette configuration.  

 

Figure 42 : Système de localisation de la source des signaux à partir de 3 capteurs 

 

D’autres méthodes utilisent également des capteurs répartis en triangle mais 

éloignés de la source du signal (Aljets, 2010), où l’on cherchera à mesurer le 

temps nécessaire au signal pour parcourir la distance entre la source et le centre 

du triangle. Cette méthode permet de positionner plus facilement les capteurs sur 

la structure.  

 

2.3.4.3. Méthodes alternatives 

 

Si les systèmes de monitorage d’émissions acoustiques semblent être les plus 

performants pour faire le suivi de l’endommagement in-situ, il existe également 

d’autres méthodes permettant de localiser l’endommagement : la Digital Image 

Correlation (DIC). Par un jeu de caméras, il est possible de mesurer un champ 

de déplacement en deux ou trois dimensions, à partir de la corrélation faite entre 

une image de référence et une image donnée (Sutton, 2015). On peut alors lier ce 

champ de déplacement à l’endommagement de la structure.  

L’avantage principal est ici l’absence de contact entre la pièce et le système, 

permettant d’observer des structures aux géométries complexes et aux 

dimensions importantes sans perte de précision.  
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Les émissions acoustiques se présentent donc comme un outil puissant 

permettant de détecter l’initiation et faire le suivi de l’endommagement. Elles 

permettent également d’en localiser la source, et donc de définir avec précision 

le chemin suivi par la propagation du défaut. Associées à d’autres méthodes de 

contrôle non destructif ou de classification, elles permettent également de lier les 

signaux relevés aux mécanismes d’endommagement.  
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2.4. Conclusion et objectifs de recherche 

 

Si les matériaux composites ont montré un grand intérêt dans le développement 

de structures aéronautiques, notamment grâce à des propriétés mécaniques 

supérieures et un poids limité, leur utilisation massive dans des structures 

primaires est encore source de problématiques. Il existe notamment un manque 

de données et d’expérimentation sur l’impact de la présence de défauts de 

fabrication et des conditions environnementales sur la prévision de la durée de 

vie et le vieillissement de ces structures en fonctionnement.  

Les matériaux composites présentent des mécanismes d’endommagements 

complexes, et la dégradation de ces structures entraîne l’apparition de fissuration 

matricielle et inter laminaires qui ont un impact très marqué sur la durée de vie 

en fatigue. Toutes ces problématiques rendent difficile l’élaboration d’un modèle 

de prédiction de la durée de vie en fatigue, notamment lorsqu’un défaut est 

présent dans la structure, quel que soit son origine (fabrication, impact).  

Dans ce contexte, l’objectif global de ce projet de recherche est de développer un 

modèle de prédiction de la durée de vie en fatigue d’une structure composite 

présentant un défaut de fabrication, et soumise à un chargement de tension-

tension. Ce modèle s’appuiera notamment sur la technologie d’émission 

acoustique pour déterminer la durée de vie correspondant à l’initiation de la 

propagation de la délamination. Les courbes de prédiction ainsi générées 

pourront être comparées à celles obtenues expérimentalement afin de caractériser 

la précision du modèle. 

Le modèle se base sur deux volets principaux. Le premier consiste en des essais 

expérimentaux permettant de définir des critères de rupture en fatigue 

correspondant à l’initiation de la délamination. Ces critères prendront la forme  

G = f (GII/GT, N), liant ainsi le taux de restitution d’énergie de déformation G au 

ratio de mode mixte GII/GT et au nombre de cycles à l’initiation de la 

délamination N. Ces essais seront réalisés selon trois conditions 

environnementales différentes : 22°C, 82°C et 82°C + 85% H. Ces critères 

(équations) seront la première ressource nécessaire au développement du modèle 

de prédiction. 

Le second volet est composé d’une analyse par éléments finis permettant de faire 

le lien entre la charge appliquée en tension à l’échantillon P et la valeur du SERR 

G tout autour du défaut. Les relations liant P à GT et P à GII/GT (définies à la 

section 2.2.4.2) seront les deux autres expressions mathématiques nécessaires au 

modèle de prédiction.  

Une fois les courbes P(N) générées par le modèle de prédiction, elles seront 

comparées aux courbes S-N obtenues expérimentalement. 
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CHAPITRE 3 

ESSAIS EXPÉRIMENTAUX ET RÉSULTATS 
 

Les travaux présentés dans cette section se divisent selon les étapes nécessaires 

au développement du modèle de prédiction. La première étape présente 

l’ensemble des travaux réalisés pour établir les critères de rupture en fatigue, 

notamment les échantillons utilisés, les tests réalisés ainsi que les méthodes de 

suivi par émission acoustique mises en place. La seconde partie s’oriente sur la 

mise en place du modèle par éléments finis et les différentes relations nécessaires 

au modèle de prédiction. Enfin, la dernière partie de ce chapitre présente les le 

résultat obtenus par le modèle de prédiction, à savoir le nombre de cycles à 

initiation de la délamination en fonction de la charge appliquée à l’échantillon. 

Ces résultats seront ensuite comparés à ceux générés expérimentalement pour 

déterminer la qualité du modèle de prédiction.  

 

3.1. Etablissement des critères de rupture en fatigue 

3.1.1. Matériaux composites utilisés 

L’intégralité des échantillons utilisés dans le cadre de ce projet de recherche sont 

directement fabriqués par la compagnie Bell Flight. Ils sont divisés en deux 

catégories : ceux présentant le défaut de fabrication et dont on souhaite réaliser 

la prédiction de la durée de vie, et ceux utilisés pour l’élaboration des critères de 

rupture.  

Pour la première catégorie, les échantillons sont fabriqués avec du composite 

tissé de type taffetas en fibre de carbone / époxy de 8 plis, dont l’empilement est 

le suivant : [45 / 0 / -45 / 90]S . Une photo de cet échantillon est présentée sur la 

Figure 43. Les dimensions de la plaque rectangulaire sont de 308 x 76.2 mm. Le 

défaut interne artificiel est créé par l’insertion d’un film en Teflon de 12.7 x 12.7 

mm, localisé entre la troisième et la quatrième couche du laminé, et visible par 

rayons X sur la droite de la figure.  

Les dimensions des échantillons ainsi que le type et la position du défaut initial 

ont été suggéré par les partenaires industriels impliqués dans ce projet, car 

correspondant à la problématique qu’ils rencontrent sur leur chaîne de 

production. À des fins de simplification, ces échantillons seront nommés 

échantillons de type 1.   
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Figure 43 : Dimensions des échantillons de type 1 

Les échantillons de la seconde catégorie sont fabriqués dans le même matériau 

mais avec un empilement de 16 plis et une géométrie différente. L’empilement 

utilisé est ici [45 / 0 / -45 / 90]2S pour une épaisseur totale de 3 mm. Un film de 

Teflon d’une longueur totale de 50 mm est inséré dans l’une des extrémités de 

l’échantillon afin de générer une délamination artificielle sur le bord gauche de 

l’échantillon. Des pentures sont fixées de chaque côté des lèvres de cette 

délamination à 25 mm des bords, permettant ainsi de créer une délamination 

d’une longueur initiale de 25 mm. Les dimensions de ces échantillons sont 

conformes aux recommandations faites dans le standard ASTM D 5528-01. 

A des fins de simplification, ces échantillons seront nommés échantillons de type 

2. Une représentation de ces échantillons est présentée en Figure 44. 

 

Figure 44 : Dimensions des échantillons de type 2 
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Pour les essais de fatigue sur des échantillons exposés à haute température  

(82°C), une chambre environnementale a été utilisée afin de chauffer les 

échantillons à la température indiquée. Pour les essais impliquant la présence 

d’humidité, les échantillons ont été conditionnés durant 45 jours au pourcentage 

d’humidité requis (85 %) puis scellés dans des sacs thermiques ouverts 

uniquement pour la réalisation des essais de statique et de fatigue. 

 

3.1.2. Procédures expérimentales 

Afin de déterminer le critère de rupture en statique et en fatigue, l’intégralité des 

essais ont été réalisés avec des échantillons de type 2. Différents cas de 

chargement ont été appliqués : en mode I, mode mixte et mode II à la fois en 

statique et en fatigue, et ce pour l’ensemble des conditions environnementales. 

Le monitorage par émission acoustique (EA) a été utilisé pour chacun des essais. 

Les signaux d’EA collectés et les données extraites sur ces signaux ont permis 

de déterminer le nombre de cycle correspondant à l’initiation de la délamination 

et de déterminer l’évolution de l’endommagement en fonction du temps. Les 

résultats obtenus par EA seront également comparés à ceux obtenus par la 

méthode de la charge maximale présentées à la section 2.2.2.5. 

L’ensemble des essais à température ambiante ont été réalisés à l’université de 

Sherbrooke au département de génie mécanique à l’aide d’une machine MTS 

Test Frame 322 et d’une cellule de charge de 5 kN. Le montage utilisé est 

présenté en Figure 45.  

Les essais en mode mixte et en mode II ont été réalisés sur ce dernier sans 

modifications, et les essais en mode I ont été quant à eux été réalisés avec le 

même montage modifié pour permettre de fixer les pentures de l’échantillon 

directement à la cellule de force. Les procédures de tests ainsi mises en place sont 

conformes aux normes ASTM D 5528-01 et ASTM D 6671-01. 

 

Figure 45 : Montage d'essais de délamination MMB avec le système de monitorage EA      
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Les essais à température et humidité ont été réalisés à l’École de Technologie 

Supérieure de Montréal, en collaboration avec l’équipe du projet CRIAQ – 

COMP 407, et sur une machine MTS Landmark 370, à l’aide d’une cellule de 

charge de 2.5 kN et d’une chambre environnementale MTS 651.06E-03. Le 

montage utilisé est présenté en  Figure 46. 

 

Figure 46 : Montage réalisé pour les essais à température et humidité 

Dans les deux cas, les pentures ont été fixées aux échantillons à l’aide d’un 

adhésif époxy et un vernis blanc a été appliqué sur les côtés de l’échantillon afin 

de permettre une lecture claire de la longueur de la délamination à l’aide d’une 

caméra grossissante Dinolite x70.  

En quasi-statique, le contrôle de la vitesse de déplacement a été fixé à 0.5 mm/mn 

et le test stoppé lorsque la délamination atteint une distance fixée, conformément 

à l’ASTM D5528-01. Des images de la longueur de la délamination ont été prises 

à intervalles régulières afin de suivre son évolution.  

Durant les essais cycliques, un contrôle en déplacement a été appliqué et 

plusieurs niveaux d’énergie Gmax ont été testés. Tous les essais ont été effectués 

à 7 Hz avec un ratio de chargement Gmin/Gmax = 0.1. Chaque échantillon a été 

chargé dans un premier temps en statique afin de déterminer les paliers de 

déplacement maximum δmax et minimal δmin, correspondant respectivement aux 

paliers d’énergie maximale Gmax et minimale Gmin. La longueur de la 

délamination a été relevée à intervalles réguliers, augmentant avec le nombre de 

cycles N appliqués. L’essai a été arrêté lorsque l’on a constaté une propagation 

suffisante de la délamination.  

Le suivi de l’endommagement par monitorage des ondes d’émission acoustique 

a été réalisé avec des capteurs piézoélectriques WD Rk02 produits par la société 

Physical Acoustic Corporation (PAC), maintenus en place sur l’échantillon avec 
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de la colle chaude. Une fine couche de graisse a été utilisé comme agent de 

couplage entre l’échantillon et la surface du capteur, et du mastic a été appliqué 

en bordure des pentures et de l’échantillon afin d’éviter la détection de bruit 

parasite de la machine MTS. Les différents paramètres utilisés dans le cadre des 

essais sont présentés dans le Tableau 7.  

Dans le cadre des essais à température ambiante, deux capteurs ont été utilisés 

afin de permettre au besoin de réaliser des essais de localisation des signaux 

d’émissions acoustiques. Pour les essais à température, la place plus limitée dans 

la chambre environnementale et l’accès plus complexe à l’échantillon n’ont 

autorisés la présence que d’un seul capteur.  

Tableau 7 : Paramètres de monitorage par émissions acoustiques 

 

 

3.1.3. Détermination de l’initiation de la délamination par monitorage d’EA en 

statique 

Contrairement aux méthodes de détermination de l’initiation de la délamination 

durant les essais de fatigue présentés dans les normes ASTM, il n’existe 

aujourd’hui aucun standard concernant la détection de l’initiation de la 

délamination durant les essais de fatigue. Par conséquent, ce travail exploite la 

technologie de l’émission acoustique afin de détecter avec précision l’amorçage 

de la délamination durant les essais de fatigue pour générer des courbes de fatigue 

et développer des modèles de prédiction de la durée de vie, d’où l’originalité 

apportée par ce travail de recherche.  

La Figure 47 présente la courbe force / déplacement (courbe noire) obtenue lors 

d’un essai en mode mixte avec un ratio de GII/GT de 0.8, ainsi que le cumulatif 

du nombre de counts obtenu à partir des signaux d’émissions acoustiques de deux 

capteurs distincts (courbes bleue et rouge). Le cumulatif est présenté à partir des 

signaux relevés par deux capteurs. Le premier est placé au-dessus de la pointe de 

la fissure avant sa propagation, à 25 mm des pentures. Le second est placé à 

l’autre extrémité de l’échantillon.  

Jusqu’à un déplacement d’environ 9 mm, annoté Safe Zone sur le graphique, très 

peu de signaux d’EA sont relevés, indiquant l’absence ou la très faible densité 

des microfissures au sein de l’échantillon. Les signaux détectés à ce stade, 

correspondent plus à des phénomènes bruités ou des faibles frottements entre les 

lèvres de l’échantillon. Au-delà de cette valeur limite, on observe une 

augmentation du nombre d’évènements acoustiques sans toutefois observer de 
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changement majeur sur la pente de la droite force / déplacement. Ces évènements 

peuvent donc être associés à la prolifération de microfissuration, dont la 

fréquence augmente à mesure que le déplacement augmente. Ceci peut 

notamment être observé autour de 12 mm, avec un changement fort dans la pente 

du nombre de counts du capteur 1 (courbe bleue).  

Enfin, à partir de 14 mm, on observe un nouveau changement majeur dans le 

cumulatif des évènements acoustiques, correspondant à la fusion des micro-

endommagements qui entraînent la propagation de la délamination, caractérisée 

par une chute du chargement. Cette dernière est associée à une propagation 

visible de la délamination sur les bords de l’échantillon.  
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Figure 47 : Courbe de force / déplacement et signaux d'émissions acoustiques for un 

essai MMB 

Il est toutefois nécessaire ici de se questionner sur l’incidence du ratio de mode 

mixte sur les signaux d’émissions acoustiques. En effet, le mode II, par son 

instabilité et sa friction, est plus susceptible d’adopter un comportement 

acoustique différent du mode I. Afin d’obtenir plus de précisions sur les 

différences de comportements des signaux d’EA, une représentation du cumulatif 

de l’énergie en fonction de la charge est présentée en Figure 48. A des fins de 

comparaison, la charge est ici normalisée par la charge ultime correspondant à la 

propagation visuelle de la délamination dans chacun des cas.  

On observe ici que le comportement global des signaux d’EA est le même quel 

que soit le ratio de mode mixte utilisé. La seule différence notable se situe sur la 

charge à laquelle les premières accumulations de signaux commencent. En mode 

I (GII/GT = 0), on observe un début d’accumulation aux alentours de 50 % de la 

charge ultime, et ce pourcentage va en augmentant lorsque le mode II devient 

majoritaire (GII/GT = 1) jusqu’à atteindre 70 % de la charge ultime.  
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Le comportement des émissions acoustiques est donc très semblable quel que soit 

le ratio de mode mixte impliqué dans l’essai, et on observe un début d’activité 

acoustique autour de 60 % de la charge ultime. Il est donc possible ici d’utiliser 

la même méthode pour déterminer le point d’initiation de la délamination dans 

chaque cas. 
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Figure 48 : Evolution de l'énergie cumulative en fonction du chargement normalisé, 

obtenu pour différents ratios de mode mixte 

Afin de déterminer avec plus de précision le point d’initiation de la délamination, 

le cumulatif de counts et d’énergie a été représenté en fonction du chargement 

pour le même essai statique, tel que présenté sur la Figure 49.  Il est ici possible 

d’observer trois principaux changements dans les pentes des courbes.  

La première, qui commence aux alentours d’une force de 320 N, est associée 

avec une faible accumulation d’endommagement. Ceci est notamment visible sur 

la courbe de l’énergie cumulative, avec des signaux individuels peu énergétiques. 

Lorsqu’une force de 420 N est atteinte, on observe alors un changement de 

comportement qui se traduit par une augmentation du taux d’accumulation de 

l’endommagement. L’énergie individuelle de chaque signal est également en 

hausse, indiquant des évènements d’endommagement de plus en plus importants. 

Autour de 480 N, on observe le dernier changement de comportement qui 

caractérise ici le début de la propagation visuelle de la délamination. A ce point, 

on observe la fusion des micro-endommagements, avec une accumulation très 

rapide de signaux, tous très énergétiques. Ce comportement est observé sur 

l’ensemble des essais en quasi-statique.   
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A partir de ces différentes observations, il est donc possible d’identifier les 

différents phénomènes. Le premier point (320 N), par sa faible accumulation 

d’endommagement, peut être qualifié de Damage onset. Il correspond au début 

de l’accumulation de signaux d’EA. Le second point (420 N) correspond quant à 

lui au Delamination Onset, moment où l’accumulation de signaux est suffisante 

pour commencer la propagation de la délamination. Enfin, le troisième point (480 

N) est associé à la propagation visuelle de la délamination.  

C’est donc le point numéro 2 qui sera sélectionné pour l’ensemble des essais 

quasi-statiques comme le point d’initiation de la délamination.  

 

Figure 49 : Evolution du nombre de counts et de l'énergie des signaux d'EA au cours 

d'un essai MMB en statique 

 

3.1.4. Détermination de l’initiation de la délamination par monitorage d’EA en 

fatigue 

 

En fatigue, il peut être plus complexe de déterminer le point d’initiation de la 

délamination. En effet, les sources probables de bruit se multiplient lorsque la 

vitesse de sollicitation est grandement augmentée. Ainsi, les équipements de 

mesure, l’environnement extérieur et le frottement sont susceptibles de générer 

des signaux parasites qui ne sont pas reliés à l’endommagement.   
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La Figure 50 présente une évolution de l’amplitude au cours d’un essai de fatigue. 

On observe ici plusieurs pics d’activité acoustique qui pourraient correspondre à 

différentes phases d’accumulation d’endommagement. Le premier pic important 

d’activité est ici observé autour de 400 secondes.  

 

Figure 50 : Variation de l'amplitude des signaux d'EA au cours d'un essai MMB 

(GII/GT = 0.8) 

Les courbes d’EA présentées en Figure 51 ont été obtenues dans le contexte d’un 

essai en mode mixte (GII/Gc = 0.6, Gmax/Gc = 0.8), avec une énergie maximale 

de déformation correspondant à 80 % de l’énergie à rupture. Le protocole 

complet d’essai en fatigue sera présenté en détail à la section 3.1.6. Il est possible 

de mettre en avant un comportement semblable, avec un premier pic d’activité 

acoustique autour de 60 secondes. Il est à noter que le pré- chargement en statique 

est effectué lors des 40 premières secondes de l’essai, l’essai de fatigue ne 

débutant qu’après ce délai. Il est alors nécessaire d’identifier si ce pic d’activité 

peut être relié à des mécanismes d’endommagement.  

Les signaux relevés dans l’intervalle de temps T1 (avant 60 secondes) présentent 

tous un contenu énergétique et un nombre de counts très faibles, assimilable au 

frottement généré en début d’essai par la mise en tension du banc de test ainsi 

que par le frottement des deux lèvres de l’échantillon au cours du cyclage.  

Dans l’intervalle T2, l’accumulation de signaux se fait plus importante et plus 

rapide, avec un contenu énergétique, un nombre de counts et une amplitude plus 

importantes. C’est ici que le premier pic d’activité acoustique est relevé. 

Dans l’intervalle T3, certains signaux très énergétiques sont relevés et 

l’accumulation de signaux ralentit. Dans cet intervalle de temps, une propagation 

de la délamination a été observée sur les côtés de l’échantillon.  

Le seuil T2 est donc identifié ici comme le point d’initiation de la délamination, 

qui correspond à une durée de vie d’environ 64 secondes, soit 168 cycles. Cette 

faible valeur de durée de vie peut notamment être assimilée au fort chargement 

appliqué à l’échantillon. 
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Figure 51 : Variation du nombre de counts et de l'énergie au cours d'un essai MMB 

(GII/GT = 0.6) et signaux typiques relevés à chaque étape de l’essai 

Pour ce faire, un essai dans les mêmes conditions expérimentales a été réalisé et 

stoppé au moment du premier pic d’activité acoustique. Une analyse par 

tomographie 3D à rayons X a ensuite été réalisée afin de confirmer la présence 

de micro-endommagement dans la structure, indiquant alors que ce pic d’activité 

est relié à des mécanismes d’endommagement.  

Les résultats de la tomographie sont présentés en Figure 52. L’image 52-a est ici 

donnée à titre de référence, afin d’observer la présence de la délamination initiale 

dans l’échantillon. L’image 52-b quant à elle met en évidence la présence de 

micro-délamination, dont l’accumulation peut être reliée à la prolifération des 

signaux d’émissions acoustiques observées précédemment. Les rectangles 

rouges correspondent au plan de coupe dans lesquelles les images du dessous ont 

été observées. Les éléments plus lumineux sont des fils de trame plus épais 

utilisés lors de la fabrication des échantillons.  
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Figure 52 : Résultats de la tomographie : (a) observation de la délamination initiale, 

(b) mise en évidence de la présence de micro-délamination  
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3.1.5. Détermination du taux de restitution d’énergie de déformation G en 

statique 

Afin de définir les critères de rupture en statique qui seront utilisés pour le 

développement des critères de rupture en fatigue, il est nécessaire de calculer le 

taux de restitution d’énergie de déformation critique Gc, correspondant à 

l’initiation de la délamination.  Pour chaque condition de chargement en statique, 

ce calcul s’est fait à l’aide des équations présentées dans la référence ASTM 

D5528-01 (Equation 3.1) pour le mode I et dans la référence des travaux de   

Reeder (Equations 3.2 et 3.3) pour le mode II. Dans ce dernier cas, Gc correspond 

à la combinaison de GIc et de GIIc.  

Les paramètres nécessaires au calcul des relations de Reeder sont présentés dans 

le Tableau 8.   

  
𝐺𝑐 =

3𝑃𝛿

2𝑏(𝑎 + 𝛥)
 (3.1) 

 

 
𝐺𝐼𝑐 =
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+
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𝐺𝐼𝐼𝑐 =

9𝑃2(𝑐 + 𝐿)2

16𝑏2ℎ3𝐿2𝐸11
(𝑎2 +

0.2ℎ2𝐸11

𝐺13
) (3.3) 

 

Tableau 8 : Valeurs des variables utilisées dans le calcul de G 

Variable Nom Valeur numérique 

b Largeur 25 mm 

h Moitié de l’épaisseur 1.5 mm 

L Longueur entre les supports 64 mm 

c Longueur du bras de levier 21.33 mm 

E11 Module de Young 1 62 GPa 

E22 Module de Young 2 61 GPa 

G13 Module de cisaillement 13 12 Gpa 

a0 Longueur initiale de la délamination 25 mm 

λ Paramètre d’élasticité 1.039157 /m 
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Pour chaque essai, deux valeurs différentes de P ont été utilisées, celle relevée 

par le critère d’émissions acoustiques et celle relevée par la méthode ASTM, à 

savoir la première chute du chargement. Ces points, respectivement T1 et T2, 

sont identifiés sur la Figure 53 ainsi que les valeurs de P correspondantes. On 

observe ici une différence d’environ 14% entre les deux valeurs relevées, mais 

ce pourcentage varie en fonction du mode mixte testé.   

 

Figure 53 : Identification des points d'initiation de la délamination par critère EA et 

ASTM ainsi que la valeur de P associée (GII/GT = 0.6) 

Pour chacune des conditions environnementales, 2 modes purs (mode I et mode 

II) ainsi que 3 ratios de mode mixte ont été étudiés. Les critères de rupture ont 

été établis à partir de 25 échantillons pour les essais à température ambiante et à 

partir de 10 échantillons seulement pour les essais à 82°C et 82°C + 85% H.  

L’équation de chacun de ces six critères a pu être obtenue à partir d’un fitting 

utilisant une loi polynomiale présentée dans l’équation 3.4 (Jimenez, 2004). 

L’utilisation d’un fitting permet ici d’illustrer l’enveloppe de rupture et de 

présenter son comportement pour pouvoir le comparer aux autres conditions 

d’essais.    
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La Figure 54 présente les deux critères de rupture obtenus en statique à 22°C. Le 

ratio GII/GT varie de 0 à 1, soit du pur mode I au pur mode II en passant par 

différents ratios de mode mixte.  

Le critère de rupture obtenu par EA (en rouge) est plus conservateur, car la 

délamination commence à se propager à un niveau d’énergie plus faible que celui 

relevé par la méthode ASTM (en bleu). Toutefois, il s’agit d’un critère qui tient 

compte de l’accumulation de micro-délamination interne observée avant la 

propagation visuelle de la délamination.   

Les valeurs de G relevées sont plus faibles pour le mode I, ce qui en fait un 

chargement plus critique. C’est pourquoi G évolue de manière plus ou moins 

stable tant que l’initiation de la délamination est contrôlée par le mode I. 

Toutefois, on observe une hausse importante du taux de restitution d’énergie de 

déformation lorsque le mode II devient dominant (GII/GT > 0.5). 
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Figure 54 : Critère de rupture en statique à 22°C 

La Figure 55 présente quant à elle une comparaison des critères de rupture en 

statique obtenus par EA pour chaque condition environnementale, ainsi que le 

critère ASTM pour la condition 22°C. L’impact de la température et de 

l’humidité varie ici selon la mixité des modes. A des fins de comparaison, les 

variations de Gc en fonction des différents ratios de mode mixte sont présentées 

dans le Tableau 9. 
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Ainsi, lorsque le mode I est dominant, la valeur critique du taux de restitution 

d’énergie de déformation Gc est peu affectée, avec une différence maximale de 

l’ordre de 2%. Cette tendance se poursuit tant que le mode I reste majoritaire, 

avec une différence maximale entre température ambiante et température + 

humidité de 15%. Lorsque le mode II devient majoritaire (GII/GT > 0.5), on 

observe un changement plus important de Gc, entraînant une perte de résistance 

maximale de l’ordre de 25%.  

La différence la plus importante est toutefois observée entre la température 

ambiante et 82°C, avec des chute de l’ordre de seulement 4% entre les conditions 

82°C et 82°C + 85% H. Il reste toutefois à observer si ce comportement de 

dégradation est le même dans le cadre des essais de fatigue.  

 

Figure 55 : Comparaison des critères de rupture en statique obtenus pour les 

différentes conditions environnementales 

 

Tableau 9 : Comparaison des valeurs de Gc en fonction des conditions 

environnementales 

 22°C 82°C 82°C + 85 %H 

 G
c
/G

IIc
 G

c
/G

IIc
 Perte G

c
/G

IIc
 Perte 

Mode I 0,28 0,28 - 1% 0,27 - 3 % 

G
II

/G
T
 = 0,46 0,39 0,35 - 10 % 0,33 - 15 % 

G
II

/G
T
 = 0,75 0,65 0,53 - 18 % 0,51 - 22 % 

Mode II 1 0,77 - 23 % 0,74 - 26 % 
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3.1.6. Détermination du taux de restitution d’énergie de déformation G en 

fatigue 

Pour chaque condition environnementale, 40 échantillons ont été testés au travers 

de 5 ratios de mode-mixte différents, identiques à ceux utilisés en quasi-statique. 

Chaque essai permet de générer deux points sur la courbe G-N correspondante, 

l’un obtenu par le critère d’initiation EA, l’autre par le critère d’initiation 

correspondant à la hausse de la compliance de 5% (critère ASTM).  

Le protocole d’essai en fatigue est identique pour l’ensemble des essais, quel que 

soit les conditions environnementales, et s’appuie sur les données présentées 

dans le Tableau 10 et sur le protocole présenté en Figure 56. Le déroulement 

complet d’un essai de fatigue est le suivant : 

▪ Mesurer la longueur de fissure initiale (colonne 2). 

 

▪ Identifier le niveau d’énergie souhaité (colonne 3) correspondant à un 

pourcentage choisi de l’énergie de rupture critique en statique (colonne 

4). 

 

▪ Charger l’échantillon en statique afin de relever les limites en 

déplacement correspondant à ce niveau d’énergie souhaité (colonne 5). 

Ces déplacements ont été calculés à partir d’un algorithme Matlab 

intégrant les équations 3.1 à 3.3. 

 

▪ Une fois les limites en déplacement paramétrées, démarrer l’essai de 

fatigue jusqu’à atteindre un premier palier fixe de nombre de cycles fixé 

par l’utilisateur (Figure 56). 

 

▪ Stopper l’essai afin de mesurer la longueur de fissure sur les bords de 

l’échantillon et que la force associée, permettant de calculer l’évolution 

du paramètre Gmax (Figure 56). Répéter cette étape jusqu’à conclusion du 

test. 

 

▪ Calculer la valeur réelle de Gmax relevée au début de l’essai (colonnes 6 

et 7). Les disparités existant entre la valeur souhaitée et la valeur relevée 

peuvent être reliées à la vitesse de charge de l’échantillon. En effet, les 

limites en déplacement ont été déterminées à l’aide d’un chargement en 

quasi-statique, mais la réponse de l’échantillon lors du chargement en 

fatigue diffère légèrement. 

 

▪ Identifier l’initiation de la délamination et relever le nombre de cycles 

correspondant (colonnes 8 et 9). 
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Tableau 10 : Exemple de résultats obtenus pour les essais de caractérisation 

de la durée de vie en fatigue en mode II 

 

 

 

Figure 56 : Illustration du protocole d'essai en fatigue 
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Afin d’identifier le nombre de cycles à initiation de la délamination, deux 

méthodes ont été utilisées.  

La première, par monitorage d’émissions acoustiques, a été présentée dans la 

section 3.1.4. Il s’agit ici simplement de faire correspondre le temps relevé 

comme initiation de la délamination à partir des données d’EA à un nombre de 

cycles Ni, et de déterminer la charge appliquée à l’échantillon à cet instant. 

Toutefois, les essais en fatigue étant réalisés à l’aide d’un contrôle en 

déplacement, les valeurs de charge P relevées présentent des différences notables 

à chaque cycle, susceptibles d’aboutir à une valeur étonnée de G après calcul. 

Pour éviter ce phénomène, la valeur de P relevée est moyennée avec les deux 

précédentes valeurs et les deux suivantes. 

Pour la méthode définie dans les normes ASTM, la détermination de l’initiation 

de la délamination est plus complexe. En effet, il est nécessaire d’identifier 

l’instant où l’on observe une chute de la compliance de 5%, correspondant ici, 

comme le déplacement est constant en cours d’essai, à une chute de la charge de 

5%.  

Comme explicité au paragraphe précédent, les variations de la force en cours 

d’essai peuvent être problématiques pour identifier le point d’initiation. Pour ce 

faire, un moyennage de la force sur l’ensemble de l’essai a été réalisé et est 

présenté en Figure 57. Le principe est ici le même que pour les EA, à savoir 

moyenner la valeur à un instant t avec les deux précédentes et les deux suivantes, 

mais ici pour l’ensemble de l’essai et non un point unique. Les données brutes 

(en orange) sont alors transformées en des données lissées (courbe bleue) plus 

facilement exploitables. 

 

Figure 57 : Variation de la force relevée au cours d'un essai MMB (GII/GT = 1) avec et 

sans moyennage 



71 

Une fois le moyennage réalisé, il est possible de présenter l’évolution de la charge 

tout au long de l’essai comme sur la Figure 58. Pour atténuer de nouveau la 

variabilité des valeurs, il est possible d’établir un fitting permettant d’obtenir la 

tendance de diminution de la charge (courbe rouge). A partir de la valeur initiale 

relevée au cycle 0, il est alors possible d’identifier le point d’initiation de la 

délamination, correspondant à une chute de 5 %, et d’y associer le nombre de 

cycles à initiation Ni.  

 

Figure 58 : Méthode de calcul de la chute de compliance de 5% 

Les deux méthodes présentées précédemment permettent donc de déterminer le 

nombre de cycles N correspondant à l’initiation de la délamination. Pour une 

valeur donnée de chargement (GII/Gc, Gmax/Gc) correspond alors deux valeurs 

distinctes de N, celle obtenue par la méthode des EA (NEA) et celle obtenue par 

la méthode ASTM (NASTM). NEA est toujours plus faible que NASTM.  
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3.1.7. Etablissement des critères de rupture en fatigue 

Un total de 8 essais par condition permet de générer une courbe complète, dont 

un exemple est présenté en Figure 50 (GII/GT = 1, T = 22°C). Les points rouges 

correspondent ici aux résultats obtenus par EA, les points bleus sont quant à eux 

obtenus à l’aide de la méthode ASTM. Comme précisé précédemment, deux 

points présentant les mêmes ordonnées sont issus d’un même essai. La valeur en 

statique est présente à gauche du graphique et correspond à la valeur d’abscisse 

de 1 cycle. Pour faciliter l’analyse et le traitement, un repère semi-log a été utilisé. 

Le critère de rupture en fatigue est obtenu à l’aide d’un fitting utilisant une loi 

linéaire du type : 

 𝐺𝑚𝑎𝑥(𝑁) = 𝑎 + 𝑏 log(𝑁) (3.5) 

 

La limite Glimit identifiée sur la Figure 59 correspond à la plus petite valeur 

d’énergie testée dans ces essais, et ne peut être assimilée au seuil de non-

propagation de la délamination GTH. Pour ce faire, des essais supplémentaires 

auraient été nécessaires à des niveaux d’énergie plus faible afin d’identifier avec 

certitude ce seuil, et ce jusqu’à un plus grand nombre de cycles. 
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Figure 59 : Courbe d'initiation de la délamination G-N obtenue pour un essai à 

température ambiante avec un ratio de mode mixte GII/GT = 1 

Le même type de courbe a été généré pour chacun des ratios de mode-mixte 

testés, soit un total de 5 courbes G-N pour chaque condition environnementale. 
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À des fins de comparaison entre les différents résultats et modèles, une 

représentation globale de toutes les courbes G-N pour la température ambiante 

est proposée en Figure 60.  

On constate ici que le comportement global est validé : les valeurs de Gmax et de 

N augmentent à mesure que le mode II devient majoritaire par rapport au mode 

I. Les observations possibles ici sont semblables à celles faites en statiques, à 

savoir que les valeurs évoluent relativement peu lorsque le mode I domine la 

propagation de la délamination.  
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Figure 60 : Comparaison des courbes G-N obtenues par le critère EA à 22°C 

La même méthodologie a été appliquée afin d’obtenir les FiguresFigure 61 

etFigure 62, correspondant respectivement à la comparaison des courbes G-N 

obtenues à 82°C et à 82°C + 85% H, toujours par émissions acoustiques. On 

observe globalement une diminution du nombre de cycles avant délamination 

pour un même niveau d’énergie lorsqu’on ajoute la température et l’humidité. 

Une nouvelle fois, les observations faites en statique restent valides.  

Ainsi, la majeure partie de la dégradation des propriétés semble se produire entre 

les conditions température ambiante et température élevée, l’humidité n’ayant 

qu’un impact limité sur les valeurs relevées de Gmax. De même, le changement 

de comportement est plus marqué lorsque le mode II est dominant, alors que l’on 

observe peu de modifications lorsque le mode I est dominant. Cette observation 

peut notamment être assimilée à l’aspect plus critique du mode I, les propriétés 

de la matrice étant moins impliquées dans la propagation de la délamination 

qu’en cisaillement (mode II). 
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Figure 61 : Comparaison des courbes G-N obtenues par le critère EA (82°C) 
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Figure 62 : Comparaison des courbes G-N obtenues par le critère EA (82°C + 85% H) 
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Afin d’obtenir une comparaison plus explicite entre chacune des conditions 

environnementales, les critères de rupture en mode I et en mode II sont présentés 

pour chacune des conditions environnementales, respectivement sur la Figure 63 

et la Figure 64. La valeur de chargement Gmax est ici normalisée par la valeur de 

Gc critique en statique, car les valeurs de Gmax diffèrent entre les conditions 

environnementales et sont notamment dépendantes de Gc. Afin de supprimer 

cette dépendance, la normalisation par Gc est obligatoire. Il est possible 

d’observer ici un comportement très similaire pour chacune des trois conditions 

testées, les pentes des droites présentant peu de disparités. Il est alors possible 

d’étudier les différences entre le nombre de cycles relevé à l’initiation de la 

délamination. 

Dans le cas du mode I pur (GII/GT = 0) présenté sur la Figure 63, il est possible 

de quantifier cette différence en se plaçant à un niveau d’énergie correspondant 

à 50 % de l’énergie de rupture en statique. Dans ce cas, on constate une 

diminution du nombre de cycles entre les conditions 22°C et 82°C de 119 cycles, 

soit une perte de durée de vie de 26 %. Dans le même sens, cette perte entre  

22°C et 82°C + 85% H s’élève à 243 cycles (55%). L’impact de l’humidité et de 

la température combinés sur la durée de vie semble donc plus important en 

fatigue qu’en statique.  

 

Figure 63 : Comparaison des critères de rupture obtenus par émissions acoustiques 

(GII/GT = 0) pour les différentes conditions environnementales 
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La même type d’analyse est possible en mode II pur (GII/GT = 0), tel que présenté 

sur la Figure 64. Pour un niveau de rapport d’énergie de déformation  

Gmax/Gc =0.5, une différence de 697 cycles pour le nombre de cycles à l’initiation 

du délaminage est observée entre les conditions 22°C et 82°C, correspondant à 

une variation de la durée de vie de 36 %. Cette diminution du nombre de cycles 

atteint 1021 cycles (52% de chute) si l’on compare les résultats obtenus à 22°C 

et 82°C + 85% H. L’exposition des échantillons composites à un milieu chaud 

ayant une température de 82°c et de 85% d’humidité se voient affecté d’une 

manière importante au niveau de la durée de vie en fatigue. Leur durée de vie 

subit une perte de 36% par rapport aux échantillons testés dans des conditions de 

température et d’humidité normales. 

 

Figure 64 : Comparaison des critères de rupture obtenus par émissions acoustiques 

(GII/GT = 1) pour les différentes conditions environnementales 

Le Tableau 11 résume l’ensemble des comparaisons faites entre les différentes 

conditions environnementales. On observe ici un comportement de dégradation 

semblable entre les différents ratios de mode mixte testés.  

La température (82 °C) entraîne une perte de durée de vie de l’ordre de 31%, quel 

que soit la condition de chargement, tandis que la température et l’humidité 

(82°C + 85% H) ont pour conséquence une diminution de la durée de vie de 

l’ordre de 50%. Contrairement aux essais quasi-statiques présentés 

précédemment, l’humidité a un impact beaucoup plus important sur les résultats 

finaux. Ceci peut notamment être assimilé au fait que la propagation de la 

délamination en fatigue est gouvernée par les propriétés de la matrice, beaucoup 

plus qu’en statique. Or ces dernières sont affectées plus fortement par la 

température et l’humidité.  
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Tableau 11 : Impact de la température et de l'humidité sur le nombre de cycles à 

l'initiation de la délamination au même ratio de chargement Gmax/Gc, obtenu par EA 

 22°C 82°C 82°C + 85 %H 

 N N ΔN Perte N ΔN Perte 

Mode I 443 324 - 119 - 26 % 200 - 243 - 55 % 

G
II
/G

T
 = 0,46 596 416 - 180 - 30 % 337 - 259 - 43 % 

G
II
/G

T
 = 0,75 955 641 - 314 - 33 % 478 - 477 - 50 % 

Mode II 1944 1247 - 697 - 36 % 923 - 1021 - 52 % 

 

Afin de générer un critère de rupture complet en fatigue, permettant notamment 

de déterminer des courbes G(N) pour des ratios de mode mixte qui n’ont pas été 

testés, il est nécessaire de présenter les résultats obtenus sous forme d’une surface 

en trois dimensions (Murri, 1995), tel que défini à la section 2.2.2.  

L’équation de cette surface doit prendre la forme suivante :  

 
𝐺𝑚𝑎𝑥 = 𝑓 (

𝐺𝐼𝐼

𝐺𝑇
, 𝑁) (3.6) 

Pour ce faire, il faut tout d’abord identifier la forme des équations des courbes 

générées au cours des essais de fatigue. Pour un ratio de mode mixte GII/GT, elle 

prend la forme suivante : 

 𝐺𝑚𝑎𝑥(𝑁) = 𝑎 − 𝑏 log(𝑁) (3.7) 

Par analogie, il est nécessaire que l’équation de la surface en trois dimensions 

adopte la même forme mathématique, puisqu’elle est construite à partir de ces 

courbes de fatigue. La seule distinction est ici l’ajout d’une seconde variable, 

GII/GT. Elle prend donc la forme suivante : 

 𝐺𝑚𝑎𝑥 (
𝐺𝐼𝐼

𝐺𝑇
, 𝑁) = 𝐴 − 𝐵 log(𝑁) (3.8) 

Les paramètres a et A représentent dans les deux cas la valeur en statique relevée 

au cours des essais. Pour a, il s’agit de la valeur de Gc, donc d’une unique valeur 

fixe qui dépend du GII/GT étudié. Par analogie, A représente la valeur de Gc 

également, mais pour n’importe quelle valeur de GII/GT. A correspond donc au 

critère de rupture en statique identifié à la section précédente. Dès lors, l’équation 

de la surface devient l’équation 3.9. 

Enfin, b représente la pente de la droite obtenue lors des essais en fatigue. Par 

analogie, B représente également cette pente mais pour n’importe quelle valeur 

de GII/GT. B doit donc adopter une forme semblable à celle de A, car sa valeur 

dépend de GII/GT. L’équation permettant de calculer B est présentée sur 

l’équation 3.10. Les paramètres D, E et F sont déterminée par fitting des données.   
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𝐺𝑚𝑎𝑥 (

𝐺𝐼𝐼

𝐺𝑇
, 𝑁) = 𝐺𝑐 (

𝐺𝐼𝐼

𝐺𝑇
) − 𝑩𝑙𝑜𝑔(𝑁) (3.9) 

 
𝑩 = 𝐷 + 𝐸 (

𝐺𝐼𝐼

𝐺𝑇
) + 𝐹 (

𝐺𝐼𝐼

𝐺𝑇
)

2

 (3.10) 

Enfin, en regroupant la forme déterminée pour Gc au cours de sections 

précédentes (Jimenez, 2004), l’équation globale de la surface devient : 

 
𝐺𝑚𝑎𝑥 (

𝐺𝐼𝐼

𝐺𝑇
, 𝑁) = [𝐴 + 𝐵 (

𝐺𝐼𝐼

𝐺𝑇
) + 𝐶 (

𝐺𝐼𝐼

𝐺𝑇
)

2

]

− [𝑎 + 𝑏 (
𝐺𝐼𝐼

𝐺𝑇
) + 𝑐 (

𝐺𝐼𝐼

𝐺𝑇
)

2

] log(𝑁) 

(3.11) 

 

La surface générée par cette méthode pour les résultats obtenus à température 

ambiante est présentée à la Figure 65. Les lignes pointillées correspondent ici aux 

courbes G(N) obtenues lors des essais expérimentaux. La droite la plus à gauche 

du graphique est celle obtenue en mode II, de même que celle toute à droite 

correspond au mode I. Enfin, la courbe située au fond correspond aux résultats 

obtenus en statique. L’équation de la surface générée est la suivante : 

𝐺𝑚𝑎𝑥 (
𝐺𝐼𝐼

𝐺𝑇
, 𝑁) = [509.3 + 41.09 (

𝐺𝐼𝐼

𝐺𝑇
) + 1324.72 (

𝐺𝐼𝐼

𝐺𝑇
)

2

]

− [96.93 + 62.39 (
𝐺𝐼𝐼

𝐺𝑇
) + 152.02 (

𝐺𝐼𝐼

𝐺𝑇
)

2

] log(𝑁) 
   (3.12) 

 

Figure 65 : Surface d'initiation de la délamination en fatigue à température ambiante 
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La même démarche peut être adoptée pour les résultats obtenus à 82°C, dont la 

surface finale est présentée à la Figure 66. L’équation de la surface obtenue est 

la suivante :  

𝐺𝑚𝑎𝑥 (
𝐺𝐼𝐼

𝐺𝑇
, 𝑁) = [519.96 − 288.92 (

𝐺𝐼𝐼

𝐺𝑇
) + 1180.15 (

𝐺𝐼𝐼

𝐺𝑇
)

2

]

− [114.93 − 62.02 (
𝐺𝐼𝐼

𝐺𝑇
) + 181.78 (

𝐺𝐼𝐼

𝐺𝑇
)

2

] log(𝑁) 
(3.13) 

. 

 

Figure 66 : Surface d'initiation de la délamination en fatigue à 82°C 

 

 

Enfin, les résultats obtenus pour la surface à 82°C + 85% H et présentés en Figure 

67 sont les suivants :  

𝐺𝑚𝑎𝑥 (
𝐺𝐼𝐼

𝐺𝑇
, 𝑁) = [496.24 − 181.26 (

𝐺𝐼𝐼

𝐺𝑇
) + 1135 (

𝐺𝐼𝐼

𝐺𝑇
)

2

]

− [155.89 − 150.89 (
𝐺𝐼𝐼

𝐺𝑇
) + 271.97 (

𝐺𝐼𝐼

𝐺𝑇
)

2

] log(𝑁) 
(3.14) 
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Figure 67 : Surface d'initiation de la délamination en fatigue à 82°C + 85 % H 

L’obtention de ces surfaces de rupture représente un achèvement expérimental 

important, en termes de génération d’une base de données de fatigue, associés 

aux énergies de déformation nécessaires à l’amorçage du délaminage dans les 

composites tissés, en fonction des cycles de fatigue. Les équations modélisant les 

surfaces de rupture expérimentales seront exploitées pour générer un modèle de 

prédiction de la durée de vie en fatigue. L’intérêt de ces surfaces est de pouvoir 

générer une courbe de durée de vie G(N) quel que soit le ratio de mode mixte 

choisi, même si ce dernier n’a pas fait l’objet de tests au cours de la partie 

expérimentale. 

La prochaine étape dans le développement du modèle de prédiction consiste à la 

création et l’utilisation d’un modèle d’analyse par éléments finis, qui sera 

présenté dans la prochaine section de ce rapport.    
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3.2. Développement du modèle par éléments finis 

 

Afin d’identifier les équations nécessaires au développement du modèle de 

prédiction, un modèle numérique 3D par éléments finis a été développé dans le 

cadre du programme de recherche CRIAQ-COMP 407, en partenariat avec le 

groupe de recherche du LAMCND et en collaboration avec M. Nidhal Bouslama, 

chargé de recherche à l’Université de Sherbrooke. Ce modèle numérique, généré 

sur la plateforme du logiciel ANSYS, doit permettre de calculer les variations 

des contraintes autour du défaut dans l’échantillon dont on souhaite prédire la 

durée de vie. Cette variation de contraintes pourra ensuite être utilisée pour 

estimer la variation du taux de restitution d’énergie de déformation G autour du 

défaut. Il sera également possible de localiser la région où la délamination est la 

plus susceptible de commencer à se propager.  

Le défaut, à des fins de simplification, a été représenté par une cavité 

rectangulaire dont les dimensions correspondent au défaut réel (12.7 mm x 12.7 

mm). Les extrémités arrondies correspondent aux observations microscopiques 

et tomographiques faites sur les échantillons réels, telles que présentées sur la 

Figure 68 : Image du défaut artificiel obtenue par tomographie par rayons X. Le 

film de téflon est ici l’élément gris foncé au centre de l’image, et il est possible 

d’observer une zone riche en résine de forme arrondie sur la gauche du défaut. 

 

Figure 68 : Image du défaut artificiel obtenue par tomographie par rayons X 

Des éléments SOLID 186 (Figure 69) ont été utilisés pour le maillage, avec un 

élément dans l’épaisseur pour chacun des plis du composite. Des éléments 

CONTAC 174 ont été implantés au niveau des points de contact entre les 

différents éléments pour éviter l’interpénétration et donc des comportements 

globaux du laminé inexacts. La dimension ainsi que le nombre de ces éléments 

ont été optimisés afin de permettre un calcul précis des contraintes autour du 

défaut. Enfin, des éléments CZM, qui ne présente aucune épaisseur et aucune 

propriété mécanique, ont été utilisés pour indiquer à l’algorithme VCCT le 

chemin de fissure à emprunter lors de la propagation de la délamination. Les 

contours du défaut ont été divisés en 4 fronts de fissure ayant des chemins de 

propagation différents.  
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Figure 69 : Eléments SOLID 186 utilisés dans le modèle numérique 

La Figure 70 illustre une représentation globale de la structure ainsi que les 

différents éléments de cette dernière : force appliquée P, maillage de la structure 

et autour du défaut, chemin de propagation de la délamination.  

 

Figure 70 : Détail du modèle par éléments finis : (a) Forme globale du modèle, (b) 
Raffinement du maillage autour du défaut, (c) représentation du défaut par un vide, (d) 

position de l'initiation de la délamination 

Avant d’utiliser le modèle pour extraire les valeurs de G, il est nécessaire d’en 

valider le comportement global à l’aide d’essais expérimentaux. Dans un premier 

temps, le comportement en statique a été étudié en comparant les courbes de 

force-déplacement obtenues pour le modèle numérique à celles obtenues 

expérimentalement, sur un échantillon identique de type 1. L’essai en statique 

consistait ici à appliquer une contrainte de tension jusqu’à rupture du composite, 

matérialisée par la chute importante du chargement sur la Figure 71. On observe 

ici une corrélation parfaite entre les deux comportements, la pente de la droite 

étant identique.  
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Figure 71 : Comparaison de la courbe force - déplacement pour le modèle numérique 

et expérimental 

Une autre étude a été réalisée afin d’établir les variations du champ de 

déformation du modèle numérique, et les comparer à celles relevées 

expérimentalement. Pour comparaison, une analyse par la technique du Digital 

Image Correlation (Sutton, 2015) a été réalisée sur un échantillon soumise à la 

même force de chargement que l’échantillon modélisé numériquement. La 

comparaison entre les deux champs de déformations obtenus est présentée en 

Figure 72. On observe ici de nouveau une très bonne corrélation entre les deux 

champs de déformation, avec une valeur moyenne de déformation autour du 

défaut de 0.006 dans les deux cas (région vert clair sur la Figure 72 (a) et rouge 

sur la Figure 72 (b)).  

 

Figure 72 : Comparaison des champs de déformation entre (a) le modèle numérique et 

(b) un échantillon réel analysé sous DIC 
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Ces deux comparaisons permettent donc de valider le comportement global du 

modèle numérique en chargement statique en tension, avec des résultats 

identiques à ceux observés expérimentalement et assure sa fidélité.  

Une force P de 55 kN a ensuite été appliquée à l’échantillon, correspondant à la 

force maximale appliquée au cours des essais de fatigue réalisés les échantillons 

de type 1 (Wu, 2016). Il a alors été possible d’extraire les valeurs des contraintes 

normales Sz et des contraintes de cisaillement Szx au niveau du contour du défaut 

artificiel, tel que présenté sur la Figure 73 (Bouslama, 2022). Si l’on compare les 

variations de ces contraintes sur chacun des côtés du défaut, on constate que les 

contraintes sont maximales sur les côtés perpendiculaires à la direction 

d’application de la force externe, avec la présence dominante de contraintes de 

compression, indiquant que la délamination propagera avec une dominante en 

mode II. Cette première constatation sera validée plus loin dans cette section.  

A partir des valeurs de contraintes et de déformations obtenues à l’étape 

précédente, il est maintenant possible de calculer la valeur du taux de restitution 

d’énergie de déformation G autour du défaut.  

Pour ce faire, les équations de l’algorithme VCCT présentées à la section 2.2.3.1 

ont été utilisées. La distribution de G sur les 4 fronts de fissures est présentée en 

Figure 74. On observe alors que la valeur de G est nettement plus élevée aux 

coins du défaut, indiquant que la délamination est la plus susceptible de 

commencer à se propager en ces points. Par conséquent, ces zones sont 

identifiées comme zone d’initiation des dommages. 

Cette observation est corrélée avec les essais expérimentaux, comme le démontre 

la Figure 75 (Wu, 2016). Dans cette figure, les résultats de la localisation des 

sources initiales d’émissions acoustiques sont présentés, lorsque l’échantillon est 

soumis à un chargement cyclique sous une force de 55 kN, comme dans la 

modélisation numérique. La localisation de ces sources permet de conclure sur 

les zones d’amorçage de la délamination tout autour du défaut. En effet, on 

observe que les premiers signaux d’émissions acoustiques correspondants à la 

propagation de la délamination sont observés autour du coin en bas à gauche du 

défaut (point rouge sur la figure), correspondant au point où la plus grande valeur 

de G est relevée sur le modèle numérique. Cette observation est identique pour 

l’ensemble des essais où la localisation planaire des signaux d’émissions 

acoustiques a été employée. 
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Figure 73 : Distribution de contraintes aux bords du défaut : (a) schématisation 

globale de l'échantillon, (b) Contrainte normale Sz, (c) Contrainte de cisaillement Sxz 

(Bouslama, 2022) 
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Figure 74 : Variation de G autour du défaut 

 

Figure 75 : Evolution de la densité des sources d'émissions acoustiques, calculée par 

Densityville (Wu, 2016) 

Pour déterminer l’initiation de la délamination autour du défaut, le critère de 

rupture modifié de Benzeggagh Kenane (Bui, 2011) a été employé. L’équation 

analytique de ce critère est présentée à l’équation 3.15. Lorsque la force 

appliquée est augmentée graduellement, l’algorithme détermine la valeur du 

critère de rupture jusqu’à ce que ce dernier soit validé à la pointe de la fissure. 

Les éléments présents à la pointe sont alors séparés et l’algorithme recommence 

la procédure jusqu’à ce que le critère soit de nouveau atteint. Cette procédure 

incrémentale est appliquée jusqu’à ce que la valeur de force souhaitée soit 

atteinte, ici 55 kN.  



87 

𝑓 =
𝐺𝐼 + 𝐺𝐼𝐼 + 𝐺𝐼𝐼𝐼

𝐺𝐼𝑐 +
𝐺𝐼𝐼(𝐺𝐼𝐼𝑐 − 𝐺𝐼𝑐) + 𝐺𝐼𝐼𝐼(𝐺𝐼𝐼𝐼𝑐 − 𝐺𝐼𝑐)

𝐺𝐼 + 𝐺𝐼𝐼 + 𝐺𝐼𝐼𝐼
[

𝐺𝐼𝐼 + 𝐺𝐼𝐼𝐼

𝐺𝐼 + 𝐺𝐼𝐼 + 𝐺𝐼𝐼𝐼
]

𝜂−1 
 

(3.15) 

 

Afin d’établir une relation entre la charge en tension appliquée P et les valeurs 

de G et de GII/GT associées, relations nécessaires au modèle de prédiction de la 

durée de vie, le calcul de G autour du défaut a été effectué plusieurs fois selon la 

méthode présentée précédemment, mais pour différentes valeurs de P. A chaque 

fois, la valeur maximale de G correspondant à la charge a été relevée, ainsi que 

le ratio de mode mixte GII/GT correspondant. Ceci aboutit aux points noirs 

présents sur la Figure 76. A partir de ces points, il est possible de réaliser une 

interpolation pour obtenir les deux équations nécessaires au modèle. La première, 

présentée dans l’équation 3.16, relie la charge externe P à l’énergie de 

déformation maximale relevée autour du défaut, GT. La seconde, en 3.17, lie de 

nouveau la charge externe P, mais cette fois ci au ratio de mode mixte GII/GT. 

 𝑃 = 2.24992𝐺𝑇
0.53589  (3.16) 

 

 
𝐺𝐼𝐼

𝐺𝑇
= 0.5953 (

𝑃

2.24992
)

0.14647

 (3.17) 

 

 
Figure 76 : Relation entre (a) la force externe appliquée et le taux de restitution 

d'énergie de déformation, (b) la force externe appliquée et la ratio de mode mixte 

Ces deux équations seront ensuite utilisées afin de développer le modèle de 

prédiction de la durée de vie. Elles permettent d’identifier la valeur de G et la 

mixité des modes GII/GT autour du défaut artificiel, ce qui impossible 

expérimentalement. Une fois ces relations obtenues, il reste alors à implémenter 

le modèle de prédiction.  
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3.3. Développement du modèle de prédiction de la durée de vie 

 

Le modèle de prédiction développé dans cette section repose sur les équations 

présentées à la section 2.2.4.2. Le modèle intègre deux aspects fondamentaux : 

des essais expérimentaux et un modèle numérique par éléments finis.  

L’objectif de l’expérimentation, comme démontré dans la section précédente, est 

de générer des surfaces de rupture permettant de connaître la valeur du taux de 

restitution d’énergie de déformation en fonction du nombre de cycles N et du 

ratio de mode mixte GII/GT.  

L’objectif de la partie numérique est d’évaluer sous chargement la réponse de 

l’échantillon dont on souhaite prédire la durée de vie. En effet, il est impossible 

expérimentalement d’établir la variation du taux de restitution d’énergie de 

déformation autour du défaut ainsi que la mixité des modes, et donc impossible 

de les relier à ceux générés dans des conditions normalisées. Pour y parvenir, un 

modèle numérique fidèle doit être réalisé afin de déterminer les variations de G 

autour du défaut ainsi que la mixité des modes. Une fois cette variation établie, 

le point le plus critique est identifié (correspondant à la valeur maximale de G) 

et il est alors possible d’extraire deux relations liant la charge externe appliquée à 

ces paramètres, tel que P = f(GT) et GII/GT = f(P). La procédure détaillée pour 

obtenir ces critères est présentée en section 3.2. 

Une fois ces différentes relations obtenues, il est possible de réaliser la prédiction 

à l’aide du modèle présenté à la Figure 77. Pour ce faire, une valeur de charge 

externe appliquée P doit être sectionnée, soit arbitrairement si on souhaite réaliser 

une courbe complète P(N) de prédiction, soit correspondant à une valeur 

souhaitée pour une application donnée. Il est alors possible de déterminer les 

valeurs de G et de GII/GT correspondant. À partir de GII/GT, l’équation de la 

courbe expérimentale G(N) correspondante est extraite du critère de rupture en 

trois dimensions (équations 3.12 à 3.14). La valeur de G étant connue, il est alors 

possible d’extraire la valeur de N correspondant. Pour générer une prédiction 

complète P(N), cette procédure doit être répétée pour différentes valeurs de P 

arbitraires.  
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Figure 77 : Méthodologie de prédiction de la durée de vie 

Les résultats de cette prédiction à température ambiante sont présentés en  

Figure 78. La courbe bleue correspond ici aux résultats de la prédiction 

obtenue avec la méthodologie présentée précédemment. Le nombre de cycles à 

initiation de la délamination y est présenté en abscisse, et la charge externe P 

normalisée est présente en ordonnées. Afin de valider ce modèle de prédiction, 

les résultats obtenus sont comparés aux courbes S-N générées expérimentalement 

par la réalisation d’essais en fatigue en tension-tension sur ces mêmes 

échantillons de type 1 (Wu, 2016). La courbe rouge correspond ici à la courbe S-

N expérimentale obtenue à partir de la détection de l’initiation des dommages par 

émission acoustique dans les échantillons de type 1. La courbe noire est obtenue 

au cours des mêmes essais, mais en utilisant comme critère la rupture totale de 

l’échantillon, et n’est représentée ici qu’à titre de comparaison avec les émissions 

acoustiques.  

Pour un nombre de cycles de fatigue bas, on observe une bonne corrélation entre 

le modèle de prédiction et les résultats expérimentaux. Cependant, lorsque le 

nombre de cycles augmente, un écart se crée entre les deux courbes. Le modèle 

de prédiction, pour une même charge externe P, donne un nombre de cycles à 

initiation N plus conservateur, avec une différence de 70k cycles pour un niveau 

de charge de 60 % et de 350k cycles pour 55% de charge. En moyenne, on obtient 

une différence de durée de vie de l’ordre de 30%. Toutefois, la pente de la droite 

n’est pas identique dans les deux cas, entraînant une prédiction proche des essais 

expérimentaux pour des valeurs de P élevées, mais plus éloignées pour des 

valeurs de P plus faibles.  
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Cette marge d’erreur peut notamment être assimilée à plusieurs sources 

d’incertitudes. Dans un premier temps, les échantillons permettant de générer 

chacune des différentes courbes et les conditions de test ne sont pas identiques, 

de même que le défaut artificiel utilisé. La courbe de prédiction a été obtenue à 

partir de critères de rupture générés à l’aide d’échantillons de type 2 dans des 

essais de mode I, mode II et mode mixte, tandis que les courbes expérimentales 

ont été obtenues à l’aide d’échantillons de type 1 dans le cadre d’essai en tension-

tension. De plus, le pontage de fibres, plus présent lors des essais en mode I 

notamment, peut entraîner une surévaluation de G et donc accentuer la différence 

existant entre le modèle de prédiction et les résultats expérimentaux. Autre cause 

possible : la sous-estimation de la valeur de G dans le modèle numérique. En 

effet, le modèle EF considère le défaut comme une cavité avec coins arrondis 

alors qu’en réalité la discontinuité peut présenter des bords plus aigus et donc une 

plus forte concentration de contraintes. 

Il existe donc de multiples sources d’erreurs qui peuvent expliquer cette 

différence de nombre de cycles à l’initiation de la délamination. 

  

Figure 78 : Courbes S-N expérimentales et prédites sous chargement en tension-

tension (7Hz, 22°C) 
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La même méthodologie a été de nouveau appliquée pour les essais à température 

et humidité. Toutefois, l’impact de ces paramètres n’a pas été ajouté au modèle 

numérique. Ainsi, seuls les essais expérimentaux tiennent compte des conditions 

environnementales dans les courbes présentées ci-dessous.  

Le résultat de la prédiction à 120°C est présenté sur la Figure 79. La comparaison 

est plus difficile, car aucun essai n’a été réalisé sur les échantillons de type 1 à la 

condition environnementale 82°C. Il existe toutefois des données de test obtenues 

sous des conditions de température de 120°C qui sont exploitées ici. La pente 

globale du modèle de prédiction présente une divergence plus importante que 

lors de la prédiction à température ambiante, avec une surévaluation du nombre 

de cycles à rupture lorsque la charge externe est importante (4 000 cycles à 47 

kN) et une sous-évaluation de ce nombre de cycles à basse charge (75 000 cycles 

à 41 kN).  

Cette différence peut notamment être attribuée à trois paramètres. Premièrement, 

les conditions environnementales ne sont pas exactement les mêmes et peuvent 

conduire à des divergences légères. Le comportement global des échantillons en 

fatigue étant très influencés par ce facteur, une différence de température de 

l’ordre de 40°C peut entraîner un changement de comportement. 

Ensuite, les courbes générées par le modèle de prédiction ne tiennent pas compte 

de l’effet de la température que dans la partie expérimentale du modèle, et pas 

dans la partie numérique. En effet, l’action de la température, qui dégrade 

notamment les propriétés de la matrice, pourrait avoir un impact non négligeable 

sur les valeurs de G et de GII/GT relevées par l’algorithme VCCT, et donc 

entraîner un changement de comportement du modèle.  

Enfin, il est à noter qu’il existe une forte divergente sur les points obtenus 

expérimentalement (points rouges et noirs) et que certains points ont été négligés 

à cause de ce caractère dispersif, notamment celui correspondant à P = 40 kN et 

N = 30 000 cycles. En tenant compte de ces derniers, il est possible d’observer 

un comportement du modèle et de l’expérimentation plus proche l’un de l’autre. 

Ne subsiste alors que la surévaluation du nombre de cycles évoquée 

précédemment.  

Dans l’ensemble, la prédiction à température est encourageante et démontre une 

bonne adaptabilité du modèle, qui permet de réaliser la prédiction avec une 

précision suffisante. 
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Figure 79 : Courbes S-N expérimentales et prédites sous chargement en tension-

tension (7Hz, 120°C) 

 

Le résultat de la prédiction à 82°C + 85 %H est présenté sur la Figure 80. Les 

observations qu’il est possible de faire ici sont semblables à celles pour la 

prédiction à température. On observe de nouveau une surévaluation du nombre 

de cycles à initiation de la délamination, mais ici beaucoup plus réduite, de 

l’ordre de 40 % au maximum pour des niveaux de charges plus élevés (4 000 

cycles à 45 kN et 1 500 cycles à 42 kN). Cette différence peut notamment être 

imputée à l’absence de considération de l’impact de la température et de 

l’humidité dans le modèle numérique.  
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Figure 80 : Courbes S-N expérimentales et prédites sous chargement en tension-

tension (7Hz, 82°C +85%H) 

 

Dans l’ensemble, les trois tests réalisés pour le modèle de prédiction montrent 

des résultats encourageants, avec une relative faible variabilité entre prédiction 

et expérimentation. Il reste toutefois à améliorer le modèle, notamment la partie 

numérique, afin d’obtenir des prédictions satisfaisantes qui pourront être utilisées 

dans le cadre d’autres structures plus complexes. 
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CHAPITRE 4 

CONCLUSION 

 

Dans ce travail de recherche, une méthodologie permettant de prédire la durée de 

vie de composites utilisés dans les structures aéronautiques a été développée, en 

utilisant des échantillons dont la configuration est tissée et présentant un défaut 

artificiel inséré entre les laminés. Ces travaux s’inscrivent dans le contexte du 

projet de recherche CRIAQ COMP 407, dans lequel sont impliqués plusieurs 

partenaires industriels et universités, et représentent une des dernières étapes du 

projet global. Le développement du modèle de prédiction de la durée de vie 

présenté dans ce mémoire s’est concrétisé par la réalisation de trois grandes 

étapes. 

Dans un premier temps, des essais expérimentaux ont été réalisés afin d’établir 

des critères de rupture en fatigue correspondant à l’initiation de la délamination. 

Ces essais de statique et de fatigue, réalisés sur des échantillons normalisés 

exposés à des conditions environnementales variées, ont été faits avec un suivi 

de l’initiation des dommages par l’utilisation de la technologie des émissions 

acoustiques. Cette technologie a permis notamment la surveillance de l’amorçage 

de la délamination autour du défaut inséré dans les échantillons, et a rendu 

possible un accès à l’information sur l’émergence de la micro-délamination et 

des fissurations au niveau de l’interface des plis et de la matrice du composite 

testé. Il a alors été possible de déterminer le nombre de cycles en fatigue 

correspondant à l’initiation du dommage et d’établir les courbes de fatigue 

correspondantes, ou critères de rupture. Cette approche originale a permis de 

générer des expressions analytiques définissant des critères de rupture plus 

conservateurs mais également plus représentatifs de l’initiation de la 

délamination autour du défaut artificiel dans le composite. 

Les critères obtenus, ont pris la forme G = f (GII/GT, N), liant ainsi le taux de 

restitution d’énergie de déformation G au ratio de mode mixte GII/GT et au 

nombre de cycles à l’initiation de la délamination N. L’objectif étant de pouvoir 

déterminer une courbe G(N) quel que soit le ratio de mode mixte, même si aucun 

essai expérimental de fatigue n’a été réalisé sur l’échantillon considéré. Plusieurs 

conditions environnementales ont été testées afin d’établir des modèles de 

prédictions correspondant à différentes applications. Les conditions testées ont 

été les suivantes : 22°C, 82°C et 82°C + 85% H.  

Dans un second temps, un modèle numérique par éléments finis a été développé 

afin d’obtenir une compréhension du comportement des échantillons avec défaut 

inséré. L’objectif était ici d’obtenir des détails sur le comportement à rupture 

autour du défaut, notamment en caractérisant les variations de GT et de GII/GT en 
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fonction de la charge externe P, afin de relier ces valeurs à celles obtenues lors 

des essais expérimentaux. Le point le plus critique, à savoir celui où la valeur de 

GT est la plus importante, a ensuite été identifié comme le point d’initiation de la 

délamination et les valeurs de GT et de GII/GT associées ont été relevée. Le 

processus a ensuite été répété pour différentes valeurs de P afin de générer les 

relations suivantes, P = f(GT) et GII/GT = f(P), essentielles au développement du 

modèle de prédiction. 

Enfin, la dernière étape a consisté à la mise en place du modèle de prédiction. 

Pour ce faire, une valeur arbitraire de charge externe P a été appliquée. A partir 

de cette dernière, il a été possible de déterminer les valeurs de GT et de GII/GT 

correspondantes à l’aide des relations établies par le modèle numérique. 

Connaissant GII/GT, la courbe G(N) correspondante a été extraite par l’utilisation 

des critères de l’initiation de la délamination obtenus expérimentalement, puis la 

valeur de N associée à la valeur de GT relevée. Ainsi, un nombre de cycles à 

l’initiation de la délamination a pu être associée à une valeur de charge externe. 

Ce processus a ensuite été répété pour obtenir une courbe complète de prédiction 

de la durée de vie.  

La qualité de la prédiction ainsi obtenue a pu ensuite être comparée aux courbes 

S-N générées expérimentalement dans les phases initiales du projet COMP 407. 

Les courbes obtenues de prédiction de la charge en fonction de la durée de vie, 

P=f(N), ont montré une bonne corrélation avec les courbes expérimentales, mais 

il existe encore des disparités et une marge d’erreur relativement importante.  

La plus grande incertitude à l’heure actuelle est présente sur le modèle numérique 

par éléments finis. En effet, les valeurs de G relevées tout autour du défaut 

peuvent être très sensibles à la taille du maillage, aux singularités géométriques 

et à la forme donnée au défaut. Une investigation plus poussée devra donc être 

réalisée, en continuité à ce travail de recherche, afin de s’assurer que les valeurs 

ne sont pas surestimées ou sous-estimées. De même, un travail plus poussé sur la 

classification des signaux d’émissions acoustiques pourra également améliorer la 

précision des critères de rupture en fatigue et donc également améliorer la 

précision de la prédiction.    
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CONCLUSION 

 

In this master thesis, a fatigue life prediction model for an aeronautical composite 

structure was developed, using certain plain weave samples with an embedded 

flaw. This work is part of a CRIAQ COMP 407 research project, in which various 

industrial partners and universities participated, and presents one of the last steps 

in this project. The fatigue life prediction model presented in this work was 

achieved through 3 main steps.  

First, relevant experimental tests were realized, for the establishment of a fatigue 

failure criterion corresponding to the initiation of the delamination. These static 

and fatigue tests were done on standardized coupons under various 

environmental conditions and using the acoustic emission monitoring technique. 

This technology allowed to determine the initiation of the delamination and gave 

information about the apparition of micro-delamination and failures at the ply 

interface and in the matrix. Then, the number of cycles corresponding to this 

initiation was determined and fatigue failure criteria were established.  

The obtained criteria had the form G = f (GII/GT, N), linking the strain energy 

release rate G to the mixed-mode ratio GII/GT and to the number of cycles at 

initiation of the delamination N. The main objective here is to be able to 

determine a G(N) curve at a given GII/GT, even if this mixed-mode ratio hasn’t 

been tested. Various environmental conditions were tested to establish the 

corresponding fatigue life prediction models. These conditions are 22°C, 82°C 

and 82°C + 85% H. 

Secondly, a finite element numerical model was developed to obtain a full 

appreciation of the failure comportment of the tested samples with the embedded 

flaw. The main objective here was to characterize the variations of GT and GII/GT 

around the flaw with the external applied load P. The most critical material point, 

where the value of GT is the highest, has been identified and the corresponding 

values of GT and GII/GT were taken. The process was then repeated for various 

values of P, allowing to generate two main relations, P = f(GT) and GII/GT = f(P). 

The final step was the implementation of the prediction model. To do so, an 

arbitrary value of P was chosen. Then, the corresponding values of GT and GII/GT 

were calculated using the previous relation. Knowing GII/GT, the corresponding 

G(N) curve was extracted for the fatigue failure criterion, then the corresponding 

value of N was extracted. By doing so, a value of number of cycles was associated 

to the external load. This process was then repeated for different values of P to 

determine the full fatigue life prediction curve. 

The accuracy of such a prediction was then determined by comparing it with the 

S-N curves obtained from experimental work done in the first step of the COMP 
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407 research project. These curves, P=f(N), showed a good correlation with the 

experimental data, but still presented some disparities.  

The main uncertainty remaining here is the finite element numerical model. The 

values of GT determined during the previous steps are dependent on the meshing 

size, the geometrical singularities and the shape of the flaw. Further investigation 

needs to me conducted as a follow-up of this research project on these GT values. 

In the same manner, a mode detailed work needs to be done on the acoustic 

emission signals classification to improve the quality of the fatigue failure 

criterion.  
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