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CONCEPTION, MODELISATION PAR ELEMENTS FINIS, FABRICATION ET
VALIDATION EXPERIMENTALE D’UNE STRUCTURE D’AILE EN MATERIAUX
COMPOSITES

Jean-Sébastien RATELLE

RESUME

Ce travail donne suite au projet CRIAQ 7.1 qui avait pour objectif : « I’amélioration de
I’écoulement laminaire sur une voilure aéroélastique » [1] et a mené au développement d’un
prototype d’aile dont une section de I’extrados est adaptative. Cette section flexible, en
composite, est fixée a une base pleine en aluminium.

Le présent ouvrage porte sur la conception d’une structure en matériaux composites pouvant
remplacer la base en aluminium du projet CRIAQ 7.1. Un modele d’analyse par éléments
finis y est développé et validé expérimentalement afin de permettre la prédiction des
déplacements de cette structure sous différents chargements statiques.

D’abord, une premiére investigation est menée au niveau du procédé de fabrication par
infusion assistée du vide, a 1’aide de I’analyse des pourcentages volumiques de fibre
(ASTM D 3171) et de vide (ASTM D 2734) de 131 échantillons provenant de 13 plaques aux
stratifiés  différents. Pour ce faire, les deux composites utilisés ont étés le
T300 unidirectionnel/8604 et le T300 sergé 2x2/8604. Ainsi, les valeurs respectives de 65 %
et de 59 % du pourcentage volumique de fibre, et de 0.3 % et 1.4 % pour celui du vide, avec
des écarts-types pour toutes les valeurs inférieures a 1 %, ont permis de conclure que le
procédé est stable et que les pieéces produites présenteront des propriétés mécaniques
similaires. Ces propriétés mécaniques sont ensuite obtenues a 1’aide de tests de tensions,
exécutés selon les normes ASTM D 3039 et ASTM D 3518.

Ensuite, une structure facile a fabriquer, constituée de deux longerons, huit nervures, un
extrados et un intrados, est sélectionnée comme point de départ pour la conception.
L’envergure de celle-ci est fixée a deux metres et le logiciel CATIA-VS est utilisé pour sa
modélisation 3D. Puis, une étape portant sur la comparaison des résultats expérimentaux et
numériques de 217 éprouvettes rectangulaires, soumises a des chargements en tension et en
flexion, a permis de valider un premier modéle numérique simple et de prédire les sources
d’erreurs des futurs modéles plus complexes. Un premier modele EF de la structure
simplifiée est par la suite utilis€ pour déterminer les positions des longerons de fagon a
optimiser la rigidité en flexion et en torsion de la section. Cette étape est nécessaire afin de
fixer le centre de gravité¢ de la structure; cette valeur étant utile aux calculs des forces
aérodynamiques. Le logiciel Ansys classique et un code APDL ont été utilisés pour toutes les
analyses EF.

Les chargements aé¢rodynamiques sont déterminés a 1’aide des profils de portance obtenus en
soufflerie lors du projet CRIAQ 7.1. La force de portance et le couple de torsion, engendrés
par la distance entre le centre de gravité et le centre de poussée, sont calculés pour les 35
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conditions de vol testées expérimentalement dans le cadre du projet CRIAQ 7.1. Les valeurs
maximales de 3590 kN, pour la force de portance, et de 295 Nm, pour le couple de torsion,
sont utilisées lors de la conception des stratifiés.

Un critére nommé Indice d’optimisation structurel du stratifi¢ (IOSS) est ensuite développé
en vue de permettre la comparaison de plusieurs stratifiés soumis a des chargements en
tension et en cisaillement, ces derniers étant respectivement engendrés par la flexion et la
torsion de la structure. Le logiciel Matlab est alors utilisé pour la programmation d’un
algorithme permettant le calcul de 1’'lOSS et du critére de Tsai-Wu (TW) de différents
empilements au niveau de I’extrados et de I’intrados de cette structure. Au total, 59 385
stratifiés sont comparés, permettant ainsi de fixer a six le nombre de plis de départ pour les
analyses EF. Le mode¢le EF de la structure simplifiée est réutilisé pour I’optimisation finale
de ’orientation des plis de I’intrados et de I’extrados. Finalement, une analyse de flambage
de I’extrados est réalisée pour déterminer le nombre de nervures. L’ajout d’un pli permet de
fixer la longueur critique de flambage a 250 mm avec un facteur de sécurité (FS) de 2.

Un modéle EF complet de la structure est alors développé afin de procéder aux analyses
finales. Ses valeurs de déplacements seront comparées a celles qu’obtiendra le prototype réel,
lors d’essais expérimentaux. Le modele EF final comprend toutes les composantes de la
structure, les joints de collages et les modifications apportées au modele pour permettre le
chargement statique.

Un prototype de la structure est subséquemment fabriqué et testé. En premier lieu, des
contres-formes sont modélisées pour chaque composante. Par la suite, elles sont usinées dans
un centre d’usinage pour bois. Elles permettront la création des moules en polyester et fibre
de verre utile a I’infusion (VARTM) des composantes. Enfin, un gabarit d’assemblage est
utilisé pour le collage de la structure interne, de l’extrados, de I’intrados et des points
d’attache des charges. Lors des tests expérimentaux, la structure de 1’aile est encastrée a une
extrémité, avec I’extrados qui pointe vers le sol. Trois chargements différents sont imposés a
I’aide de sacs de sable.

Finalement, un ajustement de la rigidité axiale du composite unidirectionnel (128 GPa a
118 GPa) du modele numérique a permis de reproduire les déplacements en flexion observés
lors des tests de chargements statiques avec un pourcentage d’erreur inférieur a 2 %.

Mots-clés : Matériaux composites, caractérisation mécanique, infusion sous vide,
conception, optimisation, analyses par ¢léments finis, fabrication, validation expérimentale.



DESIGN, FINIT ELEMENTS MODELING, MANUFACTURING AND
EXPERIMENTAL VALIDATION OF A COMPOSITES WING BOX

Jean-Sébastien RATELLE

ABSTRACT

This work is a result of the project CRIAQ 7.1 which goal was: "to improve the laminar flow
of an aeroelastic wing" [1]. The development of a prototype of a wing with the upper section
of adaptive was the result. This flexible composite section was attached to a solid aluminum
base.

This work focuses on the design of a composite structure that can replace the aluminum base
of the project CRIAQ 7.1. A finite element analysis model is developed and experimentally
validated to allow the prediction of the displacement of the structure under different static
loads.

A first investigation of the manufacturing process, vacuum assisted infusion (VARTM), is
carried out using the analysis of the percentage by volume of fiber (ASTM 3171) and air
(ASTM 2734) of 131 samples from 13 different composites panels. The composites used are
the T300 Twill 2x2/8604 and T300 Twill Unidirectional/8604. Respective values of 65% and
59% for the percentage of fiber and 0.3% and 1.4% for the porosity with standard deviations
for all values less than 1% have concluded that the process is stable and that the future part
produced will present similar mechanical properties. The mechanical properties are then
obtained using tension tests performed according to ASTM D 3039 and ASTM D 3515.

An easily manufacturable structure formed of two spars, height ribs and an upper and a lower
surface is selected as the starting point for design. The scale is set at two meters and CATIA-
V5 is used for 3D modeling of the structure. Subsequently, a step on the comparison between
the experimental and numerical results of 217 rectangular specimens subjected to loads in
tension and bending allowed the validation of a first simple numerical model and the
prediction of the sources of error of future models much complex. A first EF model of the
simplified structure is then used to determine the positions of the spars so as to optimize the
flexural and torsional rigidity of the section. This step is necessary to set the center of gravity
of the structure, this value being useful to the calculation of aerodynamic forces. The
software Ansys Classic and an APDL code are used for all EF analyzes.

The aerodynamic loads are determined using lift profiles of wind tunnel values obtained
during the project CRIAQ 7.1. The lift force and the torque generated by the distance
between the center of gravity and the aerodynamic load center are calculated for the 35 flight
conditions tested experimentally in the project CRIAQ 7.1. The maximum values of 3590 kN
for the lift force and 295 Nm for the torque are used when designing laminates.

An optimization criterion called the Laminate Structural Optimization Factor (LSOF) is then
developed to allow comparison of several laminates subjected to loads in tension and shear



respectively generated by the bending and twisting of the structure. Matlab software is then
used to program an algorithm for calculating the 10OSS criterion and the Tsai-Wu (TW)
failure criterion for different stacks at the upper and lower surfaces of the structure. In total,
59 385 laminated are compared to allow the setting to six of the number of plies for the first
EF analysis. The FE model of the simplified structure is reused for the final optimization of
the orientation of the plies of the intrados and the extrados. Finally, an buckling analysis of
the upper surface is carried out to determine the number of ribs. The addition of an ply
allowed to fix the critical buckling length to 250 mm with a safety factor (SF) of 2

A FE model of the complete structure is then developed for the final analyzes of the structure
and the comparison of the displacements that will be obtained during experimental testing.
The final FE model includes all components of the structure, the bonding joints and the
changes made to the model to allow static loading.

A prototype of the structure is then fabricated and tested. Plugs are first modeled for all
components and machined using a machining center for wood. Polyester and glass fiber
molds are then produced using the machined plugs. These molds are then used for infusion
(VARTM) of all the components. A jig is finally used for the bonding of the internal
structure, the upper surface, the lower surface and the attachment points for the loads. For the
experimental tests, the structure of the wing is fixed at one end with the upper surface
pointing towards the ground. Three different loads are applied using sandbag.

Finally, an adjustment of the axial stiffness of the unidirectional composite (128 GPa to 118
GPa) for the numerical model has to reproduce the observed flexion displacement during
static load tests with a error percentage less than 2%.

Key-words: Composites materials, mechanical characterization, vacuum assist infusion,
conception, optimization, finites elements analysis, manufacturing, experimental testing.
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INTRODUCTION

Ce projet de maitrise découle du projet CRIAQ 7.1, dont ’objectif était : « ’amélioration de
I’écoulement laminaire sur une voilure aéroélastique ». Le Laboratoire sur les alliages a
mémoire et systémes intelligents (LAMSI) du Département de génie mécanique de I’Ecole de
technologie supérieure (ETS) a développé et fabriqué un prototype d’aile a extrados adaptatif
en matériaux composites. Le développement de cette structure flexible et adaptative a été pris
en charge par M. Daniel Coutu, qui en a fait le sujet de sa thése doctorale [1]. C’est dans le
cadre de la fabrication de ce prototype que j’ai joint 1’équipe du LAMSI, en tant que
responsable de la fabrication de la section adaptative de 1’aile en matériaux composites.
L’extrados flexible est activé par un systéme d’actionneurs en alliage a mémoire de forme
(AMF) couplé a un systeme de cames et galets pour le transfert du mouvement. La structure
active est présentée a la Figure 0.1. Le groupe formé de I’extrados flexible et des lignes
d’action est fixé sur une base en aluminium. Cette base nommée « corps d’aile rigide »
regroupe ’intrados, le bord d’attaque, le bord de fuite et le support d’aile pour la fixation lors
des tests en soufflerie. D’ailleurs, comme cette base est beaucoup plus rigide que le systeme
adaptatif, elle permet de négliger ses déformations et de concentrer le travail uniquement sur

la section adaptative lors de la modélisation par éléments finis et des tests en soufflerie.
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Figure 0.1 Structure active développée dans le cadre du projet CRIAQ 7.1 et schéma
explicatif d’une aile 2D et son profil. [1]

Une fois la validation du concept réalisée en soufflerie, I’intégration du systéme adaptatif a
une structure d’aile typique s’avéra étre une option logique pour la continuité du projet. Cette
maitrise a donc comme objectif le développement de la structure rigide en matériaux
composites. Comme dans le cas de I’extrados, la structure est isolée et développée sans les
systémes d’actionnement et sans 1’extrados adaptatif. Ceci simplifie la validation du modele
numérique. Dans un autre projet, il sera possible d’assembler le modele EF de la structure de
’aile au modele EF de I’extrados flexible afin de déterminer I’influence de la déformation de
la structure sur le contrdle de 1’extrados et, inversement, de déterminer 1’influence du

systeme d’actionnement sur le comportement la structure.

La démarche de développement et de validation expérimentale de la structure rigide de 1’aile
fut sélectionnée en fonction de mon expérience et de mon intérét dans la mise en forme des
matériaux composites. C’est & I’Ecole Nationale d’Aéronautique (ENA) que j’ai acquis mon
expertise dans ce domaine. Je I’ai ensuite renforcée au baccalauréat en génie mécanique a

’ETS ainsi que par le biais de plusieurs projets liés aux clubs scientifiques tels que la



FORMULE SAE et le bateau a énergie solaire PHOTON. A ceci s’ajoute la mise en forme de
I’extrados adaptatif du projet CRIAQ 7.1, de méme que le développement, la mise en forme
et I’assemblage de modeles réduits d’avion destinés a 1’é¢tude des impacts de foudre pour
Bombardier Aéronautique. Toutes ces réalisations m’ont permis de développer mes aptitudes
et connaissances par rapport a la caractérisation, la conception et la fabrication par infusion

sous vide des matériaux composites.






CHAPITRE 1

DESCRIPTION ET CARACTERISATION DES MATERIAUX ET DU PROCEDE DE
FABRICATION

1.1 Choix du type de matériaux

Le choix des matériaux pour la fabrication de la structure de l’aile s’est arrété sur les
matériaux composites, car plusieurs facteurs favorisent leur utilisation pour la fabrication des
pieces de la structure de I’aile. Ce sont ces mémes raisons qui poussent 1’industrie de
I’aéronautique a incorporer de plus en plus de composites fibreux a un nombre grandissant de
types de pieces. Cela dit, c’est principalement en raison de la constante recherche d’une
diminution de la masse des avions qu’ils sont devenus aussi populaires. Effectivement, les
matériaux composites présentent une rigidité et une résistance spécifiques supérieures a tout
type d’alliage ferreux et non-ferreux. De plus, il est possible d’optimiser I’orientation des
fibres en fonction des sollicitations principales, ce qui permet d’obtenir un produit dont la
rigidité et la résistance sont équivalentes a celles des alliages ordinaires, mais dont la masse

est inférieure.

Sur le plan de la fabrication et de I’assemblage, les matériaux composites présentent aussi un
avantage de taille lorsqu’il est question de piéces minces et de grandes envergures. De plus,
ils se prétent bien aux géométries complexes et permettent généralement une diminution de

la quantité de pieces par assemblage [2], [3], [4].

1.2 Description des matériaux de base

Les matériaux utilisés dans le cadre de ce projet sont des tissus de carbone unidirectionnel et
sergé 2x2 infusés avec une résine époxy a faible viscosité (voir la Figure 1.1). La fibre de
carbone de type T-300 est tissée par le manufacturier de tissu JB Martin. Le choix de deux
types de tissus s’explique par des raisons pratiques. Le faible colt des tissus unidirectionnels

incite a en faire le principal composant du stratifié. L’utilisation du tissu sergé est réservée



aux plis externes afin de diminuer les risques de délaminage des brins. Finalement, 1’époxy a
infusion Reinfusion 8604 de la compagnie Huntsman présente une faible viscosité, de bonnes
propriétés mécaniques et une température de transition vitreuse parmi les plus élevées pour
une résine ou la cure peut étre effectuée a température piece. Ce dernier aspect permet donc

d’éviter I'utilisation d’un four a postcure. Les fiches techniques des matériaux de base

utilisés sont disponibles a ’ANNEXE I.

Figure 1.1 Composite carbone et époxy infusé
A) a tissu unidirectionnel B) a tissu sergé 2x2

1.3 Choix du procédé de fabrication

Le procédé d’infusion assistée du vide (VARTM) est sélectionné pour la fabrication des
composantes de la structure de ’aile. Premiérement, cette technique est moins coditeuse que
la méthode par tissus préimprégnés qui est actuellement utilisée dans [’industrie
aéronautique. Ceci est principalement dii a 1’absence de 1’autoclave et au faible cotit des
matériaux de base. L’infusion assistée du vide permet aussi une fabrication plus constante
que les méthodes de laminage a moules ouvert standards communément appelée « Wet-
Layup ». Cette répétition est assurée par le controle de la pression de vide. De plus, la résine
une fois mélangée n’est plus en contact avec le personnel ce qui rend 1’utilisation moins
nocive pour la santé qu’un laminage ou le débullage est effectué¢ manuellement. Par contre,
ce procédé de nature « artisanale » nécessite une grande minutie afin de permettre la

reproductibilité des pieces [5].



14 Description du procédé de fabrication

Le procédé¢ d’infusion sous vide est une méthode de mise en forme des matériaux composites
a base de renforts fibreux tissés et de résines généralement thermodurcissables. Les étapes de
mise en formes des matériaux composites par infusion sous vide sont généralement les
mémes d’une piece a I’autre. Une courte description de la méthodologie d’infusion est

présentée.

1. Préparation des moules

Les étapes de fabrication et de préparations des moules sont décrites dans la section portant

sur la fabrication de 1’outillage de mise en forme (Voir la section 3.1).

2. Positionnement du mastic d’étanchéité

Un mastic d’étanchéité est positionné sur le périmétre du moule et servira a la fixation du sac

de mise sous vide. Le papier protecteur est conservé jusqu’a la pose du sac.

3. Positionnement du stratifié

Le stratifié est positionné pli par pli en portant une attention particuliere a I’orientation des
fibres. Il est important de prévoir une zone libre d’'un minimum de 25 mm entre les bords des
stratifiés et les tuyaux de succion de résine. Cette distance crée une zone de restriction

permettant le controle du débit de résine sortant du moule.

4. Positionnement des tissus d’arrachages

Le tissu d’arrachage par son caractére poreux et anti adhérent est utilisé pour améliorer
I’écoulement et pour éviter 1’adhésion du média d’infusion au stratifié. Deux couches de
tissus d’arrachages sont directement positionnées sur le stratifié. Les deux plis doivent

complétement couvrir la surface délimitée par le mastic d’étanchéité.



5. Positionnement du média d’infusion

Le média d’infusion (Flow média) est un grillage en plastique facilitant 1’écoulement de la
résine dans le stratifié¢. Ce dernier est positionné par-dessus le tissu d’arrachage. Il est
premiérement découpé a la méme dimension que le stratifié. Par la suite, des bandes
d’environ 25 mm sont découpées au niveau des bordures avoisinant les tuyaux de succion

créant ainsi une seconde zone de restriction pour la résine.

6. Positionnement de la tuyauterie d’infusion

La tuyauterie d’infusion est composée de tuyaux et de spirales en plastique. Les spirales
d’entrée de résine sont positionnées par-dessus le média d’infusion et connectées au tuyau
qui est relié au réservoir de résine. Les spirales de sortie de résine sont positionnées sur le
tissu d’arrachage de facon a créer les zones de restriction. Ces derniéres sont connectées aux
tuyaux reliés au réservoir de surplus de résine. Le réservoir de surplus de résine est ensuite
connecté a la pompe. Ce réservoir permet d’accumuler le surplus de résine qui sort du moule

et qui pourrait, dans son absence, se rendre dans la pompe a vide.

7. Positionnement du sac de mise sous vide

Le sac de mise sous vide est positionné par-dessus tous les éléments. Le papier protecteur du
mastic d’étanchéité est retiré pour permettre 1’adhésion au moule. Un surplus de matériel doit
étre prévu pour les géométries complexes afin de permettre au sac, lors de la mise sous vide,

d’épouser toute la surface du moule.

8. Mise sous vide

Les entrées de résine sont bloquées a I’aide de serres et la pompe est activée. Le stratifié¢ est
mis sous vide et la présence de fuites est détectée par inspection auditive. Les fuites sont
alors fixées a I’aide de mastic d’étanchéité. Une vérification finale de la présence de fuite est

alors effectuée. Pour y arriver, une pression de vide d’un minimum de 28 poHg doit étre



atteinte et conservée pendant un minimum de 15 minutes aprés la fermeture de la pompe.

Une fois le test passé, la pompe est alors réactivée en attente de 1’introduction de la résine.

9. Mélange et débullage de la résine.

La résine est pesée et mélangée pour un minimum de 2 a 3 minutes. Cette dernicre est
conservée en portion individuelle de 500 grammes afin de minimiser 1’effet de masse
thermique qui accéleére grandement la polymérisation. La résine est mise sous vide dans une
cloche de débullage a 25 poHg. Le débullage engendre la formation de mousse a la surface
des mélanges. Les mélanges sont retirés de la cloche une fois que la mousse s’est
complétement dissipée. Le mélange est ensuite tranquillement transvidé dans le réservoir de

résine afin d’éviter la réintroduction d’air.

10. Infusion de la résine

Les tuyaux d’entrées de résine sont desserrés et la résine chemine a travers le stratifié, les
tissus d’arrachage et le média d’infusion. Une attention particuliére a la présence de fuite est
portée tout au long du processus. Une fois que la résine a atteint les tuyaux de sortie, le tuyau
d’entrée est bloqué a ’aide de serres. Les surplus de résine seront emmagasinés dans le
réservoir de surplus de résine. Finalement, aprés 1’infusion complétée, certaines résines
nécessitent une diminution de la pression pour éviter la formation de vide. Dans notre cas, la
pression de vide peut étre conservée au maximum, soit environ 28-29 poHg, tout au long de
la cure de la résine ce qui permet d’obtenir un pourcentage de fibre supérieur et ainsi des

propriétés mécaniques plus performantes.

11. Démoulage

Apres 24 heures, le sac de mise sous vide, la tuyauterie d’infusion, les tissus d’arrachage et le
média d’infusion sont retirés. La piece peut alors étre minutieusement démoulée et découpée
aux dimensions finales. L utilisation de coin en plastique facilite le démoulage sans abimer la

piece et le moule.
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12. Postcure

Afin de finaliser la polymérisation, une postcure est habituellement nécessaire. La résine
utilisée présente une cure a température ambiante pour une durée de 7 jours ou 4 heures a
65 °C. Dans la situation présente, la cure du composite est effectuée a 65 °C apres
I’assemblage pour deux raisons. Premiérement, la nécessité de curer I’adhésif utilisé pour
I’assemblage qui est aussi a base d’époxy. Deuxiémement, suite a des tests préliminaires
avec la résine 8604, il s’est avéré impossible de séparer le tissu d’arrachage des plaques ayant
curé avant le démoulage. Il est donc nécessaire de retirer les tissus d’arrachage, le média
d’infusion et le sac de mise sous vide avant de procéder a la cure des pieces. Généralement, il

est conseillé de curer les pieces avant le démoulage.

Ces étapes sont directement applicables a la réalisation d’une plaque pouvant, par exemple,
servir a la caractérisation du composite. L’infusion de pi¢ces de petites dimensions est
habituellement réalisable a 1’aide d’une seule ligne d’entrée et d’une seule ligne de sortie de
résine. Dans le cas de composantes de grandes dimensions et de géométrie complexe, la
méthodologie d’infusion doit étre développée en fonction de la piece. Les géométries de
grandes dimensions nécessitent plusieurs entrées et sorties de résine. Ceci permet un plus
grand controle sur la propagation de la résine. De plus, selon les dimensions de tuyaux
utilisées et 1’épaisseur des stratifiés, une longueur maximale d’infusion limite la distance
entre les ports d’entrées et de sorties. A titre d’exemple, pour un stratifi¢ de 2-3 mm
d’épaisseur infusé a partir d’un tuyau d’un diameétre intérieur d’environ 6.5 mm, une distance
maximale de 300 a 400 mm doit étre imposée entre les tuyaux d’entrée de résine afin
d’obtenir un mouillage complet avant le gel de la résine. Ces valeurs sont obtenues par

expérimentation antérieure au projet de maitrise.

La Figure 1.2 présente un montage pour l’infusion d’une plaque selon la méthodologie
décrite précédemment. Des coupes sont effectuées sur le schéma en vue isométrique et pour
différents plis afin de clairement présenter 1I’empilement énuméré dans la méthodologie. Les

différents composants y sont aussi identifiés.
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Figure 1.2 Montage pour la mise en forme d’une plaque par le procédé d’infusion sous vide

Les zones de restriction permettent de diminuer les pertes de résine engendrées par une
propagation non uniforme de cette derniere lors de I’infusion. La résine peut atteindre une
zone de succion avant I’imprégnation compléte du stratifié. Sans une restriction en aval des
spirales de succion, I’écoulement dans ces zones s’effectue a trop grand débit pouvant ainsi

remplir le réservoir de surplus de résine avant la fin de I’infusion. Ce phénomeéne peut
conclure en un stratifié¢ partiellement mouillé. La
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Figure 1.3 présente plus clairement les zones de restrictions progressives et les éléments qui
les composent. Il est a noter que 1’écoulement de la résine s’effectue de la droite vers la

gauche.

25-30 mm —f= ‘ 50-55 mm
Zone de rectriction 2 Zone de restriction 1
rrachage Laminé

Tissus d'arrachage (2x)

~—Zone d'infusion—
Laminé
Tissus d'arrachage (2x)
Média d'infusion

e 8

Wastique d'étanchéité
SSS NS SN

: GG
Tissu d':::f:;age 1 ~//:////
Tissu d'arrachage 2

g//// Tube spirale : Entrée résine
Média d'infusion
Laminé Sac de mise sous vide

Tube spirale : Sortie résine

Figure 1.3 Vue de coupe du montage pour I’infusion d’une plaque.

1.5 Analyse du procédé de fabrication

La qualité¢ du procédé de fabrication est évaluée en fonction des valeurs des pourcentages
volumiques de fibre (%vy) et de vides (%vy) du composite mis en forme. Ces deux taux sont
obtenus en suivant les démarches proposées par les normes ASTM D792 [6] (Densité),

D2734 [7] (%vy), et ASTM D3171 [8] (%vs). Le pourcentage volumique de fibre présente un
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impact direct sur les propriétés mécaniques. Ces propriétés sont ensuite utilisées pour
différents calculs analytiques ou numériques, il est donc nécessaire de contrdler ou du moins
de stabiliser le taux de fibre a une valeur connue. Pour une utilisation structurelle, 1’objectif
est d’obtenir le taux de fibre le plus élevé possible tout en évitant la formation de vide
engendrée par la vaporisation de la résine sous trop basse pression. Un pourcentage de vide
inférieur a 2 % indique un procédé de qualité et un taux supérieur a 5 % est signe de

problématique lors de la mise en forme [3].

Le calcul des moyennes et des écarts-types pour plusieurs échantillons provenant de plusieurs
plaques permet de conclure si le procédé permet la production de piéces aux caractéristiques

mécaniques similaires.

1.5.1 Description des échantillons

Pour réaliser I’analyse du procédé, 13 plaques ont été fabriquées selon le montage présenté a
la

Figure 1.3. Par la suite, 131 échantillons sont découpés pour réaliser les procédures décrites
par les normes ASTM. Le Tableau 1.1 présente la liste des plaques dédiées aux tests et les

¢chantillons qui en découlent.
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Tableau 1.1 Liste des plaques servant aux calculs des %vr et %vy,

# Plaques Type de Tissu Laminée Nb. d'échantillions

1 Unidirectionel [0]4

2 Unidirectionel [90]o

3 Unidirectionel [15]g 12
4 Unidirectionel [15]g 9
5 Unidirectionel [15,-15]ss 12
6 Unidirectionel [30]g 12
7 Unidirectionel [30]s 12
8 Unidirectionel [30,-30]»s 12
9 Sergé 2x2 [0]s 2
10 Sergé 2x2 [15]g 12
11 Sergé 2x2 [15,-15]zs 12
12 Sergé 2x2 [30]s 12
13 Sergé 2x2 [30,-30]»s 12

1.5.2 Présentation et analyse des résultats

Les résultats calculés selon les normes pour les 131 échantillons sont présentés dans le
Tableau 1.2 et le Tableau 1.3. Les valeurs minimales et maximales ainsi que les moyennes et

les écarts-types y sont présentés.

Tableau 1.2 Résultats des tests ASTM D2584et D2734 pour chacune des plaques

Plaques Pourcentage Volumique de Fibre’ Pourcentage Volumique de Vifle
Minimum | Maximum | Moyenne | Ecart Type| Minimum | Maximum | Moyenne | Ecart Type
1 62,29 64,38 63,35 0,70 -0,953 0,981 -0,222 0,705
2 53,76 54,77 54,41 0,37 -0,298 0,091 -0,164 0,191
3 63,79 66,32 64,70 0,67 0,157 1,909 0,666 0,500
4 60,57 63,22 61,44 0,89 -0,250 0,602 0,170 0,252
5 64,64 66,06 65,16 0,43 -0,163 0,962 0,346 0,392
6 64,34 66,06 65,10 0,52 0,270 0,907 0,534 0,172
7 58,44 60,49 59,32 0,70 -0,195 0,771 0,203 0,294
8 63,85 64,85 64,33 0,27 -1,567 0,949 0,103 0,591
9 57,71 58,28 58,00 0,40 0,054 0,574 0,314 0,368
10 57,67 59,24 58,44 0,57 1,057 1,632 1,456 0,169
11 59,36 60,24 59,70 0,25 1,413 2,384 1,715 0,271
12 59,47 60,79 60,14 0,43 1,131 1,437 1,266 0,085
13 57,66 60,43 58,61 0,86 0,583 2,518 1,356 0,487
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Tableau 1.3 Moyenne des valeurs de %vr et %v, regroupées par types de tissus

Composite carbone T-300 / époxy 8604 infusé sous vide
Type de Tissu Qt. Echantillons Pourcentage volumique d’e fibre Pourcentage volumique ('ie vide
valides Min. | Max. | Moyenne | Ecart Type| Min. | Max.| Moyenne | Ecart Type
Unidirectionel 54 62,289 | 66,322 | 64,659 0,755 -1,567 (1,909 0,342 0,539
Sergé 2x2 50 57,660 | 60,789 | 59,172 0,927 0,054 2,518 1,403 0,398

Les résultats affichent une moyenne des %vr pour les tissus unidirectionnels et sergés de
65 % et 59 % respectivement. L’écart-type de moins de 1 % pour les deux types de tissus
permet d’affirmer que le procédé est relativement stable et que les propriétés mécaniques
devraient étre similaires d’un stratifi¢ a 1’autre. Les faibles taux de porosité, tous deux

inférieurs a 2 %, viennent aussi confirmer que le procédé est de qualité respectable.

Le dernier point d’analyse du procédé de fabrication est I’'uniformité des piéces produites.
L’objectif est de déterminer s’il y a présence de gradient chez le %vr et le %v, selon la
direction d’infusion et pour une distance définie. La longueur de 350 mm choisi pour les
plaques correspond a la longueur maximale selon la corde de la section de la structure. Les
infusions pour I’extrados et I’intrados seront effectuées du bord d’attaque au bord de fuite ou
selon la direction de la corde, assurant ainsi la similitude des conditions d’infusion entre les
plaques tests et les pieces réelles (Voir la Figure 0.1 pour plus d’information sur la
terminologie d’une aile) Pour y arriver, huit plaques infusées sont découpées en damier. La
position dans la plaque de chacun des échantillons est prise en note. Il est ainsi possible de
schématiser la valeur des %vy et des %v, par une teinte de gris permettant ainsi de déterminer
visuellement la présence de gradient a I’intérieur d’'une méme plaque. Les valeurs des écarts-
types pour ces plaques donnent aussi un indice de ’amplitude de variation des propriétés
mécaniques. Les dimensions des plaques découpées en damier servant a cette analyse sont

présentées a la Figure 1.4.



16

Corde de la structure de l'aile
350 mm

87.5 mm

50 mm

150 mm

Figure 1.4 Schéma des plaques servant a 1’analyse de la répartition des %vf et %vv
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Le Tableau 1.4 présente les valeurs des moyennes et des écarts-types pour les huit plaques

dédiées a I’analyse de I’'uniformité.

Tableau 1.4 Résultats des normes ASTM pour les plaques utiles a 1’analyse de I’'uniformité

des %vr et %ovy

) Pourcentage Volumique de Fibre Pourcentage Volumique de Vide
Plaques | Type de tissu : z
Moyenne Ecart Type Moyenne Ecart Type
3 64,70 0,67 0,666 0,500
5 Unidirectionel 65,16 0,43 0,346 0,392
6 65,10 0,52 0,534 0,172
8 64,33 0,27 0,103 0,591
10 58,44 0,57 1,456 0,169
11 , 59,70 0,25 1,715 0,271
12 Serge 2x2 60,14 0,43 1,266 0,085
13 58,61 0,86 1,356 0,487

Les valeurs des écarts types inférieures a 1 % pour toutes les plaques démontrent que s’il y a

présence de gradient selon la direction d’infusion, ce dernier reste treés faible. Le second

moyen employé pour étudier 1’'uniformité des plaques produites permet de visualiser

clairement s’il y a présence ou non de gradients. Une représentation de I’intensité en teinte de

gris est tracée selon la position des échantillons a 1’aide du logiciel de programmation

MatLab. La Figure 1.5 présente la répartition des %vr et %v, pour la plaque numéro 1.

L’infusion pour toutes les distributions d’intensité est effectuée de la droite vers la gauche.

L’ANNEXE II présente les résultats pour les sept (7) autres plaques.




18

A Plaque 1

1680 .

E 100 .
=
=
Lk

2 5ot -
=

0t _

0 75 160 226 300
Longueur {mm)
B o/on

180 .

E 100 .
=
=
P

S 50 -
|

Ot _

0 75 160 228 300
Longueur {mm)

Figure 1.5 A) Répartition des %vr dans la plaque 1 B) Répartition des %vy dans la plaque 1

L’inspection visuelle des huit (8) plaques n’a pas permis de détecter aucun gradient. Les
valeurs semblent toutes étre distribuées aléatoirement. Ce qui permet de conclure que la
majorité des écarts-types sont causés par des erreurs de manipulation lors des tests

expérimentaux.
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1.6 Caractérisation mécanique

La caractérisation mécanique permet de déterminer les propriétés des matériaux composites
fabriqués selon la méthode décrite dans la section 1.4. Cette étape est inévitable étant donné
I’infinit¢ de combinaisons rendues possibles par 1’agencement de différents renforts et de
différentes matrices. Ceci est aussi ajouté aux multiples variations de la méthodologie
d’infusion pouvant exister et produisant des composites aux taux de fibre et de vide
différents. Donc, contrairement aux alliages métalliques et aux plastiques, les propriétés du

composite mis en forme sont rarement disponibles dans la littérature.

Contrairement aux matériaux isotropes définis par le module de rigidité (E) et le coefficient
de Poisson (v), les matériaux orthotropes comme les composites a fibres longues requiérent
neuf (9) propriétés pour étre modélisés adéquatement. Ces derni¢res sont énumérées ci-bas.
A titre de référence, la direction 1 est selon I’axe des fibres, la direction 2 est normale aux
fibres et dans le plan du stratifi¢ et finalement, la direction 3 est normale au stratifié. La
Tableau 1.5 liste des propriétés mécaniques nécessaires au développement de la structure de

I’aile en composite et les sources correspondantes a leur obtention dans le cadre de ce travail.

Tableau 1.5 Liste des propriétés mécaniques définissant un matériau composite

Propriétées mécaniques Directions | Abré viations Sources
Axial E; Normes ASTM 3039
Tension et compression | Transversal E, Normes ASTM 3039
Modules de Normal E; Littérature
rigidité | Axial Gia Normes ASTM 3515
Cisaillement Transversal Gi3 Littérature
Normal Gy3 Littérature
Axial Via Normes ASTM 3039
Coefficients de Poisson Transversal Vi3 Littérature
Normal V23 Littérature
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En plus des propriétés mécaniques, les valeurs de résistances sont aussi nécessaires afin
d’évaluer les stratifiés selon différents critéres de rupture. Comme mentionné précédemment,
I’objectif de cette étude est ’analyse des déplacements et non de la rupture. Cependant, il
reste primordial d’assurer la résistance aux chargements avec un certain facteur de sécurité
pour éviter toute rupture lors de la validation expérimentale. Le Tableau 1.6 présente les

valeurs de résistance utiles a 1’analyse des stratifiés et la source de leur obtention.

Tableau 1.6 Liste des résistances mécaniques utiles a I'analyse des stratifiés

Résistances [ Directions | Abréviations Sources
Axial S," Normes ASTM 3039
Tension |Transversal s; Normes ASTM 3039
Normal S;" Littérature
Axial S, Littérature
Compression| Transversal S, Littérature
Normal Sy Littérature
Axial Sio Norme ASTM 3518
Cisaillement | Transversal Si3 Littérature
Normal Ss3 Littérature

La caractérisation de toutes ces valeurs nécessite un grand investissement en temps et
matériaux pour la fabrication d’éprouvettes et de gabarit de tests. Afin de minimiser le temps
de fabrication et les dépenses reliées a cette étape, seules les caractéristiques mécaniques
pouvant étre obtenues par tests de traction simple sont expérimentalement déterminées. Les
rigidités et résistances axiales et transversales ainsi que les coefficients de Poisson sont
déterminés selon la norme ASTM D 3039. La norme ASTM D 3518 est employée pour la
caractérisation des propriétés relatives au cisaillement. Les autres propriétés mécaniques

seront tirées de la littérature.
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Les stratifiés pour la caractérisation mécanique sont tous mis en forme selon la méthode

d’infusion sous vide. Des éprouvettes sont ensuite fabriquées selon les normes ASTM. Les

plaques en fibre de verre nécessaire pour le serrage des éprouvettes a 0° et 90° en tissu

unidirectionnel sont collées sous vide avec un adhésif a base d’époxy (Araldite 2015) avant

la découpe des éprouvettes individuelles. Le Tableau 1.7 présente la liste des éprouvettes

fabriquées. Il est a noter que contrairement au composite a tissu unidirectionnel, les

éprouvettes a tissu sergé présentent des propriétés identiques selon les directions axiales et

transversales.

Tableau 1.7 Liste des éprouvettes destinées aux tests de caractérisation mécaniques

Résumé des tests de caractérisation mécanique

Type de Type de Laminés Epaisseur Qt. Propriétées | Normes
tests composites (mm) [d'éprouvettes| mécaniques| ASTM
E,
[0]4 1,26 15 S,
Vi2 D 3039
Carbone T-300
Unidirectionel / Ep
8604 [90]y 2,83 20 -
S,
. G2
Traction | [=45]x 2,53 10 D 3518
Si2
E] = E2
[0]6 1,318 10 S, =S," | D3039
Carbone T-300
sergé 2x2 / 8604 ME
G
[+45]: 2,113 10 D 3518
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1.6.2 Description et analyse des tests

Les tests ont été effectués selon les normes ASTM D3039 [9] et D3518 [10]. Une cellule de
charge de 100 kN est une machine de traction MTS-810 est employée pour les éprouvettes a
0° et une cellule de 15 kN et une MTS-880 Minibionix pour les éprouvettes a £45° et 90°
¢tant donné leur résistance ultime beaucoup plus faible. La prise de données pour la force est
effectuée par la machine de traction et est directement couplée aux valeurs de déplacement
fournies par un vidéoextensomeétre. Ce dernier permet de capter le déplacement de différents
points sur I’éprouvette et d’épargner le colt et le temps requis pour I’installation des jauges
de déformation généralement utilisées. Un groupe de 9 points disposés selon une matrice 3x3
permet de tracer un total de 27 courbes pour chacun des tests de traction. La moyenne de ces
courbes est tracée pour ensuite permettre le calcul des pentes et des contraintes ultimes. La
Figure 1.6 présente une éprouvette et les points qui y sont collés pour la capture des

déplacements.

Vidéoextensomeétre

Groupe de 9 points

4 )

—-— 5%
QOO
HOO
o /

Figure 1.6 Eprouvette de composite hors-axe a tissu sergé 2x2 et les points servants a la
capture des déplacements
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Un exemple des 27 courbes de base obtenues et la moyenne qui en résulte sont présentés a la

Figure 1.7. Les courbes de base sont en traits fins de couleurs et la courbe moyenne en noir

gras.
T300/8604 Unidirectionel - Traction 0 deg
25|:||:| ........... (R T T syt .......... T SR e R ;
2000 - ........... .......... ........ - 3
E 14800
=
= ; w® - ; : 5
E 1000 e .......... oo
2 : , ; .~
Moyenne des courbes
obtenues avec le
200 vidéoextensiometre
0oms 001 -0.005 0 0005 007 oos 002 0025
Defarmation {mmfmm)

Figure 1.7 Courbes expérimentales pour un test de traction sur une éprouvette de composite

unidirectionnel a 0°

La Figure 1.8 présente la totalit¢ des courbes obtenue par les tests de traction axiale des
éprouvettes unidirectionnelles. La valeur finale de rigidité axiale correspond a la moyenne de
la pente de ces courbes. Les droites en pointillés correspondent a la déformation transversale

causée par la contrainte axiale. Ces droites sont utiles a la détermination des coefficients de

Poisson.
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Figure 1.8 Ensembles des droites a partir des tests de traction sur les éprouvettes de
composites unidirectionnels a 0°



1.6.3 Présentations des résultats

Les propriétés mécaniques obtenues expérimentalement des composites

unidirectionnels et sergés 2x2 sont présentées dans le Tableau 1.8.
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T300/8604

Tableau 1.8 Résultats des tests de caractérisation mécaniques selon les normes ASTM D3039

et ASTM D3038
Résultats des tests de caractérisation mé canique
Type de composites Propriétes mécaniques | Minimum | Maximum | Moyenne | Ecart-type
E, GPa| 124,99 130,75 128,30 2,27
E, GPa| 5,40 9,09 6,95 1,22
V12 - 0,265 0,333 0,301 0,025
T300/8604 G GPa| 2,44 3,11 2,88 0,20
Unidirectionel ~
(Vi : 65%) SL, MPa| 1847,17 2255,14 2001,87 129,06
er - 0,0151 0,0210 0,0179 0,0017
St MPa 6,89 17,25 14,05 3,592
er - 0,0010 0,0031 0,0022 0,0007
Sit MPa| 33,00 34,26 33,69 0,496
E,=E, GPa| 56,68 68,75 61,75 3,61
T300/8604 Viz =Vy1 - 0,053 0,098 0,072 0,017
Sergé 2x2 G2 GPa 2,43 2,94 2,74 0,17
(ve: 59%) S = st MPa| 63801 | 719.84 | 680,51 27,57
e = er - 0,0090 0,0129 0,0113 0,0012
St MPa| 35,19 46,04 39,62 4,485
* : Cette propriété mécanique est évalué pour une plaque a %v de fibre de 55%

Il est a noter que le stratifi¢ ayant servi a la fabrication des éprouvettes unidirectionnelles a
90° présentait un %vy de 55% en comparaison a 65 % pour les autres stratifiés
unidirectionnels. La section 1.6.4 porte sur ’ajustement de la rigidité¢ transversale du
composite unidirectionnel. Les valeurs de déformations ultimes sont indiquées a titre
informationnel et ne sont pas utilisées dans les modéles EF. La Figure 1.9 présente les

courbes moyennes obtenues pour les cing (5) types d’éprouvettes. Il est a noter que pour le



26

composite a 45°, seulement la zone élastique est considérée. L’ANNEXE III présente les

résultats de tous les tests de caractérisation mécanique.

Contrainte Axiale vs. Déformation
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Figure 1.9 Courbes moyennes des différents tests de caractérisation mécanique réalisés

La droite représentant le test de traction a 90° pour le tissu uniaxial présente une contrainte a
la rupture tres faible (=14 MPa) et est donc difficilement visible par rapport aux autres
courbes. Elle est donc mise en évidence. Finalement, la Figure 1.10 présente les deux courbes
pour les tests hors axes (+45°). Les deux types de tissu démontrent clairement une zone
¢lastique et une zone plastique. Les zones élastiques sont utilisées pour la définition du

module de cisaillement. Les zones plastiques ne sont pas a 1’étude.
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Figure 1.10 Graphique des courbes de traction sur les composites a + 45°

1.6.4 Ajustement de la valeur de rigidité transversale

Etant donnée la différence entre les %vr des plaques unidirectionnelles a 90° et des plaques a
0° et +45°, un ajustement de la rigidité transversale doit étre effectué. Une équation semi-
empirique est présentée par Halpin-Tsai pour calculer le module d’¢lasticité transversale pour
un %vy donné [16]. Les valeurs de &; et n; sont préalablement déterminées a 1’aide des
valeurs de caractérisation mécanique et du pourcentage de fibre des éprouvettes a 90°. Le
calcul du module Ej.yniaxial €st ensuite réalisé pour une valeur de %vr égale a la moyenne
obtenue pour le composite unidirectionnel. Les équations (1.1) a (1.3) sont utilisées pour

’ajustement du module E,.

_ 1+amVs (1.1
2 m l—f;ﬁVf
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Ef—E (1.2)
;I’ﬁ :—m
E.+ZE,

La valeur de &; doit étre déterminée a I’aide d’une valeur de rigidité transversale obtenue
expérimentalement et du pourcentage de fibre qui y est associé. Le terme &; est isolé pour

obtenir I’équation (1.3) .

_ 2y _ (1.3)
: V.E.E,+V,E.E +EV,—EV.E,+
E (-E,+E-V,E.+EV,)

Le Tableau 1.9 présente les valeurs d’entrée et de sortie pour les étapes du calcul de

I’ajustement de la rigidité transversale.

Tableau 1.9 Résumé des calculs pour ’ajustement de la rigidité transversale (E2)

Ajustement de la rigiditée transversale (E;)

Etape 1 : Calcul de &; et n; en fonction de v et E,

Variable d'entrées Variables de sorties
VE] 54,41 % &l 1,1641 -
Exavt-1 6950 MPa |n1 0,9721 -
Etape 2 : Calcul de E; en fonctionde £1, n1 et ve
Variable d'entrées Variable de sortie
Vo 64,66 %
€l 1,1641 - Er@vi2 8947 MPa
nl 0,9721 -

La valeur de 8.947 GPa est utilisée comme nouvelle rigidité transversale du composite

unidirectionnel.
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1.6.5 Définition des propriétés mécaniques manquantes

Certaines propriétés mécaniques restent a étre fixées pour les analyses par EF et les calculs
de résistances de bases. Le caractére orthotrope des composites permet quelques

simplifications :

e Pour le composite unidirectionnel, les propriétés selon les directions normales a 1’axe

des fibres sont considérées équivalentes :

E2-uni = E3-uni G12-uni = G13-uni V12-uni = V13-uni

+ + - -
SZ uni = S3 uni SZ uni = S3 uni Sl2-uni = Sl3-uni

e Pour le composite sergé, les équivalences se situent au niveau des modules de rigidité E,

et E; ainsi que pour les modules de cisaillement Gy3 et Go3 [3], [11] :

+ +
El—sergé = E2—sergé S sergé — N serge

Gl3-sergé = G23-sergé NIES sergé — Sos. serge

e La rigidité et la résistance en traction selon la direction 3 du tissu sergé sont considérées
équivalentes aux propriétés en traction transversale du composite unidirectionnel. Cette
hypothése semble étre un point de départ logique. Etant donné que les fibres et la résine
sont couplées en série dans les deux cas. Les propriétés seront par la suite toutes ajustées

a I’aide de I’¢tude des modeles simples. Donc :

_ + _ +
E3-sergé - E2-uni S3 sergé — S2 uni
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Suite aux simplifications, les propriétés suivantes restent a étre déterminées a partir des

valeurs disponibles dans la littérature (Voir le Tableau 1.10) :

hd G23—uni et G23—sergé

®  U23-uni, V13-sergé et V23-sergé
o Sl-uni et Sl-sergé

hd S2-uni et S2-sergé

®  Sy3uni €t S23gergs

Afin de déterminer les propriétés manquantes, les propriétés mécaniques de plusieurs
composites carbone/époxy similaires au composite du présent projet ont été répertoriées. Les
valeurs moyennes de la littérature sont ainsi calculées. La section suivante présente les
résultats finaux pour les composites du projet ainsi que les propriétés obtenues dans la
littérature. Les coefficients de Poisson pour le composite sergé n’ont pu étre trouvés dans la
littérature. Les propriétés mécaniques du composite unidirectionnel y sont donc affectées.
L’analyse des mode¢les simples va ensuite permettre 1’ajustement de ces valeurs si le besoin

se présente.

1.6.6 Présentation de ’ensemble des propriétés mécaniques

Le Tableau 1.10 présente les données obtenues dans la littérature ainsi que les propriétés du
composite T300/8604 unidirectionnel et sergé 2x2 utilisé pour le projet. Les colonnes en
surligné contiennent les valeurs de la littérature servant a faire les moyennes des propriétés
manquantes, ces moyennes sont soulignées. Il est a noter que la moyenne des valeurs de
résistances en cisaillement obtenu dans la littérature s’est avérée étre plus du double de celles
obtenues expérimentalement. Les valeurs de Sys.uni, S13- serge €t S23- serge SONt donc affectés par

le facteur suivant :

512 — Résultat expérimentaux (1 -4)

F_

512 — Valeur moyenne de la littérature
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(1.5)

S23-modele EF = F " S23_iittérature

Tableau 1.10 Liste des propriétés mécaniques provenant de la littérature et de celles obtenues
par caractérisation mécanique et ajustement

Propriétées mécaniques
Composites | Tissu | vi | By | Ey | By |G [Gis | Gy [ vio [ vis | vaa | & | S | S | Sy | Siz | Sis | Sas [RéR
GPa | GPa | GPa | GPa|GPa | GPa | - - - | MPa | MPa | MPa | MPa | MPa | MPa | MPa
AS4/3501-6 | Uniaxial |63%]142,00{1030| - |[7.60] - - 102701 - | - [ 2280 | 1440 | 57 | 228 | 71 | - - |1
IM6/SC1081 | Uniaxial |65%(177,00{10,80| - |7,60| - - (02700 - | - [ 2860 [ 1875 49 | 249 83 | - - |1
AS4/3601-6 | Uniaxial |62%]148,00{10,50| - |[561] - | 32 |0,300{ - ]0,590| 2137 | - |[534] - - - - |2
T300/5208 | Uniaxial |62%(132,00{10,80( - |[565| - | 3.4 [0,240{ - [0,590( 1513 | - [434| - - - - |2
AS4D/9310 | Uniaxial | - [133,86 7,71 | 7,7 [431] 43 | 2,8 10,301]0,301|0,396| 1830 | 1096 | 57 | 228 | 71 | 71 3
T300/5208 | Uniaxial | - |136,00{ 9,80 | 9,8 [4,70| 4,7 | 52 ]0,280{0,280)0,150{ 1550 | 1090 | 29 | 59 | 75 | 75 | - | 3
MRS50/LTM25| Uniaxial |63%]|156,401 7,79 | - |[3,76] - - 10352 - | - | 1826 | 1134 19 | 131 | 75 | - - |3
T300/914 Uniaxial | - [142,00{10,30| 103 | 6,42 | 64 | 3,7 [0210] - | - | 1830 [ 1096 | 57 | 57 | 89,1 |89,1| 78 | 3
T300/5208 | Uniaxial |70%|181,00{10,30| - |7,17| - - (0280 - [ - | 1500 [ 1500 [ 40 | 246 68 | - - |4
AS/3501 Uniaxial |66% (138,00 896 | - |7,10| - - (03000 - | - |1447 (1447 40 | 246 93 | - - | 4
T300/934 Uniaxial |60%(148,00] 9,65 [ - 4,55 - - 10,300( - | - | 1314|1220 | 43 | 138 | 48 | - - |5
MRS0/LTM25| Uniaxial |61%]144,00{ 9,17 | - |[551] - - 10374 - | - | 1951 | 1420 | 30,1 | 239 | 111 5
T300/LTM25 | Sergé 2x2 |47%| 53,60 | 53,60 - |285| - - 10,042 - | - | 618 | 642 | 652 | 556 | 84,1 5
T300/8604 | Uniaxial {65%]128,30(8,947|8,947| 2,88 | 2,88 | 3,644 (0,301|0,301|0,432|2001,9|11331,8| 14,1 |182,1( 33,7 | 33,7| 33,3 | *
T300/8604 | Sergé 2x2 (59%| 61,75 | 61,75|8,947| 2,74 | 2,88 | 2,88 (0,072|0,072]0.432| 680,5 | 556,0 | 680,5|556,0( 39,6 | 33,3 | 33.3 | *

Références
1 Engineering Mechanics of Composites Material par Isaac M.Daniel and Ori Ishai
2 Mechanics of Fibrous Composites par Carl T. Herakovich
3 Finite Elemet Analysis of composite materials par Ever J. Berbero
4 Introduction to composite materials par Stephen W.Tsai H.Thomas Hahn
5 Site internet - http/composite.about.com/library/data/ble-t300-934-1.htm
* Composite du présent projet

Les valeurs des composites T300/8604 sont utilisées comme point de départ pour les

analyses par EF des mod¢les simples.
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1.7 Conclusion

Le calcul des %vr et des %v, a permis de conclure que le composite fabriqué est tres
similaire d’une infusion a 1’autre. Il est donc pris pour considération que les piéces mises en
forme pour la structure de ’aile présenteront des propriétés mécaniques aussi trés similaires
entre elles. De plus, les faibles valeurs de %vy et les forts %vr indiquent que le procédé et les

pieces sont de bonne qualité.

Les caractéristiques mécaniques obtenues a 1’aide des tests de traction sont relativement
similaires a celles disponibles dans la littérature. Plusieurs autres tests sont développés pour
déterminer ces valeurs. Par contre, la réalisation des gabarits et des éprouvettes nécessaires
est habituellement trés exigeante en temps et colt de fabrication. Ceci explique ’utilisation
des propriétés provenant de la littérature pour les valeurs n’ayant pu étre fixées par les tests

ASTM D 3039 et D 3518.

Cette incertitude par rapport aux propriétés mécaniques ne doit par contre pas étre présente
lors de la réalisation du mod¢le EF final de la structure. Dans une situation ou les résultats
numériques et expérimentaux différent, beaucoup trop de paramétres doivent étre étudiés
pour la calibration, et ce a I’aide d’un mod¢le beaucoup trop volumineux et demandant en

temps de calcul. Ceci est contré par 1’é¢tude de modeles simples réalisée a la section 0.



CHAPITRE 2

CONCEPTION DES STRATIFIES ET DE LA STRUCTURE

2.1 Modifications apportées au concept de I’extrados adaptatif

Le prototype du projet CRIAQ 7.1 est constitué de deux sections principales, la base rigide
en aluminium servant de support au systetme adaptatif et le systeme adaptatif lui-méme,
composé¢ d’une plaque de support, d’un systéme d’actionnement et de 1’extrados adaptatif.
L’extrados est fix¢é a la plaque de support par un encastrement au bord d’attaque et un ressort

de compensation au bord de fuite. La Figure 2.1 présente le prototype développé.

) - 7 7L SV
z .
:’é AGIDE |
CZ) <« 3%cC l
M| e—25.3%c -
74% '

)
(e}
A

Figure 2.1 Vue de section du prototype de structure adaptative [1]

Ce systeme d’une envergure d’un métre avait comme objectif la validation en soufflerie du
concept d’aéroélasticité et du systeme de controle. Les analyses ont été faites en deux
dimensions et en négligeant les déformations de la structure rigide de 1’intrados en

aluminium.

L’objectif du présent projet est d’obtenir un modele numérique permettant de prédire les
déplacements de la structure réelle. Ces déplacements sont principalement engendrés par la
force de portance et sont sujets a discussion dans la section 2.5. Ces chargements

aérodynamiques entrainent une fleche (y) et une torsion aux extrémités libres de ’aile (@)
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[2]. Afin de reproduire ces phénomenes, le prototype représente une demi-aile encastrée a
une extrémité et libre a 1’autre. De plus, afin de diminuer les erreurs de prise de mesure,
I’envergure de la demi-aile est fixée a deux meétres. Ceci permet d’augmenter les
déplacements et d’ainsi faciliter la prise de mesure. La Figure 2.2 présente la demi-aile

encastrée et les déplacements engendrés par la force de portance.

Wrridd Flexion et torsion

Figure 2.2 Déplacements engendrés par les forces de portances sur une aile

Afin de déformer expérimentalement la structure, quatre lignes d’application des
chargements seront fixées a I’extrados afin d’y accrocher des masses selon différentes
configurations avec la structure installée a I’envers et en porte a faux. Les positions de ces
lignes sont celles présentées a la Figure 2.1. Elles consistent en la position de I’encastrement,
du ressort de compensation et des deux lignes d’actionnement de la structure active. En
second lieu, comme il a été mentionné en introduction, le systéme adaptatif et les actionneurs
sont retirés afin de concentrer 1’étude sur la structure rigide. Par contre, les positions de
fixation et d’actionnement sont prises en compte afin de permettre dans le futur, ’assemblage
d’un extrados adaptatif et d’un systéme d’actionnement a la structure. Ainsi, une zone libre
est réservée sous chacune des lignes d’actionnements et les découpes pour les bords
d’attaque et de fuite sont effectuées avant et aprés [’encastrement et le ressort de

compensation. Les modifications apportées sont listées ci-dessous :
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e demi-aile ;

e envergure:2m;

e retrait de I’extrados adaptatif et des actionneurs ;

e zones libres sous les lignes d’actionnement ;

e découpe des bords d’attaque (BA) et de fuite (BF) avant et apres la structure adaptative ;

e introductions de quatre lignes d’application des chargements.

2.2 Conception primaire de la structure interne de I’aile

La conception primaire permet de définir un point de départ au développement de la
structure. Un des objectifs principaux est de fixer la position du centre de gravité. Ceci est
nécessaire au calcul du couple de torsion engendré par la force de portance et le bras de
levier qui est créé par la distance entre le centre de portance et le centre de gravité. Ainsi, les
chargements utiles aux calculs de dimensionnement de la structure seront obtenus. Une
conception plus avancée menant au dimensionnement final des parois pourra alors étre
effectuée. La définition de la géométrie de la structure de 1’aile est principalement effectuée
en fonction de la fabrication et de 1’assemblage par collage. L’objectif est de concevoir une
structure divisée en picces qui se fabriquent relativement facilement par VARTM. Pour y

arriver, les surfaces planes sont favorisées par rapport aux géométries a courbures agressives.

Une attention doit aussi étre portée a I’installation future de 1’extrados adaptatif sur la
structure actuellement en conception. Cette section adaptative couvre une zone de I’extrados
sur une distance allant de 3 % a 70 % de la corde. Pour compléter la zone réservée au
déplacement de I’extrados, la zone supérieure est délimitée par le déplacement vertical
maximal de I’extrados, qui est de 8 mm [1]. Finalement, la zone inférieure est déterminée de
facon a permettre I’installation des bielles reliant la peau aux actionneurs. La Figure 2.3

présente le profil de section de base et la zone réservée a 1’extrados adaptatif.
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350 mn ., Zone réservée au déplacement de
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Figure 2.3 Profil de section de base et la zone réservée a I’extrados adaptatif

Pour laisser place a I’extrados, le profil de section de la structure est modifié. Un plan
horizontal est tracé a partir du point ou la peau devient flexible (Figure 2.4 point A), et ce,
jusqu’a l’intersection d’un second plan a 45 degrés coincidant au point ou la peau redevient
rigide (Figure 2.4 point B). De plus, étant donné la présence en temps réel de volets,
d’ailerons et de bords d’attaque mobiles, le bord d’attaque et le bord de fuite sont retranchés
de la section structurelle de I’aile. La position de la coupe du bord d’attaque se situe a 1.3 %
de la corde. Cette distance est fonction des joints de collage et sera expliquée dans les
paragraphes suivants. La découpe du bord de fuite a 77 % de la corde est déterminée a partir
des suggestions obtenues dans la littérature [13] et de I’encombrement nécessaire a la
fixation de I’extrados adaptatif. La Figure 2.4 présente la section de I’aile disponible pour la

conception de la structure.
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I 385 mm -
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[~ 350 am o
(70%c)
Extrados adaptatif

- =20 mm Zone réservé au déplacement de l'extrados adaptatif

(3%c) et
au systéme de fixation aux actuateurs
- = 6.38 mm

(1.28%c)

s — ——
— —_—

Zone disponble pour la conception de la structure

Retrait des Bords de fuite et d'attaque

Figure 2.4 Section de I’aile réservée a la conception de la structure

Afin de maximiser 1’inertie de la section structurelle, le périmétre de la zone disponible est
sélectionné comme surface externe de la structure rigide. Pour simplifier la fabrication de
cette section fermée, la surface extrados et la surface intrados seront misent en forme
séparément et assemblées par collage au niveau des surfaces verticales créées par les
découpes du BA et du BF. La position de la découpe du BA permet d’obtenir une longueur

de collage sur les surfaces verticales de 15 mm.

Finalement, comme dans la majorité des conceptions aéronautiques, deux longerons sont
ajoutés [12]. Ceux-ci améliorent la répartition du chargement aérodynamique entre I’intrados
et I’extrados, rigidifient la section et contribuent grandement a la redondance structurale de
I’aile. La position de ces derniers est déterminée a 1’aide d’une analyse numérique de
I’impact de leur position sur la réponse en flexion et en torsion de la structure (Section 2.4).
Finalement, des nervures sont ajoutées pour prévenir le flambage de I’extrados et contribuer
a la redondance [13]. Le nombre de nervures sera déterminé en fonction des analyses de
flambage par E.F. des zones en compression a risque (Section 2.7). En résumé, une structure

interne typique composée de longerons et de nervures englobée par un intrados et un extrados
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constitue le point de départ de la conception de la structure. Une représentation schématique

du point de départ pour la conception de la structure est présentée a la Figure 2.5.

ey _~Surface Extrados

I s Surfaces verticales
/ / pour le collage
/ .’“‘

Surface Intrados VT / e

=

\ /
~Longerons -

Figure 2.5 Vue explosée de la structure selon la conception primaire

Pour fixer le centre de gravité de la section structurelle, une épaisseur doit étre attribuée aux
surfaces et la position des longerons doit étre fixée. Cependant, les stratifiés ne sont pas
encore définis. Il est donc nécessaire de fixer provisoirement une épaisseur réaliste aux
différentes surfaces composant la structure. Une valeur de deux (2) millimétres est
s¢lectionnée. Cette dimension correspond a I’épaisseur d’un stratifi¢ constitu¢ d’environ 8

plis de tissu unidirectionnel. Les positions des longerons sont le sujet de la section 2.4.
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23 Analyse des modeles simples

L’objectif de I’analyse des modeles simples est de valider les propriétés mécaniques obtenues
par la caractérisation mécanique et la littérature. La reproduction a 1’aide de modeles EF du
comportement en flexion et en tension de plaques testées expérimentalement constitue le
point de départ des analyses numériques. Ainsi, les propriétés pourront &tre ajustées au
besoin et certains problémes au niveau du modele E.F. pourront étre résolus avant la

modélisation de la structure compléte, qui est beaucoup plus complexe.

2.3.1 Descriptions des modéles simples

Les modeles simples sont fabriqués a partir de plaques infusées selon la méthodologie décrite
a la section 1.4. Les stratifiés sont tous composés de huit (8) plis d’un méme tissu. Les
stratifiés sont soit symétriques balancés ou symétriques non balancés' et contiennent des plis
a angles allant de 0° a 90° et ce, par bonds de 15°. Le Tableau 2.1 liste les échantillons des
modeles simples fabriqués pour les tests de tensions et de flexions. Les quatre types de

stratifiés étudiés sont listés ici-bas :

unidirectionnel et non balancé ;

unidirectionnel et balancé ;

sergé 2x2 et non balancé ;

sergé 2x2 et balancé.

1 7 N PR P . y, .
Un laminé balancé a pour chacun de ces plis a +n° un pli a -n°. Un laminé symétrique est

obtenue par un empilement symétrique des plis par rapport au plan mitoyen du stratifié.
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Tableau 2.1 Liste des modeles simples

Description des modéles simples Qt. éprouvettes

Type de tissu Laminé Epaisseur (mm) | Tensions | Flexions

[15]s 2,48 9 3

[30]s 2,45 10 3

[45]s 2,46 5 -

[60]s 2,46 11 3

[75]s 2,47 10 3

[0]4 1,26 15 ,

[0]g 2,43 - 2

Unidirectionel [t15,-15]55 2,48 3

[+30,-30]2s 2,53 5 3

[+45,-45]5s 2,51 10 -

Carbone T300 / [+60,-60]s 2,52 3

Epoxy 8604 [+75,-75]2s 2,49 5 3

[90]4 1,34 - 1

[90]s 2,42 - 2

[90]9 2,83 20 -

[15]s 1,77 3

[30]s 1,72 3

[0]e 1,32 10 4

Sergé 2x2 [+15,-15]ps 1,74 8 6

[+30,-30]s 1,73 6

[45]s 1,71 3

[45]10 2,11 10 -

2.3.2 Description des tests expérimentaux effectués sur les modéles simples

Les modeles simples sont sujets a deux types de chargement : la tension et la flexion 3 points.
Le chargement en tension est effectu¢ selon la norme ASTM D 3039 [9] servant a la
caractérisation mécanique des composites. Les tests sont effectués a I’aide d’une machine de
traction de marque MTS Mini-Bionix, muni d’une cellule de charge de 15 kN. La distance
entre les mords pour tous les échantillons de traction est de 200 mm. Le contréle en

déplacement jusqu’a la rupture permet d’obtenir une valeur de rigidité en tension pour les
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différents stratifiés. Les valeurs de déplacement sont obtenues par un vidéoextensomeétre et

validées par celles de la machine de traction. Par la suite, le chargement en flexion est
effectué avec la méme machine et un gabarit de flexion trois-points. La distance entre les
points d’appui est de 210 mm. La Figure 2.6 présente le gabarit de flexion, une éprouvette
unidirectionnelle a 75° et le systéme de coordonnées employé. L’objectif est de calculer la
rigidité selon la direction X (Ex) en fonction de 1’orientation des fibres et des 4 types de

stratifiés.

Figure 2.6 Gabarit de flexion trois-points

L’¢équation suivante est utilisée pour le calcul de la rigidité en tension.

Fx  _ Fxlo 2.1)

Aeyideoext. Al

Ey_Tension =

° Ex-Tension : Rigidité selon la direction de sollicitation obtenue par test de traction [GPa]
. Fx : Force de tension [kN]

. A : Aire de section de I’éprouvette [mm®]

° Evideoext. . Déformation fournie par le vidéoextensometre

. lp : Distance initiale entre les morts [mm]
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. Al : Déplacement imposé [mm]
L’équation suivante est utilisée pour le calcul de la rigidité en flexion [17].
E,L3 (2.2)
Ex—riexion = 7577
yy

e E, riexion : Rigidité selon la direction de sollicitation obtenue par test de traction [GPa]
e F,:force (kN)
e L : distance entre les points d’appui (mm)
e 7 : fleche au point d’application de la force (mm)

e [, : Inertie de section de la plaque (mm®)

Les rigidités en tension et en flexion obtenues expérimentalement sont ensuite comparées aux

valeurs calculées par E.F.

2.3.3 Analyse des modé¢les simples par E.F.

Les analyses par ¢léments finis sont effectuées a I’aide du logiciel Ansys Classic. Un code
APDL est utilisé pour toutes les étapes des analyses. Les propriétés obtenues dans la section
sur la caractérisation sont premierement imposées aux deux types de matériaux créés afin de
comparer les rigidités selon la direction de chargement (Ey) obtenue expérimentalement et
par EF pour les différentes orientations de fibres et les différents stratifiés. En second lieu, les
profils de rigidit¢é E; en fonction de I’orientation des fibres sont obtenus par EF pour
différentes valeurs de propriétés mécaniques. Il est ainsi possible d’ajuster les propriétés pour
reproduire les résultats expérimentaux. Les Tableau 2.2 et Tableau 2.3 résument les tests

effectués a I’aide du logiciel d’analyse par ¢léments finis Ansys.
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Tableau 2.2 Description des modeles EF simples

Modéles EF simples

Type d'analyse Linéaire
Type d'éléments Shell 99
Position des noeuds selon I'épaisseur Centre
Type de chargements Déplacements imposés
Type de géométrie Plaque
Dimensions de la plaque : Tension Largeur 25 el
Longueur 150 mm
. . . Largeur 40 mm
Dimensions de la plaque : Flexion
Longueur 210 mm
Dimensions des éléments Largeur > el
Longueur 5 mm
NP Tension 150
Quantité d'éléments Flexion 336
Orientation du systéme de Xstements Longueur
coordonnée des €léments par rapport Y lements Largeur
aux plaques Zjements Epaisseur
Fipaisseur des plis Composite T300 Unidirectionel / 8604 0,314 mm
Composite T300 Sergé / 8604 0,215 mm
Nombre de plis 8

Tableau 2.3 Description des paramétres variables pour les modeles simples.

Variables
Type de laminé Sy’rn?trlque / balancé :
Symétrique / non-balancé
Type de composites T-300Unidirectionel. / 8604 (%vi=65%)
T-300 Sergé 2x2 / 8604 (%v=60%)
k k
Parametres va .e e Valeur Incréments| Unité
min. max.
0 0 90 5 Degrés
E, 95 140 5 GPa
E, 2 11 1 GPa
Composite Unidirectionel G2 =Gy3 1 10 1 GPa
Gas GPa
Viz 7 Vi3 0.05 0.5 0.05 -
V23
0 0 45 5 Degrés
E, = E, 50 68 2 GPa
Gia GPa
1 10 1
Composite Sergé 2x2 Gi3 = Go3 GPa
Vi2
Vi3 0,05 0,5 0,05 -
V23
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La Figure 2.7 et le Tableau 2.4 présentent les conditions aux frontieres et les déplacements
imposés aux deux types de modeles. Un effort est porté a la reproduction des conditions des

tests expérimentaux.

A

B

Extrémité 1

PLOT

Systéme de coordonnées

Extrémité 2

Ligne centrale

Extrémité 2

Extrémité 1

Noeud central

Systéme de coordonnées

AN
DEC_18 2011
21:27:53
PLOT NO. 1

Figure 2.7 Modele EF simples A) Tension B) Flexion

Tableau 2.4 Description des conditions aux frontiéres des modéeles simples.

Déplacements imposés et conditions aux frontiéres

Extrémité 1

Ux

Uy

Uz

Rotx

Roty

Rotz

degré

Mode¢le EF en tension

Extrémité 2

Ux

Uy

Uz

Rotx

Roty

Rotz

degré

Noeud central

Uy

Uz

Rotx

Roty

Rotz

degré

Modele EF en flexion Ligne centrale

Ux

Uy

Libre

Uz

Rotx

Roty

Rotz

Libre

degré

Extrémité 1 et 2

Ux

Uy

Libre

10

Rotx

Roty

Rotz

Libre

degré
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Un exemple de I’affichage des résultats numériques de déplacements pour les chargements

en tension et en flexion sont présentés a la Figure 2.8

MCODAL, SCLUOTTICN

- :
B ¢ 055556 L111111 . 166667
027778 .083333 .128889 .194444

AN
OEC 18 2011
21:17:09
FLOT MO. 1

2 : S I

A O 2.222 ] 4.444 6.667 8.888
1.111 3.333 5.556 7.778 ;

N o g i "
MCDAL, SOLITICH '1il'1’\|\l§§ﬁfE$
STEp=]
P CEC 17 2011
oy 15:19:49
= PLOT WO. 1
REYS=0
DME
M

W222222
L]

Figure 2.8 Affichage des résultats calculés par EF pour les

modeles simples A) Flexion B) Tension
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2.34 Présentation des résultats

Le Tableau 2.5 et la Figure 2.9 présentent les résultats de rigidité obtenus expérimentalement
et la comparaison des résultats expérimentaux a ceux par EF pour les tests de tensions et de
flexions. La Figure 2.10 permet de visualiser ’impact des propriétés mécaniques sur la

rigidité en tension des 4 différents stratifiés en fonction de 1’orientation des fibres.

Tableau 2.5 Résultats expérimentaux des tests de tractions et de flexions sur les
modeles simples

Module de rigidité - Ex : Test de traction
Orientation des Type de laminé
Type de fibres Non-Balancé Balancé
conmposites 0 Moyenne | Ecart-type Moyenne Ecart-type
Degré GPa
0 128,30 2,27 128,30 2,27
S % 15 35,19 1,59 95,07 1,01
ﬁ & 30 16,91 0,50 34,96 0,53
§ = 45 13,36 0,22 10,96 0,83
= g 60 8,68 2,04 6,77 0,35
o =) 75 8,18 0,40 6,56 0,13
90 6,49 1,52 7,37 1,52
= "gn % 0 61,75 3,61 61,75 3,61
23R 15 26,07 1,01 62,69 1,30
5 S o 30 11,39 1,62 29,80 1,18
£ & 45 11,72 1,04 11,72 1,04
Module de rigidité - Ex : Tests de flexion
g 0 119,47 0,57 119,47 0,57
:D 15 93,08 6,19 106,75 2,33
2 § 30 34,58 0,19 51,12 2,78
2 45 - - - -
g 60 8,90 0,69 9,44 0,17
T 75 8,90 0,23 8,47 0,12
®) 90 7,48 1,01 7,48 1,01
= @ % 0 57,27 1,94 57,27 1,94
_§ B B 15 51,72 5,07 54,95 1,48
6 = S 30 28,64 2,00 31,19 6,74
g N 45 23,03 9,06 23,03 9,06
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Figure 2.9 Comparaison des résultats expérimentaux et EF des modéles simples.
A) Uni. Non balancé B) Uni. Balancé C) Sergé 2x2 non balancé D) Sergé 2x2
balancé
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Figure 2.10 Rigidité Ex des stratifiés en fonction de 1’orientation des fibres pour différentes
valeurs de rigidité axiale E1 ou de module de cisaillement dans le plan G12 calculée a partir
des tests de tensions. A) Tissu unidirectionnel, stratifié non balancé, variation de E;. B) Tissu
unidirectionnel, stratifi¢é non balancé, variation de Gj,. C) Tissu unidirectionnel, stratifié

G12(GPa)
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balancé, variation de E;. D) Tissu unidirectionnel, stratifi¢ balancé, variation de Gi,. E) Tissu
sergé 2x2, stratifi¢ non balancé¢, variation de E;. F) Tissu sergé 2x2, stratifi¢ non balance,
variation de Gj,. G) Tissu sergé 2x2, stratifié balancé, variation de E;. H) Tissu sergé 2x2,
stratifié balancé, variation de G,

Les résultats calculés par EF sont similaires a ceux obtenus expérimentalement. Par contre,
une déviation est toujours observée pour des orientations de fibre de 15° et 30°. Etant donné
la faible différence entre les résultats, les valeurs des propriétés mécaniques restent
inchangées. Cependant, lors de la calibration du modele EF finale, les propriétés pourront

étre modifiées pour diminuer I’erreur du modéle numérique.

Les graphiques de la Figure 2.10 sont réalisés a partir du modele EF afin de visualiser
I’impact des propriétés E; et Gi, sur la rigidit¢ Ex. Les pourcentages de déviation des
résultats numériques par rapport aux résultats expérimentaux pour les valeurs des graphiques
de la Figure 2.10 sont présentés au Tableau 2.6. Les résultats indiquent que la rigidité axiale
E; devrait étre diminuée a une valeur située entre 90 et 95 GPa pour permettre au modele EF
de reproduire les résultats expérimentaux lorsque I’orientation des fibres est de 15° pour un
stratifié unidirectionnel non balancé. Une diminution du module de cisaillement G, aux

environs de 2 GPa aurait aussi la méme conséquence.
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Tableau 2.6 Pourcentage de déviation de E en fonction de E; et G, pour le composite

unidirectionnel non balancé

Composite Uniaxial Non-Balancé
E1-Prop. Méc. =128 GPa
E, — 90 95 100 105 110 115 120 125 130
0 ]29,8%]|25,9%]| 22,0% | 18,1% | 14,2% | 10,3% 6,4% 2,5% -1,4%
15 | -4.1% | -6,6% | -9,0% |-11,3%|-13,5%| -15,6% | -17,6% | -19,5% | -21,4%
30 | 16,2% | 15,8% | 15,5% | 15,1% | 14,8% [ 14,5% 14,2% 14,0% 13,7%
0 | 45]19,9%]19,8%| 19,7% | 19.7% | 19,6% | 19,6% | 19,5% | 19,5% | 19,4%
60 | 14,9%| 15,0% | 15,0% | 15,0% | 15,0% | 15,0% | 15,0% | 15,0% | 15,0%
75 | -5,1% | -5,1% | -5.1% | -5,1% | -5.,0% | -5.0% -5,0% -5,0% -5,0%
90 | -8,1% | -8,1% | -8,1% | -8,1% | -8,1% | -8,1% -8,1% -8,1% -8,1%
G12-Prop. Méc. = 2,9 GPa
G — 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10
0 | 0,04 | 0,004 | 0,0% [ 0,02 | 0,0% | 0,0% 0,0% 0,0% 0,0% 0,0%
15 | 39,8% | 3,5% | -23,7%]|-45,3%-63,3%| -78,6% | -91,7% |[-103,3%[-113,5% |-122,6%
30 | 65,7% | 36,6% | 10,9% | -12,2%( -33,0%| -52,0% | -69,5% | -85,6% |-100,5%|-114,3%
) 45 1 65,0% | 38,5% | 17,1% | -0,7% | -15,9%| -29,0% | -40,5% | -50,7% | -59,8% | -67,9%
60 | 53,8%29,2% | 13,4% | 2,1% | -6,3% | -12,9% | -18,3% | -22,7% | -26,4% | -29,5%
75 117,6% | 1,7% | -5,7% |-10,0%(-12,8%]| -14,8% | -16,3% | -17,5% | -18,4% | -19,1%
90 | -8,1% | -8,1% | -8,1% | -8,1% | -8,1% [ -8,1% -8,1% -8,1% -8,1% -8,1%

Tableau 2.7 Pourcentage de déviation de Ex en fonction de E;
unidirectionnel balancé

et Gy, pour le composite

Composite Uniaxial Balancé
E1-Prop. Méc. =128 GPa
E — 90 95 100 105 110 115 120 125 130
0 |29,8%]25,9% | 22,0% | 18,1% | 14,2% | 10,3% 6,4% 2.5% -1,4%
15 | 22,4% | 18,4% | 14,4% | 10,4% | 6,4% 2.4% -1,5% -5,5% -9,4%
30| 8,9% | 6,3% | 3,7% 1,2% | -1,1% | -3.,4% -5,6% -7,7% -9,8%
0 451 0,4% | -0,3% | -0,9% | -1,4% | -1,9% | -2,4% -2,9% -3,3% -3,7%
60 | 5,0% | 5,0% | 4,9% 4.9% 4,8% 4.8% 4.7% 4.7% 4.6%
75 | -4,6% | -4,6% | -4,6% | -4.6% | -4,6% -4,6% -4,6% -4,6% -4,6%
90 | -8,1% | -8,1% | -8,1% | -8,19% | -8,1% -8,1% -8,1% -8,1% -8,1%
G12-Prop. Méc. = 2,9 GPa
G, — 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10
0 0,0% | 0,0% 0,0% 0,0% 0,0% 0,0% 0,0% 0,0% 0,0% 0,0%
15 | -5,7% | -7,0% | -8,2% | -9,3% [-10,4%| -11,4% | -12,4% | -13,3% | -14,1% | -14,9%
30 | 20,9% | 4,2% |-10,8%|-24,2%|-36,4%| -47,5% | -57,6% | -67,0% | -75,6% | -83,6%
0 45 1 60,9% | 25,5% | -7,4% | -38,1%|-67,1%| -94,4% [-120,3% | -144,9%|-168,3% | -190,6%
60 | 36,7% | 19,5% | 2,7% |-13,8%(-29,9%| -45,6% | -61,0% | -76,1% | -90,9% [-105,4%
751 3,0% | -1,0% [ 5,0% | -9,0% [-13,0%]| -16,9% | -20,9% | -24,8% | -28,7% | -32,6%
90 | -8,1% | -8,1% | -8,1% | -8,19% | -8,1% -8,1% -8,1% -8,1% -8,1% -8,1%
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Tableau 2.8 Pourcentage de déviation de Ex en fonction de E; et G, pour le composite sergé
2x2 non balancé

Composite Sergé 2x2 Non-Balancé

E1-Prop. Méc. = 61,8 GPa

Eieto —| 45 50 55 60 65

0 127,1%( 19,0% | 10,9% | 2,8% | -5,3%
15 144,3%| 28,0% | 11,7% | -4,6% | -20,9%
30 | 61,1%(43,5%| 26,0% | 8,5% | -9,0%
45 111,6%( 10,3% | 9,3% | 8,3% | 7,5%

G12-Prop. Méc. = 2,7 GPa

G, — 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10
0] 0,0% | 0,0% [ 0,0% | 0,0% | 0,0% 0,0% 0,0% 0,0% 0,0% 0,0%

15 133,3% | 40,3% | -23,0% -39,9% | -53,1%| -63,8% | -72,6% [ -80,1% [ -86,6% [ -92,2%

30 149,7% | 6,9% | -30,9%]-64,8%-95,4%|-123,4% [-149,1% | -172,7% | -194,7% [ -215,1%

45 ] 63,6%30,7% | 0,4% |-28,0%|-54,6%] -79,6% |-103,3%]-125,7%]-147,0% | -167,3%

Tableau 2.9 Pourcentage de déviation de E en fonction de E; et G, pour le composite sergé
2x2 balancé

Composite Sergé 2x2 Balancé

E1-Prop. Méc. = 61,8 GPa

Eiet2 —| 45 50 55 60 65

0 127,1%( 19,0% | 10,9% | 2,8% | -5,3%
15 122,8%| 14,4% | 6,0% | -2,3% |-10,7%
30 | 23,4% | 16,6% | 9,9% | 3,2% | -3,4%
45 1 11,6% ] 10,3% | 9,3% | 83% | 7,5%

G12-Prop. Méc. = 2,7 GPa

G, — 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10
0| 0,0% | 0,0% [ 0,0% | 0,0% | 0,0% 0,0% 0,0% 0,0% 0,0% 0,0%

15 | -4,0% | -4,7% | -54% | -6,1% | -6,8% | -7,5% [ -82% [ -89% [ -9,5% [ -10,2%

30 | 11,8%| 5,5% | -0,7% | -6,6% |-12,2%| -17,7% | -23,1% | -28,2% | -33,2% [ -38,0%

45 1 63,6% | 30,7% | 0,4% |-28,0%]-54,6%]| -79,6% |[-103,3%|-125,7%|-147,0% | -167,3%

Il est ainsi possible de conclure que pour tous les types de stratifié, une diminution du
module de cisaillement G, permettrait aux modeles EF de se rapprocher des résultats
expérimentaux. La modification du module de rigidité E; s’avere étre utile pour le composite
a tissu unidirectionnel seulement. L’ajustement des propriétés mécaniques sera effectué sur le

modele final afin de permettre la reproduction des comportements réels de la structure.
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24 Définition de la position des longerons

La position des longerons impacte directement les propriétés de section de 1’aile, qui a leur
tour affectent la valeur du couple de torsion. Il est donc nécessaire de fixer la position des
longerons avant de poursuivre le développement de la structure. Afin d’y arriver, une étude
de I’'impact de la position des longerons sur la fleche maximale et la torsion en bout d’aile est
réalisée. L’objectif est de minimiser ces valeurs. Deuxieémement, la position des lignes
d’actionnement de ’extrados adaptatif doit étre considérée. Pour ce faire, deux zones de
25 mm centrées par rapport aux deux lignes d’actionnement sont réservées. Les longerons ne
pourront pas é&tre localisés dans ces zones. Par contre, vu la présence de chargements
verticaux lors de 1’actionnement de 1’extrados, les longerons seront positionnés le plus pres
possible de ces zones réservées. Ainsi, les longerons permettront le transfert de la charge
d’actionnement au reste de la structure de facon plus directe. Un mod¢le E.F. simple est créé
dans le logiciel Ansys Classic a I’aide d’'un code APDL. Les surfaces extérieures de la
structure sont modélisées selon le profil présenté la Figure 2.11. Toutes les dimensions ont

comme point de départ I’axe des Y.

Zones du Zone du
|~-—— Jlongeron | ———=—1<a——— longeron2 ——=
40 mm —— 160 mm ——{ 285 mm ——m|
Y
X

Zones réservées aux
120 —>| .
mm Ui systémes d’actionnement

Largeur : 25 mm

Figure 2.11 Profil de section du mode¢le EF pour I’analyse de la position des longerons

Les nervures ne sont pas incluses et la position des longerons varie a partir du BA de
40 mm a 160 mm pour le longeron 1 et de 165 mm a 285 mm pour le longeron 2. Un stratifié
quasi isotrope est appliqué a toutes les surfaces. Ce stratifié est composé de tissu

unidirectionnel au centre et de tissé aux surfaces externes selon la séquence suivante :
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[0/45/-45/90];. La structure est encastrée en une extrémité et est sujette a des chargements
appliqués sur quatre lignes orientées selon I’envergure. Ces lignes représentent les deux
lignes d’actionnement et les deux lignes d’attache de ’extrados adaptatif a la structure. Les
analyses des profils de portance n’étant pas encore réalisées, des valeurs de chargements
réalistes sont sélectionnées. Il est ainsi possible de soumettre la structure & un moment de
flexion et de torsion et de déterminer la fléche et la torsion en bout d’aile. Les Tableau 2.10
et Tableau 2.11 décrivent le modele EF utilis€ pour réaliser ’analyse de la position des

longerons sur les déplacements en bout d’aile.

Tableau 2.10 Description du mod¢le EF pour I'analyse de la position des longerons

Modéles EF : Analyse de la position des longerons

Type d'analyse Linéaire

Type d'éléments Shell 99

Position des nceuds selon ['épaisseur Surface extérieure de l'aile
Type de chargements Forces imposées aux noeuds

Intrados / Extrados / Longerons

Sans joints de collage

Description du modele Sans nervures
Surfaces jointes par des
couplages entre les noeuds
Dimensions des éléments Largeur 10 gt
Longueur 50 mm
Quantité d'éléments 4080
Directions principales du Xcomposites Envergure
composite par rapport a Y composites Tangent au profil
l'aile Zcomposites Epaisseur
Composite T300
0,314
. , Unidirectionel / 8604 ’ o
Epaisseur des plis c - T300 Serce ]
omposite ergé
0,215
8604 ’ i
Laminé appliqué a toute les surfaces [0,0,90,45,-45];
Pli#1 T300 Sergé 2x2
. . Pli#2
Type de tissus associés aux P
i T idirectionel
plis Ph#4 300 Unidirectione
Pli #5
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Tableau 2.11 Description des parametres variables pour l'analyse de la position des longerons

Variables
Parametres Valeur min. | Valeur max. | Incrément | Unité
Position des longerons par Longerons 1 40 160 20 mm
rapport au bord d'attaque Longerons 2 165 285 20 mm

Le Tableau 2.12 présente les conditions aux frontiéres et les chargements appliqués a la
structure. La force de portance et le couple sélectionné sont appliqués par les quatre lignes
d’applications des chargements situées sur 1I’extrados aux endroits définis a la section 2.1.
Quatre équations sont développées afin de déterminer la valeur des forces a appliquer a
chacune des lignes d’action pour reproduire la force de portance en N (F;) et le couple de

torsion en Nmm (T,) désiré. La répartition des forces est linéaire selon la corde.

2(1676651 - F, — 26485 - T,) (2.3)
1=
16522547
5 (3803531 F, — 22290 T,) (2.4)
16522547
(2228431 F, + 11115 T,) (2.5)
3=
16522547
4 (2454426 - F, + 26515 - T,) (2.6)
16522547

Une fois les forces calculées, ces derniéres sont divisées par les nombres de nceuds situés sur
chacune des lignes d’action et appliquées selon une direction normale a la corde sur la

surface plane de I’extrados.
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Tableau 2.12 Description des conditions aux frontieres du modele EF pour I’analyse de la

position des longerons

Chargements et conditions aux frontiéres

Force de portance totale selon Y 5 kN
Couple de torsion total selon Z -2,5 kN-m
Chargements i . ! 029,57 N
Forces résultantes par lignes 2 4523,68 N
d'application des chargements 3 -2014,86| N
4 -6538,38| N
.. o . s Ux/y/z 0 mm
Conditions aux frontiéres Encastrement & une extrémité -
Rotx/y/z 0 degré

Une étude de convergence par rapport aux valeurs de déplacement en bout d’aile a permis

d’établir les dimensions des ¢léments a 10 mm selon la corde et 50 mm selon I’envergure. La

Figure 2.12 présente le mode¢le E.F.

EREAS
TYPE NOM

Longeron 2

Figure 2.12 Mod¢le EF pour I’analyse de la position des longerons
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Les nceuds a D’encastrement sont complétement bloqués. Les déplacements obtenus a
I’extrémité libre pour les nceuds N1 et N2 sont enregistrés pour les différentes positions des
longerons. Les valeurs de la fléche moyenne et de la rotation en bout d’aile sont obtenues par
les équations (2.7) .Ou Uyn; et Uyno sont les déplacements en « y » des nceuds N1 et N2

présentés a la Figure 2.12.

Uyn1+Uyn2 (2.7)

Fleche moyenne = >

1 Ule - UyNZ
Corde de la structure

Rotation = Tan™

Les résultats sous affichage graphique du modele EF sont présentés pour les déplacements a
la Figure 2.13. La Figure 2.14 illustre les résultats calculés par E.F sous formes graphiques.
Les points optimaux pour la fleche et pour la torsion ainsi que les zones réservées au futur

systéme d’actionnement de 1’extrados y sont identifiés.

Figure 2.13 Affichage graphique des déplacements du modéle EF pour l'analyse de la
position des longerons
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Figure 2.14 A) Fleéche en bout d’aile en fonction des positions des longerons. B) Rotation en
bout d’aile en fonction des positions des longerons

Les deux points optimaux sont [140 mm/265 mm] et [140 mm/285 mm] en fonction de la

fleche et de la torsion minimale. Le choix final est fait en fonction de la proximité des zones
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d’actionnement, ce qui favorise 1’agencement 140 mm et 265 mm comme position des
longerons. La Figure 2.15 présente le profil de section du modele avec I’affichage de
I’épaisseur. La position finale des longerons y est illustrée en plus des forces appliquées a

I’extrados.

Longeron 1 Longeron 2
! 140 mm 265 mm

‘ l

Figure 2.15 Profil de section du modé¢le EF et position finale des longerons

Il est désormais possible de calculer le centre de gravité de la section a I’aide du logiciel
Catia-V5 et de procéder au calcul permettant d’obtenir les valeurs de moments de flexion et

de torsion en fonction des profils de pression aérodynamique.

2.5 Analyse des chargements aérodynamiques

Les structures d’ailes sont sujettes a différentes conditions de vol habituellement constituées

des principales étapes énumérées ci-dessous. [13]

. le décollage et I’atterrissage ;

. les montées et les accélérations ;
. le vol de croisiére ;

. le planage ;

. les combats.

La présente étude est basée sur les conditions de charge en vol de croisiére pour une demi-

aile rectangulaire de profil WTEATE] modifi¢ pour les analyses aérodynamiques (voir
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Daniel Coutu p.14) [1] ayant une corde de 500 mm et une envergure de 2000 mm. Les
données nécessaires aux calculs des chargements proviennent de la série de tests numéro 2
effectués en soufflerie dans le cadre du projet CRIAQ 7.1 par M. Daniel Coutu. Au total, 35
conditions de vol ont été testées et les valeurs des coefficients de pression (C,) sont
disponibles pour simuler les charges a appliquer a la structure de 1’aile. La Figure 2.16
présente les 35 profils de C, utilisés. Les vitesses varient entre 0.2 et 0.3 Mach pour des
valeurs d’angle d’attaque situées entre -1.5 et 1.2 degrés. Il est ainsi possible de tracer les
différents profils de pression et de procéder aux calculs des chargements aérodynamiques

engendrés par chacune des conditions de vol.

Les chargements aérodynamiques considérés sont la force de portance et le couple qui en
résulte. La force de trainée est mise de coté afin de simplifier le montage expérimental du
chargement statique de ’aile. La force de portance, qui contribue a la flexion de la structure,
est obtenue par I’intégration du profil de portance par rapport a la corde. Cette force répartie
non uniformément sur 1’intrados et I’extrados peut étre simplifiée en une force ponctuelle
normale a la corde et située au centre de portance. Le moment qui crée la torsion de la
structure, quant a lui, est engendré par la force de portance et la distance, selon la corde, entre
le centre de portance et le centre de gravité de la section de I’aile. Pour les calculs
aérodynamiques, le centre de gravité est calculé en ajoutant la section du bord d’attaque et du

bord de fuite, qui sont tous deux fixés a une épaisseur de 1 mm.
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% Corde

Figure 2.16 Profils de Cp utilisés pour les calculs des chargements aérodynamiques

La section suivante présente la démarche de calculs des moments fléchissants et des couples

de torsion causés par les chargements aérodynamiques.

Calcul de la force de portance et du couple de torsion

La pression est calculée pour les 224 points disponibles pour chacune des 35 conditions de

vol selon 1’équation suivante [14] :

P =(Cp-Pyyn) + Pins (2.8)
. P : Pression a la surface de I’aile [MPa],
. C, : Coefticient de pression [sans unité]
. Pgyn : Pression dynamique [MPa],
) Pint : Pression a I’intérieur du model [MPa].

La force de portance est calculée en intégrant le profil de pression par rapport a la corde

selon la méthode des trapézes.
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224
P + Pn 1 (2‘9)
Flmelque z (xn Xn— 1)
o Fiinsique : Force de portance par unité de longueur selon I’envergure [N/mm],
. Xn : Coordonnée du point « n » selon la corde [mm)],
. P, : Pression a la surface de 1’aile du point « n » [MPa].

La force totale est calculée en multipliant la force lin€ique par I’envergure de 1’aile.
Frotate = Fiinsique - Envergure (2.10)

) Fiotale : Force de portance totale [N],

Le couple linéique est ensuite calculé par 1’équation suivante :

224
P, +Pn 1 (xp — X (2.11)
Mlinéique = Z(xn - xn—l) ( Xcg — n—1) —2
. Miingique : Couple de torsion par unité de longueur selon

I’envergure [N],

. Xcg : Position du centre de gravité selon la corde [mm].

Le couple total est calculé en multipliant le couple linéique par ’envergure de I’aile.
Miotate = Mlinéique - Envergure (2.12)

) Miotate : Couple de torsion total [Nmm],

Finalement, la position du centre de portance est calculée selon 1’équation suivante :

Mlinéique (2. 1 3)

xCp = xcg + F
linéique

. Xcp : Position du centre de portance selon la corde [mm],
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La Figure 2.17 présente les combinaisons de force de portance et de couple de torsion
calculées pour les 35 profils de pression. Les combinaisons extrémes sont sélectionnées pour
la conception des stratifiés. Ces derniéres sont créées par les chargements C129 et C135 qui

respectivement engendrent le couple et la force de portance maximale.

350
/— C129

300 <
g 2 2

250 o= s
< 4
= - ®
g 200 ‘ . s C135
ién /" L 2 “ \\\
> Al | ® >,
= 150 % . L 2 * ‘\‘
= .
o R 'S L So
= % & & * =
= 100 ~~ @ % M
=) AN L g ®----"
g y R

-~ ® ®___-w
50 U ST ™~
--- —  Enveloppe de chargement
0 , , 1 : | = T T
0.5 1,0 15 2.0 2% 3,0 3.5 £l 3
Portance (KN)

Figure 2.17 représentations graphiques des valeurs de force de portance et de couple de
torsion calculées a partir des 35 profils de C,, obtenus en soufflerie

Les profils de pression et les centres de portance pour les chargements aérodynamiques C129

et C135 ainsi que le centre de gravité de ’aile sont présentés a la Figure 2.18.
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Figure 2.18 Profils de pression des chargements aérodynamiques utiles a la conception des
stratifiés

Le Tableau 2.13 présente les chargements qui seront utilisés pour la conception de la
structure de I’aile. Ce qui méne a la section suivante ou les chargements seront utilisés pour

I’analyse des stratifiés de 1’extrados et I’intrados.

Tableau 2.13 Résumés des valeurs de chargements engendrés par les conditions de vol C129

et C135
Condition | Corde |Centre de gravité | Centre de portance |Force de portance [ Couple de torsion
de tests (mm) (mm) (mm) N) (Nm)
C129 350,1 3950,3 92,1
500 197,3
C135 220,6 1928,6 2947
2.6 Conception des stratifiés

La conception des stratifiés consiste a déterminer un agencement de type de tissu
(unidirectionnel ou sergé 2x2) et d’orientation de plis en fonction des chargements
aérodynamiques calculés a la section 2.5. La conception des stratifiées est effectuée en deux

étapes.
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1.

Une premic¢re analyse de I’influence du nombre de plis permet de cibler une région
optimale en fonction des chargements et d’ainsi diminuer les calculs numériques
beaucoup plus longs. Un code Matlab est ainsi développé pour I’analyse des stratifiés a
I’aide de la Théorie classique des stratifiées avec couplage (TCSC) qui découle de la
Théorie classique des plaques (TCP). Plusieurs stratifiés sont ainsi évalués selon un
critere développé spécialement pour les composites soumis a deux chargements
principaux (Flexion et torsion pour le cas présent). Le développement de ce critere
nommé Indice d’Optimisation Structurelle des Stratifiés (IOSS) est décrit a la section

2.6.1. Les stratifiés sont aussi évalués selon le critére de rupture de Tsai-Wu [15].

La deuxiéme étape de conception des stratifiés est effectuée a 1’aide d’un modéle
d’analyse par éléments finis développé a partir d’un code APDL et du logiciel Ansys
Classic. Cette étape a comme objectifs de cibler les nombres de plis finaux pour la
surface de I’extrados et de I’intrados. En second lieux, I’optimisation de I’orientation des
fibres est réalisée afin de maximiser la rigidité en flexion et en torsion de la structure.
Les analyses de résistance selon le critere de Tsai-Wu sont aussi exécutées afin d’éviter

la rupture catastrophique lors des essais expérimentaux.

2.6.1 Analyse préliminaire

La section suivante présente 1’analyse préliminaire a 1’aide de la TCP et du logiciel de

programmation Matlab. En premier lieu, pour diminuer le nombre de possibilités

d’agencement de plis, certaines régles de conception sont imposées pour le choix des

stratifiés étudiés :

1.

Les zones étudiées sont les surfaces extrados et intrados seulement. Les stratifiés des
longerons et des nervures sont fixés des le départ et peuvent étre sujets a des

modifications lors de I’analyse par EF finale.
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2. Les stratifiés étudiés sont tous symétriques et balancés selon I’axe de I’envergure se qui
permet aussi de diminuer les phénomeénes de couplages, les stratifiés non balancés et non
symétriques ont tendance a se tordre une fois démoulés.

3. Pour des raisons économiques, les plis de tissus sergés 2x2 sont réservés aux surfaces
extérieures, et ce jusqu'a un maximum de 2 plis d’épaisseur.

4. Les plis de tissus unidirectionnels sont tous positionnés au centre des stratifiés.

5. Les variations du nombre de plis sont considérées tout en respectant la reégle 2.

6. Le nombre de plis varie entre 3 et 14.

Les regles précédemment décrites meénent a un systeme de familles de stratifiés présentés au
Tableau 2.14. Seulement, les familles pour les groupes de 3 a 7 plis et 10 plis y sont
présentées, la totalité¢ des familles sont présentées a ’ANNEXE IV. Une famille de stratifié
est composée d’un stratifié dont ’empilage de tissus et I’orientation des fibres sont fixes ou
d’un stratifi¢ dont certains plis présentent une orientation variable. La deuxiéme option
entraine la création de plusieurs stratifiés dont les empilages de tissus sont identiques, mais
dont I’orientation peut varier. Les familles qui présentent des plis a orientations variables ont
un minimum de 4 plis. Ainsi, un groupe de plis variable se rajoute a tous les quatre plis afin
de respecter la reégle 2 de conception des stratifiés. L’incrément fixé pour la variation des
angles des fibres est de 5°. Les lettres « U » et « S » indiquent des tissus Unidirectionnel ou
Sergé 2x2. Finalement, les valeurs de O présentant le méme indice sont variées
simultanément afin de conserver le caractére symétrique et balancé des stratifiés. En tout, les
groupes de 3 a 14 plis ont été étudiés pour un total de 59 385 stratifiés répartis dans 75
familles différentes. Il est possible de créer d’autres familles sans augmenter le nombre de
plis maximum. Par exemple, les stratifiés aux plis externes a 90° par rapport au chargement
en tension ne sont pas analysés. Ceci étant dii a leur rigidité et résistance mécanique trés

faible.
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Tableau 2.14 Familles de stratifiés a 1'étude pour la conception primaire

Nb. plis Type de laminés de bases
1 2 3 4
3 0° S 45° S 0° S 45° S
0° U| o0° |U| 45° S| 0° 'S
0° S 45° S 0° S 45° S
= 6
45° S|0o°+6, S
4 (00 u|0°-0, S
0° ulo0°-06, S
45° S|o°+6, S
7 8 9 10
0° S 45° S|{0°+6, S|0°+6,:S
5 45° S (00 U|0°-06, S|0°-06, S
0° u| 90° U (o] u| 90° U
45° S 0° u|0°-6, S|0°-06,: S
0° S 45° S|{0°+6, S|0°+6,:S
11 12 13 14
0° S 45° S|{0°+6, S|0°+6,:S
0°+6; Ul0°+6, U|[|0°-06, S|[0°-06, S
6 0°-6, U|[0°-6, U 0° u 90° U
0°-6, U|0°-6,|U 0° u| 90° U
0°+06;, Ul|0°+6, U[|0°-06,: S|[0°-06, S
0° S 45° S|{0°+06; S|0°+6,:S
15 16 17 18 19 20
(0] S o S 45 S 45 S|{0°+6; S|[0°+06, S
0°+6, U|[0°+6,U|0°+6, U|l0°+6, U[|0°-6,]|S|0°-6,:S
. 0°-06, U[0°-6, U|[0°-6, U|0°-6;, U o u 90 u
(0] u 90 U O U 90 U 90 U o u
0°-6, U|l0°-06, U|0°-6, U[0°-06, U o U 90 u
0°+6, U|[0°+6, U|0°+6, U|l0°+6, U[|0°-6,]|S|0°-6,:S
(0] S (0} S 45 S 45 S|{0°+06; S|0°+06; S
38 39 40 41 42 43
(0] S 45 S o S (0] S|{0°+06; S|0°+06,; S
0°+06, U|0°+06, U 45 S 45 S[0°-6, S|0°-06, S
0°-06, U|[0°-06, U|[0°+6, U|0°+6, U|0°+6, U|0°+6, U
0°+ 6, U[0°+6, U[0°-6, U[0°-6, U[0°-6, U|[0°-6, U
10 0° -0, U[O0°-6, U (0] u 90 u (0] u 90 u
0° -6, U|0°-6,|U o U 90 u o u 90 u
0°+ 6, U|[0°+6, U[0°-6, U[0°-6, U[0°-6, U|0°-6, U
0°-6, U|0°-6, U|0°+6, U|0°+6, U|0°+6, U|0°+ 6, U
0°+06, U|0°+06, U 45 S 45 S[0°-6, S|0°-06, S
(0] S 45 S o S (0} S|{0°+06; S|0°+06,; S
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Théorie classique des stratifiés avec couplage [15] [16]

Les équations utilisées pour 1’analyse du nombre de plis sont présentées. Ces dernicres
constituent un résumé de la TCSC présenté par Daniel et Ishai[15] et Gibson [16]. La Figure

2.19 illustre le systéme de numérotation des plis employés.

A
7} 7 21
Z3

t Surface centrale

T Zk-1

Zx
Zn-1

/2 k -

i v
A\ 4 n \ 4

Figure 2.19 Systéme de numérotation des plis

Afin de procéder aux calculs des facteurs de sécurités (FS), les contraintes selon les
directions naturelles du composite doivent étre calculées dans chacun des plis. Pour y arriver,
le calcul des déformations aux niveaux supérieurs et inférieurs de chacun de ces derniers est
réalisé a 1’aide des équations (2.14) a (2.17). La matrice de rigidité du stratifi¢ nommé ABD
est préalablement construite selon le groupe d’équations (2.18) a (2.21). Le vecteur de
chargement (2.17) découle des résultats des calculs aérodynamiques obtenus a la section 2.5.

Finalement, les contraintes sont calculées a partir des équations (2.22) et (2.23).

Calcul du vecteur de déformation du plan neutre (2.14)

o1=05 o ]

(2.15)



68

Eléments constituant le vecteur de déformation de la surface centrale

g2 k,

go = 839 k = ky
0

yxy kxy

Eléments constituant la matrice de rigidité du stratifié [ABD].

A11 A12 A13 Bi1 Bia B13 D11 Diy D13
A= A21 Azz A23 B = Bz1 Bzz Bz3 D = D21 D22 D23
A31 A32 A33 B31 332 B33 D31 D32 D33

Eléments constituant le vecteur de chargements selon les axes de

références.

N /
[37] = [N Ny, Ny, M, My, My

Equations pour la construction de la matrice ABD.

ay=| " (ay), dz= 2 (@), G-z
k=

t/2

t/2 1 n
Bij = f_t/z i] ZdZ = EZ (Zk _Zk 1)
/2 _ 1<
L, = 72 ——
Cij f—t/z( dz = 32 (Zk Zp 1)

Equation pour le calcul de la matrice de rigidité selon les axes de

références.

[Q] = [T17[QIIT]

(2.16)

(2.17)

(2.18)

(2.19)
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Matrice de rigidité selon les axes naturels d’un pli. (2.20)

1 /El —V21 /Ez 0
(1 =1s1"" =|""%/g, Y,
0 0 1/G12 |

Matrice de transformation. (2.21)

¢z s 2cs
[T]=|s%2 ¢ —2cs
—cs c¢s c?—s?

. c : cos(9),
. s : sin(0),

. 0 : Orientation des fibres du pli.

Calcul des contraintes selon les axes de références. (2.22)

Oy Ox
Uy] = (%] + [k] - 24 lay] = [°] + [K] - z,
Txy Txy

plis n sup. plisninf.

Calcul des contraintes selon les axes naturels. (2.23)

01 Ox

T12 Txy

= [T(6)]

Indice d’optimisation structural du stratifié (I0OSS)

Afin de permettre ['optimisation des stratifiés pour une condition de chargements
particuliere, un indice de performance doit étre développé. Ce dernier doit rendre possible la
comparaison entre différentes configurations de plis et par la suite permettre la sélection du
stratifi¢ ou du nombre de plis le plus avantageux. Dans la situation présente, deux
chargements principaux agissent sur la structure soit : le moment de flexion et le couple de

torsion qui ont été précédemment calculés. Le premier engendre des sollicitations en tension
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pour I’intrados et en compression pour 1’extrados. Le couple de torsion produit un flux de

cisaillement spécifique a chacune des parois de la structure.

La présence des deux chargements permet de définir le besoin d’optimiser la rigidité et la
résistance en tension et en torsion des stratifiés. De fagon générale, les plis a 0° présentent les
meilleures propriétés pour la tension. La présence de torsion amene habituellement
’utilisation de plis a 45°. Il est cependant possible de déterminer un juste-milieu fonction de
I’ampleur de chacun des chargements. Donc, le point de départ pour le développement de
I’IOSS consiste a déterminer I’'importance relative de chacun des chargements.
L’incompatibilité des unités (N et N/mm) de permet pas la comparaison directe des valeurs
de force en tension ou compression et de flux de cisaillement engendrés pour chacun des
stratifiés. Un point de comparaison est alors défini en utilisant le facteur de sécurité selon
Tsai-Wu (FStw) engendré par chacun des chargements de facon indépendante. Il est alors

possible d’obtenir les 2 FS suivants pour chacun des stratifiés a 1’étude (2.24(2.36).

FStw pour le chargement en flexion seulement.

N %1 reaiow eaiow (2.24)
O sat—wu sai—Wu
[M]Flexion e = FSriexion pli nsup ou inf = FStiexion minimum
112 plinsup ou inf
FStw pour le chargement en torsion seulement. (2.25)
N %
Tsai—Wu Tsai—-Wu
o. : .
[M] Torsion - [ 2] - FSTOTSlon pli nsup ou inf - FSTorswn minimum
T12 plinsup ou inf
D¢éfinition des vecteurs de chargement. (2.26)

N, = Chargement en flexion

N,, = Chargement en torsion

N = 1A
[M]Flexion = [Nx, 0,0,0,0,0]
N — !

[M] Torsion B [0'0' ny' 0’0’0]



Critére de rupture de TW.

F10'1 + on-z + F110-12 + F220-22 + F660-122 + 2F120-10-2 = 1

Définition des sous éléments du critére de TW.

s 1
tostoss

F.
208y S

Fi1 ===

2 Fpsr (1 1 1 1\ Fiq( 1 1 1
Fpo=—|1-—"F|g-——=t=—=]|- + +—
12 Fisr ( 2 <S1+ ST oS3 52_> 4 \S{Sy 578y Sh

)
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(2.27)

(2.28)

(2.29)

(2.30)

(2.31)

(2.32)

(2.33)

(2.34)
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Calcul du FSTw,
a = F110-12 + F220-22 + F660-122 + 2F120-10-2 (2.35)
b = F10'1 + on-z

FSTsai—Wu —b++v4a+ b2 (236)

= min
2a

Il est ensuite possible de créer deux facteurs décrivant I’importance relative de chacun des
chargements a I’aide des équations (2.37) et (2.38). Par exemple, un couple de torsion nul

engendre un RYS .o =0etunRE .~ =1.

Tsai—Wu 2.37
RFS _ FSgrexion minimum (2.37)
Flexion — Tsai—-Wu Tsai—Wu
FSFZEXiO“ minimum + FSTOTSiO" minimum
FS _ 41 _ DFS
RTorsion =1 RFlexion (2'38)

La création de ces deux facteurs constitue la premiere étape du développement de 1’IOSS. Ils
représentent I’ampleur du besoin d’optimiser la rigidité en tension ou en torsion. Un
RES..ion = 1 entraine une optimisation strictement orientée vers la rigidité en tension et a
I’inverse, un RES . = 1 entraine une optimisation de la rigidité en torsion seulement. Pour
ce faire, la rigidité en tension (Ex) et en torsion (Gyy) de chacun des stratifiés est obtenue a

partir de ’inverse de la matrice ABD comme il est présenté par les équations (2.39) a (2.41)

[15].
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Inversion de la matrice ABD.

[a b] _ [A B1? (2.39)
b ¢ B D
Calcul de la rigidité en tension selon la direction « x ».
1
E, = (2.40)

Calcul de la rigidité en cisaillement dans le plan « xy ».

1 (2.41)

Xy =
Il est ensuite nécessaire de pouvoir comparer les valeurs de rigidités a des cibles. Ces cibles

sont déterminées a partir des modules de tension et de cisaillement maximums pouvant étre

EMax

atteints par les stratifiés présentés au Tableau 2.14. Ces valeurs sont identifi¢ées comme Ey

et G2, Elles sont obtenues a ’aide des équations (2.40) et (2.41) pour les stratifiés a 14 plis

suivants.

[0%,(0%)6]s — EX'*™ (2.42)

[45%, (£457)5]5 = Gx¥™ (2.43)
La comparaison des rigidités E, et Gyy de chacun des stratifiés aux cibles E¥/%et GH*
permet de définir deux autres facteurs, cette fois-ci décrivant la rigidité relative. Ces facteurs

sont présentés par les équations (2.44) et (2.45).

RProp _ EX (2.44)
Ex - EMax
X
RProp _ GXY (245)

Gxy G}Ig{ax
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L’IOSS est ensuite construit par 1’addition des produits entre les facteurs décrivant le besoin
d’optimisation et les facteurs décrivant le niveau d’optimisation pour chacun des
chargements. La somme est ensuite divisée par 1’épaisseur afin de favoriser les stratifiés

minces.

FS Prop , ,FS Prop
JOSS = RFiexionREx +RTorsionRny (246)

t

Cet indice d’optimisation permet de comparer les stratifiés entre eux et de favoriser ceux qui
présentent la valeur la plus ¢€levée. Il est a noter que ce critére est adapté aux structures
d’ailes, mais peut sans probléme é&tre modifi¢é pour n’importe quel type et nombre de
sollicitations différentes. Par contre, I’lOSS ne prend pas en compte la résistance du stratifié
face aux chargements combinés. Donc, afin de procéder a la sélection finale du nombre de
plis a investiguer lors des analyses numériques les facteurs de sécurité selon Tsai-Wu pour
les chargements combinés sont aussi calculés. L’équation (2.47) présente le vecteur de
chargement utilisé. Ainsi, chacun des stratifiés se voit attribuer un I0OSS et un FSrtw. Ces
deux valeurs sont ensuite assignées a I’abscisse et I’ordonnée d’un graphique présentant les

résultats des 59 358 stratifiés analysés.

Vecteur de chargement utilisé pour le calcul des FSry.

[N] = [Ny, 0, N,,,0,0,0] (2.47)

xy’
M Chargements combinés
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Description des étapes de calculs des chargements en tensions et en cisaillements.

Les moments fléchissant et les couples de torsion calculés a la section 2.5 sont maintenant
utilisés pour le calcul des chargements en tension et en cisaillement sur I’intrados et
I’extrados de la structure. L’objectif est de déterminer la valeur de Ny utile aux calculs de la
TCSC a l’aide de 1’équation (2.48) [15]. Pour y arriver, I’équation (2.49) [17] est utilisée
pour calculer les contraintes 6, en tension pour I’intrados et en compression pour 1’extrados.
L’¢équation (2.50) permet de calculer I’inertie de section en fonction de I’épaisseur des parois.
Elle constitue une approximation linéaire des valeurs d’inertie obtenue a 1’aide du logiciel
Catia-V5 pour différentes épaisseurs de parois. Le moment My est celui obtenu par ’analyse
des chargements aérodynamiques et la Figure 2.20 illustre le profil et les dimensions C

utilisées.

Force par unité de longueur nécessaire aux calculs de la TCSC.
t/2 (2.48)
Ny = f Ox AZ = Ox_moyen * t
—t/2
ox : Contrainte selon I’envergure causée par la flexion.

t : Epaisseur de la paroi

Equation du calcul de la contrainte axiale pour une poutre en flexion (2.49)
M, C
Ox—-moyenne — I_
yy

M, : Moment de flexion engendré par la force de portance.
C: Distance verticale entre le centre de gravit¢ et le point ou la
contrainte est calculée.

Iyy : Moment d’inertie

Approximation linéaire du moment d’inertie de la section en fonction de (2.50)
I’épaisseur des parois.

I, = 10495573.91¢ + 1860851.9  [mm*]
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CComDression

B @Cg / A

CTension

Figure 2.20 Profil de section et dimension utilisée pour les calculs des chargements en
tension

Les chargements en cisaillements pour chacune des parois sont obtenus a I’aide des flux de

cisaillements (2.51) [2]. Ceux-ci sont schématisés a la Figure 2.21 et calculés a I’aide des

équations (2.52) et (2.53) [18].

Nyy = Tyy *xt =¢q (2.51)

Tyy - Contrainte de cisaillement causée par le couple de torsion.

Cellule 3

Cellule 1 Cellule 2
/[ | N
\ \

Las

Figure 2.21 Profil de section et les flux de cisaillements causés par le couple de torsion

Equation de Bredt (2.52)

1 qds
24,GJ; t
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(2.53)

Equation du couple en fonction des flux de cisaillements

n
T = Z ZZLqi
i=1

T : Couple de torsion [Nmm)],

G : Module de cisaillement [MPa],

t : Epaisseur de la paroi [mm],

0 : Angle de torsion [rad].

q : Flux de cisaillement dans la paroi [N/mm)],

A : Aire de la cellule délimitée par le centre des parois [mm®],

La formule de Bredt permet d’obtenir une équation pour chacune des cellules. Une mise sous

forme matricielle permet ensuite de faciliter la programmation du calcul des flux de

cisaillements. Les équations (2.54) a (2.59) sont utilisées pour y arriver.

Equations de la rotation pour chacune des cellules. (2.54)
9. = 1 <Q1LA1 qqLion1 q2LLon1>
1 ZGA_1 5] tron1 tron1
_ 1 (quAZ q,LLom1 + QpLlionz  qqlion1 q3LLon3>
27 264;\ t tLon1 tLon2 tron1 tLon3
9. = 1 <Q3LA3 q3Llion2 quLon2>
ST 2645\ 3t tim
Equation de compatibilité géométrique (2.55)
0= 01 = 92 = 03
Uniformisation des épaisseurs (2.56)

t= tl = tz = tLonl = tLonZ = tLon3
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(2.57)

Systéme d’équations pour le calcul des flux de cisaillements et de 1’angle
de torsion

02GAt = q1(Las + Lion1) — q2Liom1

02GAzt = —q1Liont + 42(Laz + Lion1 + Lion2) — qsLion2
02GAst = q3(Laz + Lionz) — Q2Lionz
T = 2q14; + 2q;4A; + 29345
Calcul des aires des cellules déterminées par le centre des parois les (2.58)
délimitant.
A; = —145.3t + 7552.8 [mm?]

A, = —125.25*t + 7807.2 [mm?]

A; = —135.39*t + 5507.1 [mm?]
Calcul des longueurs des parois de la section (Voir Figure 2.21). (2.59)

Ly =—2.631%t + 362.83 [mm]

Ly, = —4.012 %t + 50049 [mm]

Lys = —4910 ¢t + 44233 [mm]
Lion1=-1001*t + 64.612 [mm]

Lion2 = —1.008 %t + 56.168 [mm]
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Evaluation des performances i ’aide de ’outil d’analyse des stratifiés.

L’¢évaluation des performances est réalisée a I’aide du logiciel Matlab. Les équations (2.14) a
(2.59) sont programmées afin de permettre le calcul de I’IOSS et du FStw pour chacun des
stratifiés pouvant étre créés par ’ensemble des 75 familles. Le Tableau 2.15 présente les

différents cas de chargements utilisés.

Tableau 2.15 Description des chargements appliqués pour 'analyse du nombre de plis

optimaux
Conditions de . L. Force de portance Couple de torsion
Description
chargements N) (Nm)
Cas 1 Moment de flexion 39503 92.1
maximum (C135)
Cas 2 Couple de torsion 1928.6 294.7
maximum (C129)
Cas 3 quent de flexion 39503 0.0
maximum seulement
Cas 4 Cogple de torsion 0.0 294.7
maximum seulement

Les cas 3 et 4 sont utiles aux calculs de I’'TOSS. Les cas 1 et 2 permettent d’obtenir les FStw
pour les cas de chargements réels. La Figure 2.22 présente I’algorithme utilisé. Par la suite,
un exemple d’analyse des résultats pour I’intrados est présenté a la Figure 2.23. Le graphique
présente 1’ensemble des combinaisons 10SS et FStw pour le cas 1. Un nuage de points
permet de visualiser le comportement de chacun des nombres de plis face aux chargements.
Le profil inférieur de chacun des groupes de points est ensuite sélectionné comme outil de
comparaison entre les groupes de nombre de plis. Les valeurs de FSrw cibles pour une

conception aéronautique sont situés entre 1.2 et 1.8 [3].
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Boucle de sélection des familles de

laminés.

75 familles

A 4

\ 4

emin =0°
Boucle de modification de 0 —90°
Porientation des fibres Oipe = 5°
Création d’un laminé
A 4
Calcul : Chargements Ny et Nyy
Calcul : Théorie des Plaques Matrice ABD

Modules de rigidité du laminé

Ey
Gyy

Contraintes selon les directions

naturelles.
Casla4

Calculs : Facteurs de sécurité selon N
Cas1a4
Tsai-Wu
Calculs I0OSS

Enregistrement des résultats

\ 4

Fin boucle: Orientation des fibres

A 4

Fin boucle: Familles

Figure 2.22 Algorithme simplifi¢ du programme d'analyse des laminés.
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La Figure 2.23 présente les résultats obtenus a I’aide de I’outil d’analyse. Les profils
inférieurs de chacun des groupes de stratifiés ayant le méme nombre de plis sont mis en

évidences.

12

11

10

L d

Facteur de sécurité (Tsai-Wu)

0 T T T T T T T T

0 0,1 0,2 0,3 N4 0,5 0,6 0,7
I0SS

Figure 2.23 Affichage des résultats d'analyse des stratifiés pour l'intrados et le cas de
chargement 1
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La Figure 2.23 est présentée afin de faciliter la compréhension des graphiques qui suivent.

Une premicre analyse est effectuée avant de procéder a la sélection de la famille de stratifié
optimale. Elle consiste a déterminer quelle condition de chargements réels est la plus
exigeante structurellement. C’est ensuite a I’aide de cette condition que 1’analyse finale est
réalisée. Pour y arriver, 1’outil d’analyse est utilisé pour tracer le profil inférieur des groupes
de stratifiés a 6 et 7 plis pour les deux cas de chargements. La Figure 2.24 permet de conclure
que le chargement le plus sévere est celui ou le moment de flexion est maximum (Cas 1) de

par les valeurs de FStw inférieurs.

A
7 | l [ ,
61— = Cas 1 : Intrados /
= /
= Cas 1 : Extrados / t
é 5 44— ; 7
=) - = =Cas2 : Intrados A
NOY 4 | Vi
‘é T Cas?2 : Extrados e it
2 il I A
» 3 _ - |
3 <L /
= Rl - - A
g 2 Sl R T---- /
5] 1 -t~
g e O et M B
. —

0,05 0,1 0,15 0,2 0,25 0,3 0,35 0,4 0,45 0,5 0,55

9 [ [ | .
8 +— Cas 1 : Intrados
7 1 Cas 1 : Extrados 7
S
6 T - = =Cas?2 : Intrados S,
51 St
----- Cas 2 : Extrados !

Facteur de Sécurté (Tsai-Wu)

0,05 0,1 0,15 0,2 0,25 0,3 0,35 0,4 0,45 0,5

Figure 2.24 Profils inférieurs des nuages de points pour les cas 1 et 2 de chargement et pour
l'intrados et I'extrados. A) Groupe de stratifié¢ a 6 plis. B) Groupe de stratifié a 7 plis
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Les résultats finaux de I’analyse du nombre de plis en fonctions des chargements du cas 1
sont présentés pour 1’extrados et 1’intrados a la Figure 2.25. Les résultats suggérent la
s¢lection du nombre de plis pour les analyses numériques a 6. Ce choix offre plusieurs

possibilités avec un facteur de sécurité supérieure a 1.2 pour 1’extrados et 1’intrados.

s A
s U L1
| LU [ [ ) Telis
4 48 laminés a FStw > 1.2
T 7]
: TSNV —
f:g 2.5 //f /// / / / 38IIaminéséFSTw>1.2
i, Vi J// /] [ ——
% . .. ] f7L‘\7/_7_ : — | — 5 plis —
E 1__/75/ %_7_//.\_ 131aminésé132 S
0,2— | = E—
0 0,1 0,2 0,3 0.4 0,5 0,6 0,7 0.8 0,9 1
B
5 1 [ [ [
Ny Ininaa -
4 /)/ / ) l 42 laminés & FStw > 1.2

T w |

3 //// / /l gsﬁlis"‘Fs >12

s l// / / / /k/ amllnesa TIW .

) (LN J1

L3 —'—"—'—/—7//—/'/—/— - —7‘ 9 laminés a FSrw>12 [ — —
V720 U N B I

—
////./A#/ %ﬂ\ —

—
~—

5 plis

~

Facteur de sécurité (Tsai-Wu)

0,5

0 0,1 0,2 0,3 0.4 0,5 0,6 0,7 0.8 0,9 1
-JOSS

Figure 2.25 Profils inférieurs des nuages de points pour le cas 1. A) Extrados. B) Intrados
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2.6.2 Sélection finale des stratifiés par analyse EF.

Le groupe de stratifi¢ a 6 plis contient 4 familles de stratifiés présentés au Tableau 2.16.
Celles-ci proviennent de I’analyse du nombre de plis. L’analyse par éléments finis est
réalisée a I’aide d’un code APDL et du logiciel Ansys Classique. L’objectif de cette étape est
d’obtenir les valeurs de fléches et de torsion en bout d’aile pour les différents stratifiés a 6
plis et de sélectionner 1’agencement de plis et d’orientations fournissant les déplacements

minimum.

Tableau 2.16 Familles de stratifiés comprises dans le groupe de stratifiés a 6 plis

Types de laminée a 6 plis analysés
# de plis 1 2 3 4
1 0° S 45° S 0°+ 0, S 0°+ 0, S
2 0°+0; U 0°+6, U 0°-0; S 0°- 0, S
3 0°- 0, U 0°-6, U 0° U 90° U
4 0°-0, U 0°-6, U 0° U 90° U
5 0°+ 0, U 0°+ 0, U 0°- 0, S 0°-0, S
6 0° S 45° S 0°+6, S 0°+0; S

Les quatre familles de stratifiés comprises dans le groupe de 6 plis permettent la variation
d’un seul paramétre « angle des fibres » nommé 6. Le programme APDL est construit de
facon a permettre la variation sous une premiere boucle des types de familles. Une seconde
boucle gére la variation de 1’orientation des plis. Les valeurs des déplacements sont calculées

selon les équations (2.7). Le Tableau 2.17 présente les parametres variables du modéle EF.

Tableau 2.17 Description des parametres variables du modele EF pour la sélection finale des

stratifiés
Variables
Parameétres Valeur min. | Valeur max. | Incrément | Unité
Angle des fibres 0 0 90 15 n
Type de laminés 1 4 1 -
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Tableau 2.18 Description du modéle EF pour la sélection finale des stratifiés

Modéles EF : Analyse du modele de sélection final du laminé

Type d'analyse

Linéaire

Type d'éléments

Shell 99

Position des noeuds selon I'épaisseur

Surface extérieure de l'aile

Type de chargements

Forces imposées aux noeuds

Description du modéle

Intrados

Extrados

2 longerons sans rayons

Extrados 7062
Intrados 6732
tités d'¢lé t
Quantités d'cléments Longeron 1 1584
Longeron 2 1518
Keomposite | Envergure
Direction principale du composite par |Intrados / Extrados / SmRO
e Ycomposite | Tangent au profil
rapport a l'aile Longerons -
Zcomposite Epaisseur
ICJO'I:;POS? T?? 2604 0,14 mm
Epaisseur des plis eectione
Composite T300 Sergé / 8604 0,215 mm
Extrados Variable
Laminés Intrados .
Longerons 1 et 2 [OS,4SS,OU]S

La géométrie du modéle est identique a celle utilisée pour 1’analyse de la position des

longerons. Elle ne contient pas de nervures étant donnés leur faible impact sur la flexion et le

temps de calcul qu’elles engendrent. La Figure 2.15 présente la géométrie du modele et le

Tableau 2.19 les longueurs utilisées pour le maillage.

Tableau 2.19 Description du maillage du modele EF pour la sélection finale des stratifiés

Définition du maillage
Envergure 50
Dimensions Intrados / Extrados 8
des éléments Bord d'attaque 3
(mm) Bord de fuite 5
Longerons 5
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Les résultats obtenus pour la torsion et la fléche moyenne en bout d’aile pour chacun des
stratifiés a 6 plis analysé sont présentés a la Figure 2.26. Les stratifiés appartenant aux
mémes familles (Familles 1 a 4, Voir Tableau 2.16) sont identifiés par le méme type de

marqueur. Les stratifies retenus pour la comparaison finale y sont aussi identifiés.

250
I |1 [ |
= I Laminés retenus pour
200 = .
E t la comparaison finale.
- =N}
2 150 ®1
= + @ &
Z < ee m2
2 A3
2 @ ee
=]
2 100 5 b o4
=
2
3 o4 La
E 50 o o s
ofe T @
-
| J S S S . ; —_— - ; ; .
0,1 0,08 -0,06 -0,04 -0,02 0 002 004 006 008 01 0,12
Torsion en boutd'aile (degré)

Figure 2.26 Représentation graphique des valeurs de fléches moyennes et de torsion en bout
d’ailes calculées par EF

Le Tableau 2.20 présente les stratifiés sélectionnés et les résultats des fleches, des rotations et
des FSrw calculés par EF. Le choix final est fait en fonction de raisons pratiques et de la
fleche minimum. Le tissu sergé 2x2 est plus colteux et n’est plus disponible en assez grande
quantité pour la mise en forme d’un intrados et un extrados a 4 plis de tissus sergé chacun. La
sélection finale est donc le stratifié A qui présente la fleche minimum et seulement 2 plis de

tissus sergé par composante.
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Tableau 2.20 Présentation des résultats pour les stratifiés retenus

Identification] Tvoe Laminé Fléche | Torsion FS Tsai-Wu Inverse
o mm deg |Intrados|Extrados|Longeron 1|Longeron 2
A 1 |[0%,15",-15Ys| 40,46 | -0,018 | 7,39 4,63 6,85 6,62
B [15°-15%0%s| 50.82 | 0,006 | 6,58 5,66 5,72 5,83
3
C [75%-7550"1s| 50.82 | 0,011 | 6,63 5,64 5,71 5,84

Le résultat final est représentatif des chargements aérodynamiques dominés par le moment de
flexion. Les fibres a 15° présentent le meilleur compromis pour une combinaison de moment
de flexion élevé et de moment de torsions faibles. Un composite sollicité seulement en
flexion aurait présenté¢ une quasi-totalit¢ de ces plis @ 0° en comparaison a un arbre de
puissance ou la présence du couple de torsion pousse a positionner les fibres a 45° ou la
rigidité et la résistance en torsion sont maximums. Il est aussi recommandé de positionner
des fibres a 90° pour assurer la cohésion du stratifié, ce qui est assuré par les plis de tissus

bidirectionnels aux surfaces extérieures.

Le stratifié obtenu est assigné a l’intrados et a I’extrados étant donné la similitude des
courbes présentées aux Figure 2.24 A et B. la prochaine étape consiste a modifier le stratifié
de I’extrados afin d’imposer un facteur de sécurité de 2 par rapport au flambage di a la force

de compression engendrée par le moment de flexion.
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2.7 Analyse de flambage de I’extrados

L’analyse de flambage est réalisée afin de prévenir I'instabilité géométrique de 1’extrados
sous le chargement en flexion maximum calculé a partir des profils de pression. Les
chargements en torsion sont négligés pour cette étape. Un facteur de sécurité de 2 est imposé
pour palier aux nombreuses divergences entre le modele réel et numérique. L’analyse de
flambage est réalisée a I’aide du logiciel Ansys Classic et d’un code APDL. Trois modéles
sont construits. Soit, un premier pour la section délimitée par le BA et le premier longeron
(Mod¢ele BA), un second pour la zone située entre les deux longerons (Modé¢le centre) et un
troisieme pour la zone située entre le deuxiéme longeron et le BF (Modele BF). Une boucle
gere la variation de longueur des sections et ainsi permet d’obtenir la valeur de la force de
flambage pour le premier mode de chacune des sections en fonction de la longueur de celle-

ci. La

Figure 2.27 présente la surface de 1’extrados et les trois modéeles qui en découlent.

roT 0.1

Modéle BA Modéle Centre Modgéle BF

Figure 2.27 Division de I'extrados pour les analyses de flambage
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La Figure 2.28 présente le modele du centre et identifie les quatre extrémités ainsi que la
longueur qui est variable. L’identification, la longueur variable et le systéme de coordonnées
sont aussi applicables aux modéles BA et BF. Finalement, les

Tableau 2.21 a 2.24 décrivent les mod¢les, les conditions aux frontiéres et les parameétres

variables de I’analyse de flambage.

Extrémité 1

X

Extrémité 2 \

Longueur variable

~

Extrémité 3 Extrémité 4

centre
Tableau 2.21 Description du modele EF pour les analyses de flambage
Modéles EF : Analyse de flambage
Type d'analyse Flambage statique
Type d'é¢léments Shell 91
Position des nceuds selon I'épaisseur Surface moyenne
Chargements Force par unité de longueur
Début Fin
. Mod¢ele BA 6,38 140
D des Model 2
TIIons des Modeles Modéle Centre 140 265
Mod¢le BF 265 385
Quantités d'éléments Variable
. . L. . Xcomposite Envergure
Direction principale du composite par 3 el v s " fl
rapport a Taile modg¢les composite ranf.;en au pro
Zcomposite EpaISSCUI
Lo . Composite T300 Unidirectionel / 8604 0,314 mm
E] des plis >
PABSSEUr €es p Composite T300 Sergé / 8604 0215 m
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Tableau 2.22 Description des conditions aux frontiéres du modele EF pour le flambage

Déplacements imposés et conditions aux frontiéres
Ux
Uy 0 mm
) Uz
Extrémité 1
Rotx
Roty Libre degré
Rotz
Ux Libre
Uy 0 mm
Uz Libre
Modéles BA, Centre et BF | Extrémité 2 et 4
Rotx
Libre
Roty degré
Rotz 0
SFLx 1 N
Uy 0
mm
Extrémité 3 Uz Libre
Rotx 0
Roty degré
Libre
Rotz

Les nervures sont utilisées pour prévenir le flambage de I’extrados. L’objectif de cette
analyse est donc de déterminer le nombre et I’espacement de ces derni¢res. Comme point de
départ, le modele EF de la section 2.6.2 est utilisé pour obtenir la valeur des forces de
compression pour chacune des trois zones. Pour y arriver, le chargement ou la flexion est
maximale est appliqué au modele et les réactions aux nceuds selon 1’envergure pour les trois
sections sont enregistrées. Le facteur de sécurité est appliqué a ces valeurs qui sont
présentées au Tableau 2.23 et utilisées comme forces critiques de flambage pour la sélection

de la distance entre les nervures.
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Tableau 2.23 Forces de compressions pour les trois zones de 1’extrados calculées par EF

Force de compression calculées par EF
Force (N)
Z F
ones > Sans FS Avec FS
BA -10892 -21785
Centre 2 -8381 -16762
BF -11063 -22126

Le stratifi¢ de I’extrados a comme point de départ celui de I’intrados et est modifi¢ en
ajoutant 1 a 2 plis unidirectionnels a 0° au centre. Il est ainsi possible de diminuer la distance
entre les nervures ou de changer de stratifié¢ si I’espacement est trop court ce qui amene une
quantité trop élevée de nervures a fabriquer. Le Tableau 2.24 présente les stratifiés et les

valeurs minimum et maximum des longueurs testées pour 1’analyse de flambage.

Tableau 2.24 Description des parametres variables du modéle EF pour le flambage

Variables
Valeur minimum 50
Longueur Valeur maximum 350 mm
Incrément 25
., . S U U
Laminé 1 (Original) [07,157,-157
Laminés Laminé 2 [0°15"-15",0"]
Laminé 3 [0°%15",-15",0"]

Donc, pour une fin pratique, 8 nervures au maximum seront fabriquées ce qui pour une
envergure de 2000 mm permet un espacement raisonnable de 250 mm. Les résultats pour les
trois modeles de la force de flambage en fonction de la longueur selon la corde sont présentés
a la Figure 2.29 pour le stratifié¢ 1. La section critique est celle du centre avec une intersection
de la force critique de flambage a moins de 100 mm. Ce qui indique que plus de 20 nervures
doivent étre installées pour prévenir le flambage de la zone du centre sous le moment de

flexion maximum. Il est donc nécessaire de modifier le stratifié pour augmenter la force de
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flambage pour une longueur selon I’envergure de 250 mm a un minimum de 8381 N en

compression. Pour y arriver, le stratifié doit présenter une rigidité selon 1’envergure plus

¢levée. Ce qui est procuré par I’addition des plis a 0°. La

Figure 2.30 présente les forces de flambage pour les différents stratifiés au niveau de la

section du centre.
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Figure 2.29 Force de flambage pour les modéles BA, Centre et BF en fonction de la longueur

selon l'envergure des sections
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Figure 2.30 Force de flambage pour le mod¢le Centre a différents stratifiés

Le stratifié¢ 2 permet de fixer I’espacement entre les nervures a 250 mm par I’ajout de 1 pli
unidirectionnel. Cette solution est donc retenue pour éviter 1’instabilité de 1’extrados. La
Figure 2.31 présente les résultats de 1’affichage graphique des déplacements engendrés par le

flambage en mode 1 pour une longueur de 250 mm chez les trois modeles.
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NCDAL SCLUTICN
A MAY 3 2011
20:16:32
TOT NO. 1
| I— — I
0 1222228 444456 666684 .888912
.111114 .333342 .55557 777798 1
NCDAL SCLUTICN
MAY 3 2011
STEP=1 A B 20:22:03
SUB =1 PLOT NO. 1
FREQ-185.5
USUM (ave)
RSYS=0
DMK =. 992857
SMX =.992857
I
0 1220635 .44127 1661905 .88254
.110317 .330952 .551587 172222 .992857
NODAL SCLUTICN AN
C MAY 3 2011
STEP=1 20:28:35
SUB =1 PLOT NO. 1
FREQ=558.272
USUM (AVG)
I— I
0 1222258 444517 666775 .889033
.111129 .333387 555646 .777904 1

Figure 2.31 Résultats graphiques des déplacements
occasionnés par le flambage en mode 1. A) Mod¢le
BA. B) Mode¢le Centre. C) Modele BF
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2.8 Conception finale de la structure

L’objectif n’est pas de produire une structure pouvant étre installée sur un avion et respectant
les multiples normes, mais plutdt de concevoir une structure apte a la wvalidation
expérimentale du modele par EF. Les points suivants permettent de terminer la conception de

la structure.

a) définition de la géométrie des longerons,

b) définition de la géométrie des nervures,

¢) création des joints de collage du BA et du BF,
d) ajout des rayons de coins,

e) ajout des angles de démoulage,

L’assemblage de la structure est effectué par collage. L’étude des longueurs de collage n’est
par réalisé dans ce travail. Une valeur sécuritaire de 12 mm est sélectionnée pour tous les
joints de collage a I’exception de ceux aux niveaux du BA et du BF qui sont de 15 mm.
L’adhésif a base d’époxy Araldite 2011 est sélectionné pour tous les collages

composites/composites du projet.

2.8.1 Définition de la géométrie des longerons.

Jusqu’a présent, les longerons ont été¢ modélisés par deux surfaces planes reliant I’extrados a
I’intrados. Les géométries généralement utilisées en industrie sont des profilés en « C » ou en
«I». Dans le cas présent, un profilé mitoyen nommé « J» est employé. Ce dernier est
sélectionné pour sa facilité de fabrication et pour la section plus massive pouvant étre
positionnée dans les zones en compression. La section plane de 1’extrados permet ’utilisation
de ce profil par I’absence de géométrie aigué ce qui aurait rendu impossible le démoulage. Le
longeron est assemblé a partir d’une section en « C » et d’une plus petite section en « L ».
Les deux géométries peuvent ainsi étre mises en forme a partir du méme moule. Finalement,

des rayons de coins de 5 mm sont ajoutés afin de permettre le démoulage et de diminuer les
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concentrations de contraintes. Cette valeur est le minimum suggéré par la littérature [3]. Le
stratifi¢ sélectionné pour les longerons sont de type quasi isotrope, mais avec une légere
augmentation de la rigidité et de la résistance selon le sens le I’envergure pour palier au
moment de flexion. Le stratifié suivant est donc sélectionné pour la modélisation finale de la
structure de l’aile. Dans le cas ou les analyses numériques indiqueraient un facteur de
sécurité inférieure 1.5, les stratifiés seront modifiés selon les besoins. La séquence

d’empilement (2.60) est donc sélectionnée comme point de départ pour les longerons.

[0, 457, W]S (2.60)

2.8.2 Définition de la géométrie des nervures

L’espacement minimum de 250 mm entre les nervures a été défini a la section 2.7. Ce qui
amene a huit le nombre de nervures. Chacune des nervures est sous-divisée en trois sections.
Soit, la section du BA, la section du centre et la section du BF. Afin de minimiser la quantité
de travail, les nervures sont constituées d’une seule bordure sur tout le périmétre pour le
collage ce qui réduit la fabrication de moules a un. Comme les longerons, les rayons entre la
bordure et la section de profil sont fixés a 5 mm. Les rayons de coins sont quant a eux fixés a
10 mm pour éviter I’interférence avec les rayons des longerons. La Figure 2.32 présente la
géométrie des nervures et le systéme de coordonnées utilisé pour le positionnement de la

fibre.

BA

BF Centre

Figure 2.32 Géométrie des nervures
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Pour le modele EF, les nervures sont modélisées comme des surfaces simples reliant
I’extrados, 1’intrados et les longerons. Ceci a comme objectif de simplifier la modélisation.
Etant donné que ces derniéres ont comme principal objectif la prévention du flambage, leur
simplification n’a relativement pas d’effet sur la réponse en flexion et en torsion de la
structure. Finalement, le stratifi¢ sélectionné pour les nervures (2.61) présente une rigidité
maximale selon 1’épaisseur du profil afin de prévenir le flambage de 1’extrados. Comme le
stratifi¢ des longerons, dans la situation ou le modéle EF indiquerait des FS de sécurité

inférieur a 1.5, le stratifié se verrait modifier selon les besoins.

[05,90”]5 (2.61)

2.8.3 Création des joints de collage du BA et du BF

Pour joindre I’extrados a I’intrados, des joints de collage de 15 mm sont positionnés au BA et
au BF. La géométrie des joints de collage est créée en décalant les surfaces verticales de
I’intrados de 1’épaisseur de I’extrados ajoutée a celle du joint de collage. Cette méthode
permet I’assemblage de toutes les composantes de la structure interne (nervures et longerons)
et de les positionner a I’intérieur de I’intrados. La structure est ensuite complétée par I’ajout

de I’extrados.

2.84 Ajout des rayons de coins

Les coins vifs sont toujours proscrits pour la conception de piéces en composites.
Premiérement, pour leur mise en forme complexe et deuxiémement, pour les concentrations
de contraintes qu’ils engendrent. Des rayons de coins d’une dimension de 10 mm sont donc

ajoutés. Cette dimension est sélectionnée afin de faciliter la mise en forme.



98

2.8.5 Ajout des angles de démoulage

Les angles de démoulage permettent 1’extraction des piéces du moule sans endommager les
surfaces. Un angle de 2 a 5° est suggéré. L’ajout d’un angle de démoulage aux surfaces de
collage de I’intrados et de I’intrados entraine une perte de parallélisme entre les surfaces
collées. C’est pourquoi, afin de minimiser cet effet qu’une valeur de 2° est imposée aux
parois précédemment verticales des deux composantes. Les longerons de par leur
positionnement présentent naturellement un angle de démoulage de plus de 5° pour un des
cotés, ce qui assure le démoulage de ces pieces. Finalement, aucun angle de démoulage n’est
impos¢ aux bordures de ces piéces. Leur présence nuirait grandement a la qualité des
jonctions entre I’intrados et I’extrados. Pour contrevenir a la difficulté de démoulage
possible, le moule des nervures sera construit pour endurer les chargements assez sévéres

produits par I’extraction des nervures sans angle de démoulage.

2.8.6 Présentation de la géométrie finale

La géométrie finale est présentée par la Figure 2.33. Beaucoup de travail doit étre réalisé
pour une utilisation en vol, mais cette structure constitue un point de départ viable pour une
analyse future d’un mod¢le combinant la structure active réalis¢ par M. Coutu et la structure
rigide développé dans le cadre de ce projet. La prochaine étape consiste en la modélisation
par EF de la structure finale avec tous les joints de collage et les rayons de coins

précédemment ajoutés.
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Figure 2.33 Géométrie finale de la structure de l'aile. A) Structure compléte. B) Structure
sans I’extrados. C et D) Agrandissement de la structure interne composée des longerons
et des nervures.
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2.9 Adaptation en vue de la validation expérimentale.

La derni¢re étape avant la modélisation par EF de la structure consiste a développer la
méthodologie de tests. Il est ainsi possible de prévoir des ajustements spécifiques aux tests

expérimentaux et de les inclure dans le modele EF.

Afin de valider expérimentalement les modeles sans avoir recourt a une installation trop
complexe, une série de chargements facilement applicable en laboratoire sont imposés aux
modeles réels et EF. Il est alors possible de comparer numériquement et expérimentalement

les déplacements en bout d’ailes pour des conditions de chargements identiques.

Pour y arriver, des extrusions en aluminium sont positionnées sur la surface plane de
I’extrados et centrées par rapport aux lignes d’applications des chargements. Des crochets
sont vissés a égale distance sur ces extrusions. Le prototype est ensuite fixé en porte a faux et
avec I’extrados vers le sol. Finalement, des sacs de sables pesant environ 10 kg chacun sont
préparés de facon a pouvoir étre suspendu aux crochets, ce qui permet d’appliquer environ
100 N par point d’attache. Un total de 10 crochets par lignes de force permet d’appliquer une
force verticale totale et relativement uniformément répartie de 4000 N ce qui environne la

valeur maximale calculée a partir des profils de pressions.

Donc, afin de reproduire les conditions de test, des extrusions en aluminium sont ajoutées au
modele EF final (Voir Figure 2.34). Les crochets ne sont pas inclus. Les valeurs des masses
des sacs de sable et leurs positions lors des tests expérimentaux étant répertoriées, il est
possible d’appliquer exactement les mémes chargements au niveau numérique et

expérimental.

Finalement, des géométries semblables aux nervures sont usinées et collées a I’intérieure
d’une extrémité de la structure. Ces picces étant filetées, il est possible de fixer la structure a
une plaque qui a son tour est fixée a la table de test. La table de test est en fait une table de

montage verticale trés massive. Ces ajouts ne sont pas inclus dans le modéle. Ces
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spécifications permettent de réaliser le modele EF. Le CHAPITRE 3 et le CHAPITRE 4
décrivent avec plus de précision la fabrication du gabarit de tests et de la séance de validation

expérimentale.

2.10 Analyse par EF final de la structure

Un modele complet de la structure de 1’aile est construit a 1’aide d’un code APDL et du
logiciel Ansys Classic. Le modele présente un intrados, un extrados et deux longerons tous
assemblés par des joints de collage en éléments solides isotropes (E = 0.3 GPa, v =0.34). Les
huit nervures sont connectées aux autres surfaces par des couplages complets entre les

nceuds. La Figure 2.34 présente la géométrie de la section du modéle final par EF de I’aile.

/ Extrusions en aluminiun\
11 [ ] 0 11

.

Figure 2.34 Profil de section de du mod¢le EF final

Le modéle comprend plusieurs composantes. La premicre, ’intrados, est présentée a la

Figure 2.35.

Figure 2.35 A) Surfaces et B) 6732 éléments de l'intrados
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Les surfaces et les ¢léments de 1’extrados sont maintenant présentés a la Figure 2.36. Les
divisions des surfaces permettent un meilleur contréle de la dimension des ¢léments et

assurent la superposition des nceuds entre les différentes surfaces devant étre collées.

Figure 2.36 A) Surfaces et B) 7062 ¢léments de l'extrados

Les longerons composés des sections en « C» et des renforts en « L » sont tous deux
présentés a la Figure 2.37. Les sections en « C » et en « L » sont aussi couplées par un joint

de collage.

Figure 2.37 A) Surface et B) 4316 éléments des longerons/renforts 1 et 2

Le profil de section des nervures composées de trois sous sections est présenté a la Figure

2.38. Les nombreuses divisions sont nécessaires au controle du maillage.
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Figure 2.38 Profil de section des nervures

Les sous-composantes sont maintenant assemblées pour obtenir le modele final complet.
L’assemblage des longerons et des nervures constituant la structure interne est présenté a la

Figure 2.39.

Figure 2.39 A) Surface et B) éléments de la structure interne du mod¢le EF final.
C) Agrandissement de I’extrémité de la structure interne
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Les joints de collage servant au couplage entre les surfaces des sous-composantes sont

présentés a la Figure 2.40.

Figure 2.40 A) Joints de collage complets. B) Agrandissement des joints de collage a
l'extrémité libre de la structure
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L’assemblage complet est finalement présenté a la Figure 2.41.

Figure 2.41 Assemblage complet du modele EF final.
A) Sans extrados. B) Avec extrados

Les principaux points importants du modele EF sont énumérés au Tableau 2.25. Une analyse
de la convergence de la fleche en bout d’aile en fonction de la longueur des éléments a

permis de fixer la longueur selon I’envergure a 50 mm. Les dimensions selon le profil n’ont
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pas été sujettes a des analyses de convergence étant donné leurs faibles dimensions de départ

(Voir le Tableau 2.26).

Tableau 2.25 Description du modele EF de la structure finale de l'aile

Modéles EF : Analyse du modéle final

Type d'analyse Linéaire
Type d'éléments Composites Shell 99
Joints de collages en époxy Solid 95
Extrusions en aluminium Solid 92
Position des nceuds selon I'épaisseur Shell 99 Surface extérieure de laile
Type de chargements Forces imposées aux noeuds
Intrados
Extrados
2 longerons
Description du modeéle 2 renforts
8 nervures

Joints de collage en époxy
Lignes d'application des

Extrados 7062
Intrados 6732
Longeron 1 1584
Longeron 2 1518
Quantités d'éléments Renfort 1 660
Renfort 2 594
Nervures 10424
Extrusions en aluminium 2112

Joints de collages en époxy 3630

Xcomposite Envergure
Ycomposite Tangent au profil

Intrados / Extrados /

Longerons / Renforts —
Direction principale du composite par Zcomposite | Epaisseur
rapport a l'aile Xeomposite _|Corde

Nervures Ycomposite | Vertical

Zcompo site Envergur ©

Composite T300

) Unidirectionel / 8604 0,314 m
Epaisseur des plis
Composite T300 Sergé / 8604 0,215 mm
Extrados [0515",-15",0"1¢
Intrados [0%15",-15]5
Laminés Longerons 1 et 2 / Renforts 1 S , .S U
o2 [0%45%0"s

Nervures [0%90"]s




107

Tableau 2.26 Description des longueurs de maillages utilisés pour le profil de section

Définition du maillage
Envergure
Intrados / Extrados
Bord d'attaque
Bord de fuite
Longerons / Renforts
Connexion
Collage BA
Collage BF

Collage Longerons
Rayon BA
Rayon BF

Rayons Connexion

wn
(e

Dimensions
des éléments

(mm)

Rayon Longerons

Jonction Longeron 1

WIWIND | W WIW| B |W[W|IW WL lW|W]|oo

Jonction Longeron 2

Les analyses EF sont premierement réalisées pour les cas 1 et 2 présentés aux Tableau 2.15
afin d’assurer la résistance de la structure lors de futurs tests en souffleries. Par la suite, afin
de permettre la comparaison entre les déplacements expérimentaux et numériques, les
chargements appliqués lors des tests sont reproduits au niveau du modele numérique. Cette
étape de I’analyse numérique est présentée aux CHAPITRE 4. Le Tableau 2.27 présente les
fleches, les rotations en bout d’aile et les FS pour les cas de chargement 1 et 2. Les facteurs
de sécurité sont obtenus pour tous les plis a I’aide du critére de Tsai-Wu inverse. Le criteére
de Von Mises est employé pour les composantes en matériaux isotropes (Extrusions en

aluminium et joints de collage en époxy).
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Tableau 2.27 Résultats des analyses EF du modele final pour les cas 1 et 2

Facteurs de Sécurité
Tsai- Wu Von Mises
Cas 1 Numéro d Lo 1 Joints d
umer‘o °| Extrados | Intrados NECTONS T pxtrusions | "0 ©°
pli et2 collages
UyN1 37,44|mm 1 7,86 6,86 5,22
UyN2 39,57|mm 2 3,19 7,18 3,50
Uy Moyen 38,51|mm 3 2,69 5,46 4,26
Rotation 0,32|degré 4 2,60 5,34 4,44 3,05 2,53
5 3,26 6,60 4,86
6 3,28 6,34
7 4,82
Tsai- Wu Von Mise
Cas2 Numer.o ds Extrados | Intrados Iz | Extrusions oL 2l
pli et 2 collages
UyN 1 16,68|mm 1 11,63 10,79 8,37
UyN2 21,16/mm 2 5,94 15,25 8,22
Uy Moyen 18,92|mm 3 5,88 7,98 7,43
Rotation 0,68|degré 4 5,53 7,92 8,36 6,72 5,93
5 6,86 16,42 8,10
6 7,84 10,44
7 10,42

Le modele prédit la résistance de tous les plis pour les cas de chargement statique 1 et 2 avec
1 FS minimum de 2.6 pour les piéces en composites, 3.05 pour les extrusions en aluminium
et 2.53 pour les joints de collages. Finalement la Figure 2.42 illustre les déplacements

calculés numériquement pour le modele final de la structure de 1’aile.



Vue de face

0 8.798 17.585 26.393 35.191
4.399 13.197 21.994 30.792 39.59

Vue de face

0 3.684 7.368 11.051 14.735
1.842 5.526 9.21 12.893 16,577

Figure 2.42 Affichage graphique des résultats des déplacements verticaux
pour la structure compléte de l'aile. A) Cas 1. B) Cas 2
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2.11 Conclusion

L’exercice de conception a conclu en une structure typique composée de 2 longerons et 8
nervures uniformément réparties. L’extrados et I’intrados sont mis en forme séparément et
enveloppent la structure interne. Les positions des longerons et des nervures sont déterminées
a I’aide d’un logiciel d’analyse par ¢léments finis afin de maximiser la rigidité et d’éviter

I’instabilité¢ géométrique de I’extrados.

Par la suite, pour la conception des stratifiés, un outil de comparaison a été développé.
L’indice d’optimisation structural des stratifié (IOSS) est un outil simple qui permet de
guider la conception et de repousser ’utilisation d’un logiciel d’analyse par éléments finis
qui demande généralement beaucoup de temps pour le calcul de la solution d’une structure
complexe en composites. Cet outil jumelé a un critére de rupture tel que celui de Tsai-Wu
permet de comparer une multitude de stratifiés sollicités par différents chargements. Le
programme développé dans le cadre du projet utilise la TCSC et est limité a 1’analyse des
contraintes dans le plan seulement. Il n’est donc pas possible de procéder a I’analyse de la
structure compléte. Certaines zones critiques doivent donc étre préalablement sélectionnées
et les vecteurs de chargement sont ensuite calculés pour ces zones. Cet outil a été utilisé pour
déterminer le nombre de plis des stratifiés pour les analyses numériques. Ainsi, la quantité de

parametres variables analysés par EF se voit de beaucoup diminuée.

Bref, la conception d’une aile d’avion est en soi une tache colossale. Cette section présente la
pointe de I’iceberg. Beaucoup de travail doit étre réalisé avant d’obtenir une structure apte au
vol. Le dimensionnement doit étre effectué¢ en fonction de I’enveloppe compléte de vol et
pour y arriver, un type d’avion et son objectif d’utilisation doivent premicrement étre
sélectionné. Il en suivra une modification de la géométrie des ailes qui ne sont habituellement
pas carrées. L’introduction des systémes mécaniques, des systemes de controle et des
réservoirs a essence doivent aussi étre étudiés. Ceci s’additionnant au systéme de contrdle et

de fixation de la section adaptative et flexible de 1’extrados qui est la source de ce projet. Une



111

¢tude de la vie en fatigue pour la structure doit aussi étre réalisée ce qui modifiera encore le

choix des stratifiés et des géométries.

Finalement, le résultat de cette conception n’est qu’une premicre étape. Plusieurs autres
aspects doivent étre pris en compte. Cette structure est considérée comme un outil de

validation du modéle numérique et non une structure préte a étre installée sur un avion.






CHAPITRE 3

FABRICATION ET ASSEMBLAGE DE LA STRUCTURE

3.1 Conception et fabrication de I’outillage de mise en forme

La section suivante présente les différentes étapes relatives a la création des moules utiles a
la fabrication des différentes pieces de la structure de ’aile. La conception des piéces ont été
faite pour en faciliter la fabrication. Les géométries utilisées entrainent la fabrication de
moules relativement simples. Donc, il en vient & dire que la conception des picces et de
I’outillage de mise en forme doit toujours étre réalisée en parallele. Le présent document
laisse prétendre que la conception de 1’outillage a été réalisée suite a la conception, et ce pour
simplifier la présentation, ce qui est tout le contraire. En effet, tout au long du processus de
développement de la structure, le développement de 1’outillage d’infusion était aussi en cour.
Le contraire aurait peut-&tre mené le projet a un cul-de-sac par I’impossibilit¢ de mettre en

forme les pieces congues.

La premicere étape pour la fabrication des moules consiste en la modélisation 3D des contre-
formes. Ces pieces, usinées dans du bois a moyenne densit¢ (MDF), constituent la piece a
fabriquer en composites et une bordure pour ’installation du matériel d’infusion. Le moule
est ensuite fabriqué a partir de cette contre-forme. La fabrication de gabarit d’assemblage est
aussi réalisée afin de permettre le collage de toutes les composantes par une seule personne.
Les sections suivantes décrivent les principales étapes de la mise en forme de I’outillage

d’infusion.

3.1.1 Contre-formes

Modélisations 3D et usinage

Les modeles 3D des Contre-formes sont réalisés a I’aide du logiciel Catia-V5. Les
géométries des pieces obtenues a la section 2.8 sont utilisées pour créer les modeles solides

qui sont par la suite nécessaires a la fabrication par un centre d’usinage numérique a bois.
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Des rayons sont ajoutés a la jonction entre les géométries & mouler et les bordures. Les
dimensions hors tout des contres-formes de I’intrados, 1’extrados et les longerons sont
établies afin de permettre 1’utilisation de brute de 2’ x 8”. Ces dimensions standards facilitent
la fabrication et permettent ainsi de diminuer les colts. Pour diminuer le temps de mise en
forme, plusieurs nervures sont incluses sur la méme contreforme. La méme procédure est
appliquée aux deux longerons. Les Figure 3.1 a Figure 3.4 présentent les modeles 3D des
contres-formes. Les piéces réelles pour I’intrados et I’extrados sont aussi présentées a la

Figure 3.5.

Bordures

Géométrie & mouler
Angles de démoulages : 2° A Angles de démoulages : 2°

-~ N

Figure 3.1 Contre-forme de I'extrados
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/Anglcs de démoulages : 2°

Figure 3.2 Contre-forme de l'intrados

Angles de démoulages accentués pour

les zones hors pieces : 45°

Rayons pour faciliter le

démoulage

Figure 3.3 Contre-forme des longerons
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Figure 3.4 Contre-forme des nervures

Figure 3.5 Contres-formes en « MDF » de I’intrados (Gauche) et I’extrados (Droite) usinés
par un centre d’usinage numérique
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Couche de préparations au moulage

Le sablage des contre-formes est la premiére étape apres la réception des ces dernicéres du
centre d’usinage. Un papier de grade 120 est utilisé pour éliminer les marques de fraisages et
préparer la surface a la réception du scellant. Ce produit est appliqué au fusil a air avec une
buse #1.2 et une pression de 40 PSI. Une application en plusieurs passes légeres assure une
bonne imprégnation sans accumulation. La Figure 3.6 présente les contres-formes des
longerons, de I’intrados et de 1’extrados apres ’application du scellant « CrystalClear » de

marque Duratek.

Figure 3.6 Mod¢les pour la fabrication des longerons, de
I’extrados et I’intrados apres 1’application du scellant

L’application du scellant sert a diminuer I’absorption de 1’eau lors du sablage future. La
surface est ensuite couverte de plusieurs couches d’apprét a base de polyester. Ce produit est
appliqué au fusil a air avec une buse #1.8 et une pression de 60-80 PSI. Les premicres
couches sont appliquées sous forme de bruines jusqu’a ce que la surface soit complétement
grise. Des couches plus généreuses sont ensuite appliquées jusqu’a 1’obtention d’une
¢épaisseur de 0.5 mm maximum. La Figure 3.7 présente les contre-formes suite a I’application

de I’apprét a base de polyester « Gray Surface Primer » de marque Duratek. L’aprés crée une
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surface trés dure, facilement polissable et non réactive aux produits servant a la fabrication

des moules.

Figure 3.7 Modge¢les pour la fabrication des longerons, de
I’extrados et I’intrados apres 1’application du fini de surface a
base de polyester

Couche de préparations au moulage

L’apprét est ensuite sablé afin de permettre le polissage. Le nivellement de la surface est
premiérement réalisé a 1’aide d’un papier de grade 180. Les grades 240, 320, 400, 600 et 800
sont ensuite utilisés pour finir la surface. Un nettoyage a I’eau est effectué¢ entre chacun des
changements de grade de papier a sabler. Le polissage est ensuite effectué¢ a I’aide d’une pate

de polissage et de chiffons de coton. La Figure 3.8 présente les contres-formes polies.
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Figure 3.8 Mod¢les pour la fabrication des longerons, de I’extrados et
I’intrados apres le polissage du fini de surface a base de polyester

Traitement anti démoulant

La derniére étape relative aux contre-formes est 1’application d’un agent démoulant. Une cire
est appliquée a I’aide d’un chiffon en coton. Un total de cinq couches sont appliquées et
polies. L utilisation de la cire permet de boucher certaines des porosités en surfaces qui n’ont

pas pu étre éliminées par le sablage.

3.1.2 Fabrication des moules

Gel de surface a base de polyester

Le premier produit appliqué par-dessus les couches de cires des contre-formes est un gel de
surface (Gelcoat) a base de polyester. L’application est réalisée a I’aide d’un fusil a air
spécialement congu pour les produits trés visqueux. Une pression de 120 PSI est utilisée.
L’¢épaisseur est premierement créée par fine couche et complétée par des applications plus

généreuses jusqu’a un minimum de 2 mm.
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Laminage manuel de la structure du moule

Le gel de surface est ensuite recouvert d’un composite fibre de verre mats et polyester. Le
mat permet de bien épouser toutes les surfaces de gels. Un minimum de 6 mm de composites
est laminé manuellement afin de construire une structure assez rigide pour permettre la
manipulation du moule. Les Figure 3.9 et Figure 3.10 présentent le laminage manuel des
structures des moules pour toutes les composantes a fabriquer. Il est a noter que les renforts
du moule pour les nervures sont beaucoup plus épais étant donné 1’absence d’angles de

démoulage et le nombre d’utilisations plus élevé que les autres moules.

Figure 3.9 Structure des moules en fibres de verre mats/polyester pour la
fabrication des longerons, de I’extrados et I’intrados

Figure 3.10 Structure du moule en fibres de verre
mats/polyester pour la fabrication des nervures
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Démoulages, nettoyage et application des agents démoulant

Les moules sont maintenant retirés des contres-formes a 1’aide de fusil a air et de coins en
plastique pour ne pas endommager les surfaces. Un nettoyage a 1’acétone est effectué¢ avant
I’application de I’agent démoulant. Il est aussi important de couvrir le périmetre des moules a
I’aide de ruban a masquer. Cela afin de laisser une zone encore adhérente pour le
positionnement du mastic d’étanchéité. Par la suite, un total de 5 couches de cire est appliqué
a l’aide de chiffons de coton sur la surface de tous les moules. Les moules sont maintenant
préts pour ’infusion des pieces. Les Figure 3.11 a Figure 3.16 présentent tout les moules

fabriqués dans le cadre de ce projet.

Figure 3.11 Moule pour la fabrication des longerons.
A) Vue d’ensemble. B) Agrandissement d’une zone de moulage
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Figure 3.12 Moule pour la fabrication de I’intrados.
A) Vue d’ensemble. B) Agrandissement de la zone de moulage

A B

Figure 3.13 Moule pour la fabrication de 1’extrados.
A) Vue d’ensemble. B) Agrandissement de la zone de moulage

Figure 3.14 Moule pour la fabrication
des nervures
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Figure 3.15 Agrandissement des zones de moulages des nervures

Figure 3.16 Ensemble des moules fabriqués

3.1.3 Fabrication des gabarits d’assemblage

Pour faciliter I’assemblage par collage de la structure interne et des deux peaux, des gabarits
sont fabriqués a partir de bois a densit¢ moyenne (MDF). Ces gabarits sont aussi utilisés pour

le collage des extrusions d’aluminium sur I’extrados. Le profil de section est usiné a I’aide
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d’un centre d’usinage a commande numérique pour le bois sur deux sections qui s’emboitent.

La Figure 3.17 présente un des 9 gabarits fabriqués pour 1’assemblage par collage.

Figure 3.17 Gabarit de collage de la structure

La Figure 3.18 démontre comment les gabarits de collage sont utilisés pour le soutien de la

structure lors des différentes manipulations reliées a I’assemblage de la sous-structure.

Figure 3.18 Utilisations des gabarits de collage pour le soutien de la
structure lors des manipulations
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Les gabarits sont alignés avec les nervures. Il est ainsi plus facile d’appliquer une pression
uniforme sur les joints de collage lors de 1’assemblage de 1’extrados. La Figure 3.19 présente

I’utilisation des gabarits de collage pour I’assemblage final de la structure.

Figure 3.19 Utilisations des gabarits pour le collage de 1'extrados
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3.2 Fabrication du gabarit de test

Les tests expérimentaux demandent la fabrication d’un gabarit qui permet la fixation en porte
a faux de I’aile. Pour y arriver, un groupe de trois nervures pleines en aluminium et d’une
épaisseur de 50 mm sont fabriquées a I’aide d’un centre d’usinage numérique et d’un code

réalisé a I’aide du logiciel CATIA-VS5. La Figure 3.20 présente les trois nervures.

BA Centre BF

Figure 3.20 Nervures en aluminium pour le gabarit de test

Ces picces taraudées sont ensuite collées a I’extrémité ouverte de la structure sur toutes leurs
longueurs. Il est ensuite possible de fixer ’aile sur une plaque via les nervures en aluminium.
Un total de 15 boulons M8 sont utilisés pour le serrage des nervures a la plaque du gabarit.
Cette plaque est ensuite fixée a une table de montage verticale a I’aide de quatre tiges filetées
de .75 pouce de diametre. La Figure 3.21 présente le gabarit de test assemblé sans la structure

de I’aile. Une vue explosée de I’assemblage est aussi présentée a la Figure 3.32.
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Figure 3.21 Gabarit pour les tests de chargements statiques

7

Figure 3.22 Vue explosée de l'assemblage du gabarit de test
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La Figure 3.23 permet de visualiser le positionnement des nervures en aluminium a

I’extrémité ouverte de la structure. La table de montage verticale utilisée est présentée au

CHAPITRE 4.

Figure 3.23 Assemblage de la structure et du gabarit de test
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33 Fabrication et assemblage de la structure en composite

La section suivante présente rapidement les infusions de certaines pieces en composite et
I’assemblage de la structure. La Figure 3.24 présente les infusions de I’intrados et des

longerons.

Figure 3.24 Infusion A) Intrados B) Longerons
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La Figure 3.25 présente I’intrados aprés le démoulage. Les surplus de matériel doivent étre

découpés pour donner a I’intrados ses dimensions finales.

Figure 3.25 Intrados apres démoulage
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Une fois que toutes les pieces sont infusées, démoulées, découpées aux dimensions finales et
nettoyées a 1’acétone, les surfaces de collage sont 1égérement sablées a I’aide d’un papier de
grade 320. Un dernier nettoyage a 1’eau est ensuite réalisé. La Figure 3.26 présente le la
section en « C » et le renfort, qui une fois assemblée, forment le longeron 2. Les zones de

collage sont reconnaissables par leur fini mat.

Figure 3.26 Section en « C » et le renfort qui constituent le longeron 2
avant le collage

Apres avoir assemblé les deux longerons, la structure interne est construite en ajoutant les
nervures. La Figure 3.27 présente le modele 3D de la structure interne de D’aile. Cette

structure est ensuite collée a I’intrados a ’aide des gabarits de collage.
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Figure 3.27 Modgele 3D de la structure interne de l'aile

Les Figure 3.28 a Figure 3.32 présentent les résultats réels de 1’assemblage entre la structure

interne et I’intrados.

Figure 3.28 Extrémité de la structure interne de I’aile
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Figure 3.29 Nervures assembl

Figure 3.30 Nervure assemblée section centre
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Figure 3.31 Nervure assembl

Figure 3.32 Ensemble de la structure interne de ’aile
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La derniere étape consiste en la fermeture de la structure. L extrados est collé a la structure
interne et I’intrados a 1’aide du gabarit de collage. La Figure 3.33 présente le gabarit de test,
I’assemblage intrados et structure interne et I’extrados. L’image de gauche présente le
positionnement du papier a masquer servant a délimiter les zones devant étre sablées avant le

collage. La figure de droite présente I’extrados apres avoir retiré le ruban a masquer.

1

3
1
1
1
|
]

e
3

Figure 3.33 Préparation pour le collage de 1’extrados
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Le joint de collage entre ’intrados et I’extrados est présenté a la Figure 3.34. Ceux-ci sont

mis en forme lors de I’infusion de I’intrados.

Figure 3.34 Décalage de la surface de collage du BA de I’intrados

Finalement, 1’adhésif a base d’époxy (Araldite 2011) est appliqué sur toutes les surfaces de
collage et I’extrados est mis en place. Les parties supérieures des gabarits de collage sont
fermement positionnées a 1’aide de pinces pour assurer le respect des dimensions du profil.

La Figure 3.35 présente I’arrangement pour 1’assemblage final de la structure.
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Figure 3.35 Collage de I’extrados. Fermeture a I’aide des gabarits de collage

Une fois I’assemblage par collage terminé, la structure est découpée a la dimension finale de
2050 mm selon I’envergure a 1’aide d’un bas de scie équipé d’une lame au diamant et d’un
systéme de refroidissement a 1’eau. Les 50 mm de plus servent & positionner les nervures en
aluminium sans affecter la longueur en porte-a-faux de 2000 mm imposés aux modeles

numériques. La Figure 3.36 présente le résultat de la structure apres la découpe.
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Figure 3.36 Structure apres 1’assemblage et la découpe du surplus de matériel
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34 Collage du gabarit de test et des lignes d’application des chargements.

Les nervures en aluminium sont ensuite fixées a la structure par un adhésif a base d’époxy
(Araldite 2015). Les gabarits de collage sont réutilisés pour appliquer une pression uniforme
sur I’ensemble du collage. La Figure 3.37 présente la méthodologie de serrage utilisée pour le

collage des nervures du gabarit de test.

Figure 3.37 Collage des nervures en aluminium pour
la fixation au gabarit de flexion
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La fixation des barres en aluminium sur I’extrados en composite carbone/€poxy est aussi
réalisée par collage a 1’aide de la colle Araldite 2015 de Huntsman spécialement congue pour
assembler des substrats de nature différente. Celle-ci a préalablement été testée dans le cadre
du projet CRIAQ 7.1 pour ’assemblage des lignes d’action en acier et des fixations en
aluminium a D’extrados flexible en composites carbone/aramide/époxy. Les gabarits de
collages permettent de positionner les extrusions afin de délimiter les zones a protéger par du
ruban a masquer. La Figure 3.38 présente le positionnement des extrusions. Les surfaces sont
préalablement toutes nettoyées a 1’acétone et la manipulation des picces est faite avec des

gants.

Figure 3.38 Positionnement des lignes d’application des chargements a 1’aide des
gabarits de collage

La Figure 3.39 démontre ou le ruban a masquer est positionné. Les surfaces non couvertes
sont ensuite minutieusement sablées a 1’aide d’un papier de grade 320 et nettoyées a 1’eau.
Les ¢étapes de nettoyage et de sablage sont aussi réalisées pour les surfaces de collage des
quatre extrusions. La Figure 3.40 présente les surfaces de I’extrados et de 1’extrusion avant

I’application de 1’adhésif.



Figure 3.39 Positionnement du ruban a masquer pour protéger la surface de
I’extrados lors du collage

Figure 3.40 Extrusion et crochets de fixation apres le sablage des
surfaces de collage
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Finalement, 1’adhésif est appliqué a toutes les surfaces de collage et les gabarits de collage
sont repositionnés pour assurer le bon positionnement des lignes d’application des

chargements. La Figure 3.41 démontre les étapes du collage

Figure 3.41 Collage des lignes d’application des chargements
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3.5 Présentation du prototype de la structure de I’aile

Le prototype de la structure de 1’aile est maintenant complet et prét a étre sollicité en flexion
et en torsion. La Figure 3.42 présente en détail le résultat du collage des extrusions sur

I’extrados. La Figure 3.43 présente le prototype final au complet

Figure 3.42 Résultats finaux du collage des lignes
d’applications des chargements
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Figure 3.43 Assemblage final de la structure, du gabarit de test et des
lignes d'applications des chargements
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3.6 Conclusion

Malgré leur caractere trés technique, la mise en forme et I’assemblage de la structure
constituent une section aussi importante que la caractérisation, la conception et les tests
expérimentaux. Une compréhension des limitations des procédés de fabrication et
d’assemblage disponibles permet de concevoir des piéces et des assemblages dont la mise en
forme est plus simple et moins coliteuse. La compréhension des étapes de fabrication facilite
la résolution des problemes lorsque la comparaison des résultats numériques et
expérimentaux doit étre réalisée. La connaissance des difficultés rencontrées lors de la mise

en forme peut fournir des pistes pour cerner les sources d’erreurs.

La mise en forme des composites et leur assemblage nécessitent une compréhension de
plusieurs phénomenes complexe comme la polymérisation des résines et leurs cheminements
via une matic¢re poreuse (Fibres). En plus de demander une grande habileté manuelle pour
réaliser la quantité élevée de travail nécessaire a 1’obtention de composantes de qualité. La
combinaison de connaissances techniques et d’habiletés manuelles permet de créer un pont
entre toute la théorie développée sur la résistance mécanique des matériaux composites et

I’aspect grandement artisanal de la mise en forme par infusion.

Finalement, plusieurs améliorations peuvent étre apportées a toutes les étapes de la
réalisation de la structure. Il faut considérer 1’objectif qui est la validation du modele EF et
non ’installation pour une utilisation réelle. L usinage direct des moules et 1’utilisation de
gabarit d’assemblages plus fonctionnels et rigides permettraient d’augmenter la qualité du

produit fini, mais a des colts relativement élevés.






CHAPITRE 4

VALIDATION EXPERIMENTALE DU MODELE EF

4.1 Tests expérimentaux

A cette étape, un prototype réel de la structure de I’aile est fabriqué et assemblé et un modéle
EF complet de cette structure est développé. L’étape des tests expérimentaux a pour objectif
de valider les déplacements calculés par le modele numérique. Les déformations de la
structure ne sont donc pas acquisitionnées lors de ces tests. Comme dans le modéle EF, les
déplacements verticaux sont mesurés pour différents chargements. Il est donc nécessaire de
reproduire ces chargements a 1’aide du modéle EF pour permettre la comparaison. Comme il
a ¢ét¢é mentionné précédemment, les chargements 1 et 2 provenant des conditions
aérodynamiques sont difficilement reproductibles a I’extérieure d’une soufflerie. Donc, des
sacs de sable sont suspendus aux crochets permettant ainsi d’obtenir les différentes

conditions de chargements. Ces dernieres sont présentées au Tableau 4.1. Les lignes L1 a L4,

constituent les 4 lignes d’actions présentés a la Figure 3.43.

Tableau 4.1 Conditions de chargements expérimentaux

Cas Expérimentaux | Combinaison de chargements Fportance | Mnexion | Crorsion
N Nmm | Nmm

1 L1 900 [ 877500 |-132570

2 L1+L2 1800 |[1755000]-195840

3 L1+L2+L3 2700 [2632500]-159210

4 L1+L2+L3+14 3600 |3510000( -53280

Le Tableau 4.2 sert de référence pour le calcul des chargements présenté au Tableau 4.1. Les
chargements indiqués comme approximatifs sont précisément répertoriés et leurs points
d’application réels et numériques sont identiques. Les valeurs sont toutes de 100N+5N.

Malheureusement, la condition de test expérimental 4 n’a pu étre imposée étant donné
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I’instabilité de la table de montage sous le moment de flexion trop élevé. Donc, seulement les

cas de 1 a 3 sont appliqués.

Tableau 4.2 Positions et valeurs des chargements appliqués

Positions des points des
RT3 (6 it @ chargements selon Numéro de ligne Ligne 1 Ligne 2 Ligne 3 Ligne 4
I'envergure

chargements Position des lignes
mm 50 127 238 315

selon la corde (mm)

10 1975 0 0 0 0

9 1775 ~ 100 ~ 100 ~ 100 ~ 100
8 1575 = ~ 100 ~ 100 ~ 100 ~ 100
7 1375 % ~ 100 ~ 100 ~ 100 ~ 100
6 1175 2 ~ 100 ~ 100 ~ 100 ~ 100
5 975 & ~ 100 ~ 100 ~ 100 ~ 100
4 775 £ ~ 100 ~ 100 ~ 100 ~ 100
3 575 © ~ 100 ~ 100 ~ 100 ~ 100
2 375 ~ 100 ~ 100 ~ 100 ~ 100
1 175 ~ 100 ~ 100 ~ 100 ~ 100

La table de montage et les tiges filetées nécessaires a la fixation du gabarit de test sont
présentées a la Figure 4.1. Les tiges filetées sont fixées a 1’aide de blocs en « T » filetés et
positionnés dans les rainures horizontales de la table. Une masse de 250 kg est positionnée

derricre la table pour augmenter la stabilité du montage.

Figure 4.1 Table de montage utilisée pour la fixation du
gabarit de test
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La structure de ’aile est solidement fixée extrados vers le sol a la table de montage. Les sacs
de sable numérotés sont positionnés a proximité du montage et la session de test est

enregistrée sous vidéo (Figure 4.2). La Figure 4.3 présente la structure lors des tests.

Structure de ’aile en

porte-a-faux

Sacs de sable

Table de montage |

=

Figure 4.2 Environnement des tests pratiques
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Figure 4.3 Chargement statique de la structure vue de face.
A) A vide B) Cas 1 C) Cas 2 D) Cas 3
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Les déplacements de chacune des extrémités de la section de profil (Les deux mémes points
que le modele EF) sont obtenus par des rubans a mesurer, un repére fixe et un appareil photo.

Les valeurs sont ainsi enregistrées apres 1’ajout de chacune des masses. La Figure 4.4

présente quelques photos prisent lors des tests.

EEEEEEEECEERE

Figure 4.4 Chargements statiques de la structure vue de profil.
A) Structure non sollicitée. B) Application du chargement 9 de
la ligne L1. C) Application du cas de chargement expérimental 2
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4.2 Comparaison des résultats expérimentaux et numériques

Les chargements appliqués lors des tests expérimentaux sont maintenant reproduits chez le
modele EF final présenté a la section 2.10. Les valeurs de fleche et rotation en bout d’aile
sont comparées dans le Tableau 4.3. Les valeurs expérimentales présentent une erreur due a
la prise de mesure qui est considérée comme étant la moiti¢ de la plus petite dimension de
I’outil. Donc, la tolérance de +0.5 mm engendre des valeurs expérimentales minimum et

maximum. Les pourcentages d’erreurs sont donc donnés en fonction des deux bornes.

Tableau 4.3 Comparaison des résultats expérimentaux et numériques pour la fleche et la
rotation en bout d'aile

Fléche moyenne en bout d'aile (mm)
Cas de chargement E.F Min Exp. Max. Exp Erreur min Erreur max
1 8,36 8,6 9,6 3% 13%
2 16,50 18 19 8% 13%
3 24,76 27 28 8% 12%
Rotation en bout d'aile (deg)
Cas de chargement E.F Min Exp. Max. Exp Erreur min. Erreur max.
1 0,28 0,04 0,40 0% 61%
2 0,39 0,18 0,54 0% 115%
3 0,27 0,00 0,36 0% 100%

Les résultats pour la fleche sont concluants étant donné les déviations toutes situées entre
3 % et 13 %. Il est donc possible d’affirmer que le modéle permet de prédire les déformations
de la structure réelle au niveau de la fléche. Par contre, les valeurs de rotation en bout d’aile
¢tant trés faibles, les erreurs de manipulation et de prises de mesure engendrent des
déviations toutes situées entre 0 % et 115 % ce qui est relativement ¢élevé et de peut étre
considérée comme validation définitive. Il serait donc nécessaire d’imposer des couples de
torsion beaucoup plus élevés afin de produire des déplacements plus grands et ainsi une

erreur de prise de mesure plus faible.
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Le mod¢le EF est maintenant légerement modifié afin de diminuer la déviation au niveau de
la fleche. L’étude des modéeles simples réalisée a la section 0 a permis de conclure que les
mode¢les numériques en flexion étaient plus rigides que ceux réalisés en laboratoires et que la
diminution du module de rigidit¢ axiale permet de diminuer 1’erreur pour les modéles
simples. Le méme exercice est réalisé pour le modele de la structure finale. Les valeurs de
fleches moyennes en bout d’aile ont donc été numériquement calculées pour différentes
valeurs de rigidités axiales du composite unidirectionnel T300/8604. La Figure 4.5 présente

les résultats obtenus pour le cas de chargement expérimental 2.
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Fléche moyenne du bout de l'aile (mm)

50 ——m——h———— - +—
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Rigidité axial du composite unidirectionel (GPa)

Figure 4.5 Fleche moyenne en bout d'aile en fonction du module de rigidité axial du
composite unidirectionnel T300/8604 pour le cas de chargements expérimental 2

Il est ainsi possible de modifier la valeur de la rigidité axiale du composite unidirectionnel de
128 GPa a 118 GPa pour obtenir un modele qui prédit les déplacements en flexion de la

structure réelle a I'intérieur de 1 % d’erreur pour le cas de chargements 2.
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4.3 Conclusion

La réalisation des tests expérimentaux ne s’est pas exactement déroulée comme elle se
devait. L’instabilit¢ de la table de montage a limité les cas de chargements a 3 sur 4 et a
probablement introduit une source d’erreur indésirable par le fait que certains déplacements
ont pu avoir lieu lors des cas de chargements expérimentaux 1 a 3. De plus, les rotations en
bout d’aile tres faibles combinées aux instruments de mesure a faible précision ont contribué
a I’impossibilité de conclure définitivement si le modele EF est représentatif ou non pour les
rotations. Il serait donc nécessaire de développer un gabarit pour permettre I’application de
couple de torsion beaucoup plus élevé et ainsi diminuer les erreurs reliées aux prises de

mesures.

Par contre, les déplacements en flexion ont pu étre mesurés avec une précision acceptable et
ont ainsi permis de conclure que la rigidité en flexion du modeéle EF est plus élevée que le
prototype réel. Ainsi, les conclusions réalisées par 1’analyse des modeles simples a la section
0 ont permis d’apporter un ajustement au module de rigidité axial du composite
unidirectionnel (128 GPa a 118 GPa) et ainsi diminuer les pourcentages d’erreur a 1 % pour

le cas du chargements 2.



CONCLUSION

La comparaison entre les résultats numériques et expérimentaux a permis la validation du
modele EF en flexion seulement. Les faibles rotations en bout d’aile n’ont pu é&tre
convenablement comparées. Ceci améne le besoin de développer un gabarit de tests
permettant 1’application d’un couple de torsion beaucoup plus élevé et 1'utilisation d’une

table de montage fixée au sol.

La réalisation de ce travail a permis de développer plusieurs aptitudes et connaissances face a
la caractérisation mécanique, la mise en forme par infusion assistée du vide, la conception
des stratifiés, 1’analyse par EF et la validation expérimentale de picces et structures en
matériaux composites assemblées par collage. Chacune de ces étapes a été réalisée en ayant
comme objectif global la validation des déplacements du modéle d’analyses par EF d’une
structure en composites. Ainsi, un juste milieu a da étre ciblé entre la qualité et le temps
nécessaire a la réalisation de toutes ces étapes. Le développement d’une structure d’aile préte
a D’installation pour des utilisations en vol récréatif, commercial ou militaire ne peut étre
réalisé par une seule personne a I’intérieur d’un délai raisonnable. Chacune des étapes peut
faire place a plusieurs améliorations qui cependant augmentent la quantité d’investissements

nécessaires.

Globalement, je suis tres fier du travail réalisé. La grande quantité de difficultés rencontrées
et surmontées au cours de ce cheminement m’a permis de développer des outils qui me

seront utiles autant au niveau professionnel que personnel et ce tout au long de ma vie.






RECOMMANDATIONS

La section présente liste les principales recommandations pour améliorer le travail dans une
situation ou il serait a refaire. Ces suggestions portent sur toutes les étapes exécutées dans le

cadre de ce projet et sont ainsi regroupées.

DESCRIPTION ET CARACTERISATION DES MATERIAUX ET DU PROCEDE DE
FABRICATION

a) Découpage des éprouvettes a I’aide d’une fraiseuse afin d’augmenter la précision des
dimensions.

b) Caractérisation complete des propriétés mécaniques des deux composites selon les
normes ASTM.

c) Caractérisation en fatigue des deux composites utilisés

d) Caractérisation complete des adhésifs utilisés pour I’assemblage.

e) Investigation de I’influence des changements de direction de la fibre sur I’'uniformité
des %vr et %vy a I'intérieure d’une méme picce.

f) Investigation de I’influence du matériel d’infusion sur la répartition et le

cheminement de la résine lors de 1’infusion.

CONCEPTION DES STRATIFIES

a) Raffinement de la sélection des stratifiés pour diminuer la masse.

b) Etude des stratifiés pour les longerons et les nervures.
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CONCEPTION DE LA STRUCTURE

c) Sélection d’un type d’avion sujet a I’installation d’un systéme adaptatif.

d) Définition du cahier de charge de 1’avion

e) Définition du cahier de charge de la structure de I’aile.

f) Conception en fonction de I’enveloppe compléte de vol.

g) Application des normes de 1’industrie aéronautique en vigueurs.

h) Introduction des systémes mécaniques, des systemes de controles et des réservoirs a
essences a I’intérieure de la structure.

1) Introduction du systéme adaptatif a la structure.

7)) Développement du systeme d’attache de la structure de 1’aile au fuselage.

k) Introduction de raidisseurs pour permettre la diminution de I’épaisseur des peaux.

1) Analyse de flambage pour la structure compleéte.

FABRICATION ET ASSEMBLAGE DE LA STRUCTURE

a) Usinage des moules.
b) Développement de gabarits d’assemblage plus fonctionnels et rigides.
c) Utilisation de fraiseuse pour le découpage final des piéces et de la structure.

d) Développement d’une méthodologie d’inspection des dimensions.

VALIDATION EXPERIMENTALE DU MODELE EF

a) Utilisation d’une table de montage fixée au sol.
b) Utilisation d’un systéme d’acquisition des déplacements plus précis.
c) Développement d’un gabarit pour 1’application de couples de torsion élevés.

d) Réalisation de tests de ruptures et de fatigue.



ANNEXE I

FICHES TECHNIQUES DES MATERIAUX

TECHNICAL
DATA SHEET

No. CFA-001

TORAYCA
300 DATA SHEET

Baseline carbon fiber used in aerospace applications. Has 30 year production history
and is known for its balanced composite properties, high quality, consistency,
reliability and supplyability.

FIBER PROPERTIES

English Metric Test VMethod

Tensile Strength 512 ksi 3,530 MPa TY-030B-01

Tensile Modulus 33.4 Msi 230 GPa TY-030B-01

Strain 1.5 % 1.5 % TY-030B-01

Density 0.064 Ibs/in® 1.76 g/cm?® TY-030B-02
Filament Diameter 2.8E-04 in. 7 Hm

Yield 1K 22,568 ft/lbs 66 g/1000m TY-030B-03

3K 7,523 ft/lbs 198 g/1000m TY-030B-03

6K 3,761 ft/lbs 396 g/1000m TY-030B-03

12K 1,862 ft/lbs 800 g/1000m TY-030B-03

Sizing Type 40A, 40B 1.0 % TY-030B-05

& Amount 40D 0.7 % TY-030B-05

50A, 50B 1.0 % TY-030B-05

Twist Twisted, Untwisted, or Never twisted

FUNCTIONAL

CTE -0.41 a10°%/C
Specific Heat 0.19 Cal/g-'C
Thermal Conductivity 0.025 Cal/em:s-°'C

Electric Resistivity 1.7 x 107° .cm
Chemical Composition: Carbon 93 %
Na + K <50 ppm

PROPERTIES

C OMVMP O S I

T E PROPERTIES:?*

Tensile Strength 270 ksi 1,860 MPa ASTM D-3039
Tensile Modulus 20.0 Msi 135 GPa ASTM D-3039
Tensile Strain 1.3 % 1.3 % ASTM D-3039
Compressive Strength 215 ksi 1,470 MPa ASTM D-695
Flexural Strength 260 ksi 1,810 MPa ASTM D-790
Flexural Modulus 18.0 Msi 125 GPa ASTM D-790
LSS 14 ksi 10 kgf/mm? ASTM D-2344
90" Tensile Strength 11.0 ksi 76 MPa ASTM D-3039

* Toray 250°F Epoxy Resin

TORAY CARBON FIBERS AMERICA,

. Normalized to 60% fiber volume.

INC.
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Tensile Strength
Tensile Modulus
Tensile Strain

Compressive Strength
Compressive Modulus

In-Plane Shear Strength
ILSS
90" Tensile Strength

230
18.5

14
156.5
1.6

ksi
Msi
%

ksi
Msi

ksi
ksi
ksi

1,760
130
T3

1,570
125

98
11
80

** Toray Semi-Toughened 350°F Epoxy Resin. Normalized to 60% fiber volume.

See Section 4 for Safety & Handling information. The above properties do not constitute any warranty or guarantee of values.

MPa
GPa
%

MPa
GPa

MPa

kgf/mm

MPa

2

ASTM D-3039
ASTM D-3039
ASTM D-3039

ASTM D-695
ASTM D-695

ASTM D-3518
ASTM D-2344
ASTM D-3039

These values are for material selection purposes only. For applications requiring guaranteed values, contact our sales and technical team

to establish a material specification document.

s s, =
K 5 I G

The table below summarizes the tow sizes, twists, sizing types, and packaging available
for standard material. Other bobbin sizes may be available on a limited basis.

Tow el meehip Bobbin Size spools Q0S¢
Sizes Twist' Sizing Weight  Type® - b = ;mm) = C%esre We%ht
(kg) (kg)
A 40A, 50A 1.0 I 94 99 320 135 260 15 15
K A 40A, 50A 1.0 1/} i6 82 192 132 156 16 16
B 50B 1.0 '} i6 82 192 132 156 16 16
e A 40A, 50A 2.0 " i6 82 192 157 156 12 24
B 40B, 50B 2.0 u i6 82 192 157 156 12 24
&ie A 40D, 50A 2.0 1/} 76 82 192 157 156 12 24
B 40D, 50B 2.0 o i6 82 192 157 156 12 24
5 A 50A 4.0 " i6 82 192 204 156 6 24
B 50B 4.0 " i6 82 192 204 156 6 24
1 Twist  A: Twisted yarn B: Untwisted yam made from a twisted yarn through an untwisting process
? Bobbin Type See Diagram below
TyrPE [ TYPE
B a B &

d:b\ a7

TORAY CARBON FIBERS AMERICA,

6 Hutton Centre Drive, Suite #1270, Santa Ana, CA 92707
Sales@Toraycfa.com

Technical@Toraycfa.com

TEL: (714) 431-2320
www.torayusa.com

INC.

FAX: (714) 424-0750
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Advanced Materials

Araldite® LY 8604 System / Aradur® 8604 System

EPOXY RESIN SYSTEM

DESCRIPTION :

Araldite® LY 8604 System / Aradur® 5604 System is a two-component, low-viscosity epoxy system
developed for use in the production of advanced composites using vacuum-assisted resin transfer
molding (VARTM), resin transfer molding (RTM), Seemans Composite Resin Injection Melding Process
(SCRIM PW}_. or other infusion processes. The low-mixed viscosity and wet-out potential of Araldite® LY
8604 System [/ Aradur® 8604 System enhance processability parameters.

Araldite® LY 8604 System / Aradur® 8604 System has enhanced temperature performance after only a
room temperature cure and maintains excellent toughness. Composites produced with this product can
achieve a glass transition of 176°F (B0*C) without a post cure.

ADVANTAGES :
* Exceptionally long work life
= Excellent high-heat resistance with a room temperature cure
*  Superior properies
= Remains transparent after cured

MIX RATIO :

By weight: 100 to 13 Resin to Hardener

By volume: 100 to 19 Resin to Hardener
Mixing Instructions: Measure each component accurately (#5%) into clean containers. Thoroughly mix
resin and hardener together (minimum 2 minutes) scraping container sidewalls, bottom, and mixing stick
several times to assure a uniform mix.

TYPICAL HANDLING PROPERTIES :
Tested @ 77°F(25°C) unless otherwise noted.

Property Criteria ASTM Test Method Test Value
Color Mixed Transparent
Specific Gravity Resin D-792 1.14
Hardener 0.50
Vigcosity, cP Resin D-2393 750
Hardener 20
Mixed 370
Gel Time, minutes 4 fl.oz. D-2471 220
14 fl.oz. 120

NOTE: Typical Properties — These physical properties are reported as typical test values obtained by our test
laboratory. If assistance is needed in establishing product specifications, please consult with cur Quality Control
Department.

November 2008 Araldite® LY 8604 Aradur® 8604 System Page 18
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ACCESSORIES :
The following sealer and release agent have been specifically identified for use with the Araldite® LY
8604 System to achieve maximum results.

Mold Sealer: RenSha fe-Express' Sealer No.1
Release Agent Frekote™ TO0-NC

PROCESSING :

Mold Preparation:
*  Clean mold with acetone or ethanol solvent.
* Apply two coats of sealer allowing time to dry to touch between each coat
+ Apply five coats of release agent allowing fime to dry to touch between each coat.

RECOMMENDED CURE SCHEDULE :
24 hours minimum @ 77°F (25°C).

NEAT SYSTEM

TYPICAL CURED PROPERTIES : Cured 7 days @ 7¥7°F (25°C)

Tested @ 77°F(25°C) unless otherwise noted.

Property ASTM Test Method Test* Value
Density, Ib.ft* (g/lem?) D-792 71(1.14)
Cubic inch per Pound D-792 243
Hardness (Shore D) D-2240 81
Ultimate Flexural Strength, psi D-790 11,411
Flexural Modulus, psi D-790 0.41 x 108
Ultimate Tensile Strength, psi D-638 7,600
Tensile Madulus, psi 0.45 x 108
Tg by DMA, E' onget, °F (°C) D-4065 164 (73)
Uttimate Compressive Strength, psi D-635 17,790

% Elongation D-638 2.0

*All properties are of neat preduct form {non-composite).

Novemnber 2008

Araldite® L'y B804 Aradur® B804 System

Page 2/8
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INFUSION PROCESS

TYPICAL CURED PROFPERTIES : Cured 7 days @ 77°F (25°C)

Tested (@ 77°F(25°C) unless otherwise noted.
Property ASTM Test Method  Test'Value  Test® Value
Hardness (Shore D) D-2240 a2 a1
Utimate Flexural Strength, psi D-780 47,324 BE 487
Flexural Modulus, psi D-780 23 10° 5.6 x 10°
Ulimate Tensile Strength, psi D-838 48,386 73,253
Tensile Modulus, psi 0.80 x 10° 7.0 x 108
Tg by DMA, E onset, °F (*C) D-4065 176 (80} 176 (20)
Ulimate Compressive Strength, psi D-885 28,031 34,400
Compressive Modulus, psi 3.2 x 10° -
% Elongation D-838 - 1.0

LAY-UF PROCESS :

Glass Laminate’ Graphite Laminate®
FPanel Type: Approx. 2 ft.x 2 ft. lat panel Approx.2 ftx 2 ft. flat panel
Cloth Type: B layer, Volam A 7500, 10 oz 8 layer, 3K, TOFP
Cloth Rotation: 0 degrees 0 degrees
Procedurs: WVARTM, flat panel VARTM, flat pamel
Laminate Thickness: D.085° D.0807
Laminate Resin Content: 6% 38%
PACKAGING :

Unit Weight

5 gallon Reszin 43 lb.

1 gallon Hardener 8.5 Ib.

Drurn Reszin 487 lb.

5 gallon Hardemer 3375 1b.

Drurn Hardener 350 lb.
HANDLING :

Work in a well ventilated area and use clean, dry tools for mixing and applying. For two component
system, combine the resin and hardener according to mix ratio. Mix together thoroughly and use
immediately after mixing. Material temperature should not be below G5°F (18°C) when miximg.

SHELF LIFE :
Provided materials are stored under the recommended storage conditions in their original contaimers, they
will remain in useable condition for at least one year from date of shipping.

Movember 2008 Araldite™ LY 8604 Aradur™ B604 System Page /5
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SAFETY/HANDLING PRECAUTIONS -
Do not use or handle this preduct until the Material Safety Data Sheet has been read and understood.

Araldite® LY 8604 System

WARNING! Causes skin and eye irmitation. May cause allergic skin reaction.
Avoid contact with eyes, skin, or clothimg.

Avoid prolonged or repeated contact with skin.

Wash thoroughly after handling.

Aradur® 8604 System
DANGER! COMBUSTIBLE. CORROSIVE — Causes eye burns and skin burns. May cause allergic skin
reaction. Keep away from heat and flame.

Do not getin eyes, on skin, or on clothing.
Awvoid breathing vapor or mist

Keep container closed.

Use with adequate ventilation.

Wash thoroughly after handling.

FIRST AID :

In case of contact with:

Skin: Immediately wash with scap and water. Remove contaminated clothing and launder before reuse.
Destroy contaminated shoes.

Eyes: Immediately flush with water for at least 15 minutes. Call a physician.

Ingestion: If conscious, give plenty of water o drink. Do not induce vomiting. Call a physician.
Inhalation: Remowve to fresh air. Administer oxygen or artificial respiration if necessary. Call a
physician.

Other: Referal to physician is recommended if there is any guestion about the seriousness of any injury.

PRECAUTIONARY NOTE :

Themosetting systems generate heat when curing. The amount of heat and the pericd of time in which
heat is released vary significantly between systems. Additionally, ambient or compound temperature,
amount of material mixed, and construction and shape of the mold or container can also be faciors in the
temperature profile of a mixed system. In some cases, the thermosetting reaction can be vigorous,
generating heat sufficient to cause decompeosition of the system with subsequent liberation of large
volumes of acrid smaoke.

A good rule of thumb is never mix more material than can be applied during the stated pot life or gel time.

Also take care when using materials in applications other than stated on the Product Data Sheet. ie., a
laminating resin for casting.

Movember 2008 Araldite™ LY 8604 Aradur™ B604 System Page 46
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Please feel welcome to call our Product Information Department or your local Ren representative for
instructions before you start your job.

Caution

To protect against any potential health risks presented by our products, the use of proper personal
protective equipment (PPE) is recommended. Eye and skin protection is nomally advised. Respiratory
protection may be needed if mechanical ventilation is not available or is insufficient to remove

vapors. For detailed PPE recommendations and exposure control options consult the product MSDS or a
Huntsman EHS representative.

IMPORTANT LEGAL NOTICE

Huntsman Advanced Materials wamants only that its preducts meet the specifications agreed with the user.
Typical properties, where stated, are to be considered as representative of current production and should
not be treated as specifications.

The manufacture of materials is the subject of granted patents and patent applications; freedom to operate
patented processes is not implied by this publication.

While all the information and recommendations in this publication are, to the best of Huntsman Advanced
Material's knowledge, information and belief, accurate at the date of publication, NOTHIMG HEREIM 15 TO
BE COMSTRUED AS A WARRANTY, WHETHER EXFPRESS OR IMPLIED, INCLUDING BUT WITHOUT
LIMIATION, AS TO MERCHANTABILITY OR FITMNESS FOR A PARTICULAR PURPOSE. IM ALL CASES,
IT I35 THE RESPONSIBILITY OF THE USER TO DETERMINME THE APPLICABILITY OF SUCH
INFORMATION AND RECOMMENDATIONS AND THE SUITABILITY OF ANY PRODUCT FOR ITS OWN
PARTICULAR PURPOSE.

The behavior of the preducts refermed to in this publication in manufacturing processes and their suitability
in any given end-use environment are dependent upon various conditions such as chemical compatibility,
temperature, and other variables, which are not known fo Huntsman Advanced Materals. I is the
responsibility of the user to evaluate the manufacturing circumstances and the final product under actual
end-use requirements and to adequately advise and wam purchasers and users thereof.

Products may be toxic and require special precautions in handling. The user should obtain Safety Data
Sheets from Huntsman Advanced Materials containing detailed information on toxicity, together with
proper shipping. handling and storage procedures, and should comply with all applicable safety and
environmental standards.

Hazards, toxicity and behavior of the products may differ when used with other materials and are
dependent on manufacturing circumstances or other processes. Such hazards, tosicity and behavior
should be determined by the user and made known to handlers, processors and end users.

Except where explicitly agreed otherwise, the sale of products refemred to in this publication is subject to
the general terms and conditions of sale of Hunitsman Advanced Materials LLC or of its affiliated
companies including without limitation, Huntsman Adwvanced Materals (Eurcpe) BVBA, Huntsman
Advanced Materials Americas Inc., and Huntsman Advanced Materials (Hong Kong) Ltd.

Huntsman Advanced Materials is an international business wunit of Huntsman Corporation. Huntsman
Advanced Materials trades through Huntsman affiliated companies in different countries including but not
limited to Huntsman Advanced Materals LLC in the USA and Huntsman Advanced Materials (Europe)
BWEBA in Europe.

Movember 2008 Araldite™ LY 8604 Aradur™ B604 System Page 55
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Relnfusion, Ren and RenShape Express are registered trademarks of Humtsmam Corporation or an
affiliate thereof in one or more, but not all, countries.

Copyright & 2007 Huntsman Corporation or an affiliate thereof. All rights reserved.

Maln Offces

Huntsman Corporatien
10003 Woodioch Forast D
The Woodiands

Texas 77380

[261) T19-5000

Huntsman Advanced Technology
Center

B50d Gosling R

The Woodiands

Texas 77381

[281) T19-7400

Website -

wwea huntsman. comiadvanced_materials

Nowvember 2008

Araldite® LY 8604 Aradur™ BE04 System

Page 6/8
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Advanced Materials

Araldite® 2011

Colles structurales

Araldite” 2011
Adhésif époxyde bicomposant

Proprigtés
essentielles

= Multi-usages

# Longue durée de vie

» Faible retrait

« Bonne résistance aux sollicitations dynamigues

+ Collage d'une grande varieté de matériaux d'usage courant

Description L'Arakdite 2011 est un adhésiT pateux, bicomposant, mult-esageas, trés résistant aux chocs, qul durcit a température
ambianie.
Il est adapté au collage dune grande variété de métawe, des ceramigues, du veme, du caouichouc, des plastiques
rigides i de |a plupan des maténawe d'wsage couwrant. Il constitue un adhasi polyvalent pour 13 plupart des
appilcations Industrielas et arisanaies.

Données

concernant le

produit

20114 20118 2011 {mélangs)
Coulsur (Wisuslig) Neutre Jaune pale Jaune pale
Denshe env. 1,15 env. 0,95 anv. 1,05
Viscosite 3 25°C [Pas) 250 20-38 0-45
Durée dutllisation {100 g & 25°C) = B eny. 100 minwes

Mise en ceuvre

Féwrier 2007

Pretraltamant

La reslstance et la durée de vie dun |oint collé dépendent de la qualté du préfraltement des surfaces a assembler.

Les 5Uraces a encoller dovent au minimum &tre nethoyeéss au maoyen d'un bon agent dégraissant tel gue racstons ou
& méthouy-propanol ou auires Gégralssants de marque déposée ain d'éliminer toute frace dhulie, de gralsse ou de
poussiens. Alood, essence ou dluanis pour peintures ne Solvent [amals Stre utlises.

Les joints les plus soildes ot durabies sont obienus par Sorasion macanigue ou attaque chimique (« décapage ») des
surfaces dégralssees. Lne abrasion doit &tre sulvie d'un second degralssage.

Rapport de melangs Parties pondérales Partlas wolumiques
Araldite 201 1A 100 100
Araldite 2011/8 &0 100

L'Araidiie 2011 est disponibde en carpuches munies de melangeurs et peut &tre appligués comme un adhest
monocomposant a [alde de 'equipement recommande par Hunisman Advanced Materlals.

Araidite® 2011 16

167



168

HUNTSMAN

Enriching Ivas through innovation

spplication ds 'adhssIf

Le malangs résing / durcisseur es1 applqué directemant ou de maniéne mootisés sur l2s surfaces 3 assembler. Le
service d'assistance technigque de HUNsMan sera hewreus d'alder ILilisateur dans e cholx de 1a méthode
d'application appropriée et de suggérsr une sénle e s0CkbEs de renom gul fabnguent st disribuent des équipements
pour Fapplication o'adhesir.

Une ¢palss=ur de 0,05 3 0,10 mm d'adhasif procursra nomalement au joint une résistance optimale au csallament.
Huntsman préciss que |3 conception comacte du joint adhest est egalement crtique pour un collage durable. Les
pléc=s 3 assembler dolvent &fre accostées st sécunses dans une posiion e Immedatement aprés applcation de
"adhesll.

Pour g2 plus amples explications sur la préparation =t e prétraitement de 13 surfacs, [a cONcepIon du joint aghés &t
e systame de dispersion 3 senngue double, consuit=z Nofre site www. arakdite 2000 plus.com.

Entratien de 'equipsment
Tous les oulls dolvent &tre "IETlIZI"'EE-S ‘eau chaude &1 au savon avant que les résldus d'adhesil ne durdissent. Enlaver
des résidus durcls est una DF{‘EEDF ongus et difficlie.

Sl des solvants lels que I'acatone sont uillsas pour 2 I'El'.:l:fE;E, 5 PEFEONNEE ma’gées de cefie IJFEFJ.:EIF doleent
prendre ks précautions necessalres af aviter tout contact avec la peau atlas el

Tamps nécessalras pour obtenir une réslstancs au clealliemant minimale

Temperature " 10 15 23 40 £0 100
Temps de durcissement heurcs 4 12 T 2 = -
pour atteindre RC = IMP3 pneee ) ] - . o &
Temps de durcissement reures 36 13 10 3 = =
pour ateindra RC = 10MPA  minutes ) ; - . a5 7

RC = Reslstance au cisalliement.

Propriétés types
aprés
durcissement

Fésrler 2007

Sauf Indlcation contralre, les chiffres Indiqués cl-0ess0us ont tous &b2 obi=nus 3 partr de coupons de test standand
constituds par collage de pléces en alllage dauminium de 114 ¥ 25 x 1,5 mm, e recowwemeant &tant dans 10Us 185 235
12,5 x 25 mm. Ces résultals ont @té déterminés a partr de ko= de production types en utllisant des methiodes de test
stangand. lis ne constifuent qu'une Infarmation technique et ne doivent &tne en aucun cas considénss comme une
spécifcation du produt.

Hote : les dornéss Indiquess dans cetie adlion 500t fTondees 5UT 0es 18sts récens du prodult..

Reslatances moyennes au clealllement des collages fypes métal-matal (150 4567)
Durzissament pendant 16 heures 3 20°C et test 3 23°C Prétraiement — sablage, degraissags

Aluminium

Acler 37M1

-

R S S
cler inoxydaote v |

-

]

]

Acler galvanias

Culvre
Lalton
MFPa 0 5 10 15 20 5 30
Aradie® 2011 6
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Restatances moysnnas au cisalllsment des collages fypes plastique-plastique (150 4587)

Duncissament pendant 16 heures a 40°C et test 3 23°C Pretraiement — légére abrasion e dégralesage a lakcool.

crr [ |

ey
]
az:
PVC -

PMMA _

Polycarbonate —
Polyamidas _

MPa o 5 10 15 20
Realatance au clzalllement en foncilon da la tnrnparatum |IED -455?'} [waleurs Moyennes I]-‘pEGl
Durcissament - (3] = ?_I:-JIE- a 23°C | (0] = 24 heurgs 3 23°C + 30 minutes a B0°C

MPa
30
il
25 S — ]
20 ——
o N
10 \"“‘b.ﬁ______
5 i =
o
Co-40 -0 0 20 40 &0 8o 100

Reslstance au claalllsment en conditions troplcales (40°C/ 32% HR, DIN 50017 ; valewrs moyennee types)
Durcissemeant : 16 heures / 40°C . Test 3 23°C.

Valeur d'orging

Apréa 30 jours

Aprés &0 jours

IIII

Apréa S0 jours

MPa

-
e
-
=
=
o
o
=
]
h
s
&=

Fésrler 2007 Araidite® 2011 6
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Reslstance au claalllement apres un viglilassment en temperaturs
Durcissement - 16 heuree [ 40+C. Test : a 23°C, S0% HR

valeur drongine |
ey

B0*C / 60 jours

]
BI0°C 1 5 ana _ | | |
I N S

120%C ! &0 Jours

MPa 0 5 10 15 20 25

Reskstance au clealllemeant aprés une Immersion dans différents milleux | valswrs moyennes Iypes)

Zau' Indication comiraire, |a réslstance au cisallement est délerminés aprés une Immersion Jusqu'a 20 jours a 23°C
dans le milleu Indigué. Test a 23°C

O30 jours O&0 jours W30 Jours Durcizsament: 16 h & 40°C

Valeur d'origing

I S T A
oy

-

-

Ezasnca (pétrols)

Acatat dethyle
Acide scetique, 10% | degrade

Xylans

Hulls lubrifiants

[
I S
parammne |

]

Eau & 23°C

S —
ST S— —

MPa L] 5 10 15 20 25 30

Féyrler 2007 Araidite® 2011 4B
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Test g palage au rouleau (IS0 4578)  Durclssement 15 heurss 3 S0°C 5 Wimm

Tampérature de transltion vitreuse Durclssement : 16 hewres 3 40°C eny. 45°C

Comoalon Mactrolyfique [DIM 53485) (durcissement : 16 h & 40°C ou 20 min. & 100°C)
Test : 4 jours dans une encelnte climatisée en cimat 40692 conformement a la norme DIM 50015
Classification seion |3 norme speciiae A-AB12

Resiatance diglectriqus minimale & 50 Hz, 24°C [VEM 77170}

Rapport de melange Waleur Instantanée : 2527 Kvimm
100:30 pariies ponderaies WValeur en une minute : 22-24 KVimm
Permaablitta & ka wapsur d'sau [NF 41001) (35°C, 30% HR) Durcissament - 5 jowns/23°C

Test 5ur un flim d'une epalssewr de 1 mm 16g/m 124 heures
Sbsorption d'aau 150 62-80)

24 heures a 23°C 0.5%
30 min. 3 100°C 1.3%

Conductivibé themmigque 150 B834/90)  Durcissement - 20 minutes/100°C

Test:a23°C 0,22 Wimk
Moduls e clsalllemant (DIN 53445) Durcizsament - 16 heures / 40°C
-S0C - 15GPa
rc - 12GPa
S0°C - 02GPa
;e - T.0Mpa
Propristés en fexion (150 178) Durcissement pandant 15 heurss 3 40°C . Test 3 23°C
Resistance en fiaxjon 50,4 MPa
Mogule d'easticite en fiexion 1204,1 MPa

Tast da fatigue sur des jointe & simple recouvrement (DIN 53285) Durdssement - 20 minutes/100°C
Resistance stalique moyanne au cisalllemant ; 16,3 MPa
Le test 3 &4é réallse avec une féguence de cycle defMor de 90 Hz.

Charge fuctuante Mombre de cycles en charge avani rupture du collage
{En % e la réslstance au cisallement sEbque)
30 10° - 10°
20 10° - 107
15 =107

Féymier 2007 Araidie® 2011 5B



172

HUNTSMAN

Enriching Ivas through innovation

Stockage

Les Araldite 2011/A et Araldite 2011/B peuwvent &re stockees Jusqu'a 3 ans a température amblanie s les composants
501 consenids dans des emballages scellés. La dae de peremphion figure sur | dtiquette.

Précautions
d'emploi

Attantion

Les produits Huntsman Advanced Materials pauvent généralament Stre manipuies sans fsque & condition de
respecier cartaines précautions prises normalemeant lorsque 'on manipule des prodults chimiques. Les maténaux non
durcls ne doivent FGE-FIH'EIH“FHE 2nirer en contac] avec des pﬂ:-duns dlmentalres ou des usiensliee de cising, et
des mesures dolvent égalemeant &ire prisas pour empscher tout contact de |a peau avec ces materaux non durcs, car
c=la peut avoir un et néfaste U o5 P2rsonNes 3 1a peau particulierament sensitle. Le port de gants Impamaables
&n plastique ou en caouichous st normalement nécessalre, ainsl gue Mulisation de protections powr (e yewr Les
personnes dolvent 52 nethoyer solgneusement |3 peau & 1 fin de chague pérode de traval aves da 'eau chaude et ou
gavon. L'utlisation de solvants okt &re svitée. Elles devront utlliser dee sarvieties en papier Jetabiss — et non n
tissa — pour se sécher la peay. Une ventiation adéquate du lleu de travall est recommandés. Les précautions
dempiol sont decrites plus en détall dans nos Niches de donness de Scuria poar les prodults Individusls. Cas fiches
gont disponibles sur demande et dolvent Sfre consuitées pour de plus amples Informations.

Huntsman
Advanced
Materials

Mios recommandations et I'assistance 1Elﬂ'II1HI.E que MoEs w“. fondees sur ke niveau actuel de nos
connassancas, ont ete saterminges en fonclion des q:pllcaﬁ:-ns QuUE NoUs pr'IIﬂlSDITS.T[HItE wutlisation de notre
prodult 3 des fns ou conditions autres que celles-ol reéveralt o2 volre seule responsabilite. |l vous Incombs de
verter |a compatibillt de I'uilisation et des processus qQue VOUS Metiez en ceuvre aVec Notre prodult, de respecter
les bonnes pratigues professionnelies, ef de tenir comple, 50uUS volre responsabilte, des facteurs speciiques & voire
activite. 1l vous appartient en oure e respectsr ks drolts de propriaté Industriells des tiers. Mous garantissons L3
parfalie quallte de nos produits en confonmite aves leurs spacifications.

mmm-mmm—;—-ﬁw e ik Pt salont s il s Lisk

gl devanl e comse 40 la constants ol he dohvan
o e u-m-.mqﬂm

L Tieion cum muliriace: fall Fobyel dis bieests Siivris of des demandis d Brevel | ln ibens Saploialon dis proomeis
bl i faid [epliude paf i pedsanis pubicaton

Tiirvck e b i Pl o o bk i s cht o i charvs b ot pLibsiealon wort, i i confemsenon e Hurteman
Eatwarsou] Wiiitadain, pibciees & b Gele de puliionon, RIEM ME DOIT ETRE INTERPRETE COMME UNE GARANTIE,
ENFRESEE U IMPLICITE, ¥ COMPRIS MAIS SAKS LINITATION, OUANT A LA OUALITE MARTHANDE U LA
COMVEMANCE A LN USAGE PARTICLLER DMS TOUS LES GAS, IL EST DE LA RESPONSABILITE DE LUTUSATELR
DE DETERMIMER L'&PPUICABILITE DE TELLES |NFORMATIONS ET RECOMMANDATIONS ET L'ADECLUATION DE TOUT
FROCUIT A 50N PROPRE USAGE PARTICLULIER:

e produls dan | prisents 1k ol lor
uumm.mewim mhmmm-mwu W compatisiil chirsgua, Ia

Huozrzman Advanced Slacemials rednatore ol aulres vadeble, oul fe sonl pEs confim de Hunissen Sdvenced eiwisl I sl de in recormabiig de

(Switzeriand) GmbH
Klybeckstrassa 200

4057 Balke
Sllsse

Tal: +41 (D)E1 29653233
Fax : +&1 [0)61 056 35 12

Tutimarter & dvahior i concitions da labrication ot e produll fnal der ke condons kb dusage fnal el de corsailar o
iart i ke ddouts les scheleurs o b otisete

Cpilaim podul peosd dbe ok o iy dion ko de la L e

idennn s-l'l:r-d-m--u-ﬂ-uﬂiu-. [ e v AL [ e,

e gue les p [ il i alockage, o de ooflormel vec lefmees e des o ime
I lﬂh'lﬁ.‘l.l"l.i.

I.-rh:l.-\.hm.ﬂl -m_m_mﬂi-mmm_mm-mﬁmﬂ
e mliem Lewedity feogumm loskcli ol compotament deivend B délenmi o

des
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Advanced Materials

Araldite® 2015

Colles structurales

Araldite” 2015
Adhésif epoxyde bicomposant en pate

Propriétés
essentielles

* Adhésif résilient (résistance aux choes)

# Idéal pour le collage des structures GRP, des SMC et des substrats hétérogénes

= Faible retrait

* Propriété de remplissage, ne coule pas en surface verticale jusqu’a une épaisseur de 10 mm

« Grande résistance au pelage et au cisaillement

Description L'Araldite 2015 est un adhésif en pate bicomposant, durcissant a température ambiante et résilient. || est thisotrope et
ne coule pas en surface verticale jusqu'd une épaisseur de 10 mm. |l est particuliérement adapté au collage des SMC
et des structures GRP.

Données

concernant le

produit

Propriete 25 A 2015 B Melange
Couleur (visuelle) Péte neutre Péte neutre Fite neutre
Densité 14 14 1.4
Visoosité & 25°C (Pas) thizotrope: thixotrope thixotrope:
Durée d'utlisation {100 g 3 25°C) - - 20 - 40 minutes

Mise en cauvre

Féwrier 2007

Prétraitement

La résistance et la durée de vie d'un joint collé dépendent de |a qualite du prétraitement des swrfaces 3 assembler
Les surfaces 3 encoller dovent au minimum &tre nettoyées au moyen d'un bon agent dégraissant tel que Facetone ou
e methoxy-propancl ou autres degraissants de margue déposée afin d'eliminer toute race dhuille, de graisse ou de
poussiére.

Aleool, essence ou diluants pour peintures ne doivent jamais &e utilisés.

Les joints bes plus solides et durables sont obtenus par abrasion mécanique ou attaque chimique (« décapage ») des
surfaces dégraissées. Une abrasion doit étre suivie d'un second dégraissage.

Rapport de mélange Parties pondérales Parties volumiques
Araldite 20151, 100 100
Araldite 2015/B 100 100

L Araldite 2015 est disponible en cartouches munies de meélangeurs et peut éire appliqués comme un adhésif

monocompasant 3 l'aide de |'équipement recommandé par Huntsman Advanced Materials.

Araldite™ 2015

1]
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application ds I'sdhesl

Le mélange résing / durclsseur e51 apphque directemant ou de maniéns mootisés EU l88 surfaces 3 assembier. Le
sarvice d'assistance technique de Hunisman sera heureus d'ader ILilisateur dans |2 chol e [a métmode
d'application appropriée &t de suggerer LNe série de sciEtes de renom qui fabrguent et disrbuent des equipements
pour lapplication of adhesk.

Une épalsseur de 0,05 a 0,10 mm d'adhésl procurera nomialement au joint une réslstance ootmale au dsallsment
Huntsman précise que |a conception comecte du joint adhesl est egalement crique pour un collage duradle. Les
pléces @ assembier dolvent &tre accostées et sECUNSSEs dans une poshion e Immediatement aonés [applcation de
"adhisll.

Pour de plus amples explications sUr |3 préparation et e préfraltement de 1a surface, a concapdon du |oint aohesr et
& EYEiéme de MESpersion A senngue double, coNSWter Nofe &l wirw. araldite2000pus.com.

Entratien de I'équipsment
Tows ks ouths dokvent 2tre nettoyes 3 Peau chaude &1 au savon avant que 1es résidus d'adnést ne durdssent. Enlsver
des r2sidus durcis est une opération longus et diiclle.

5l mas solvants tels que I'acétone sont ulllsés pour 2 nefioyage, les personnas chargéss de cefle oparaton dokent
pr2ndre les pracautions necessalres et aviter tout contact avec 1 peau at k26 yaux.

Tamps nécessalras pour obtenir une réslstance au cleallismant minimale

Température o 10 15 3 40 &0 100
Temps da durcissement heures 12 7.5 L 1 - -
pour atendre RC = 1MP3  miputes ) - ] ; 17 g
Temps de durcissement reures 21 13 [ 2 - -
pour attendre RC = 10MF3  minutes ] - ; ; 5 7

RC = Reslstance au cisallemeant.

Propriétés types
aprés
durcissement

Fésrler 2007

Sauf Indlcation contraire, les chiffres Indiqués ci-0ess0us ont tous &b2 obt=nus 3 partr de coupons de test standand
corstituds par collage de pleces en alllage dauminiem de 114 ¥ 25 x 1,6 mm, & r2cowwemsant &ant dans 0us les 235
12,5 x 25 mm. Ces résultals ont @té déterminés a partr de ko= de production types en utllisant des methodes de test
siangand. Iis ne constituent quune Information technique et ne doivent &tre en aUcwN ca5 cONSIdenss Comme une
spécifcation du produt.

Note : les dornéss Indiquess dans cefie 2dlion sont Tondées sUrdes t8sls récents du prodult.

Realstances moyennes au clzalllament des collages types métal-métal (150 4587)
Durcisgement pendant 18 heures 3 40°C e test 3 23°C Prétrafiement — sablage, degralssags

Aluminium

i

Acier 3711

Acler Inoxydabls V44

Acler galvanias

Culvra

Lalton

|

MPa

=]
A
=
=

13 20 235

Araimta® 2015 6
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Reslstances moysnnes au clzalllsment des collages types plastique-plastiques (150 4587)
Durcissemant pendant 16 neurss 3 40°C e test 3 23°C. Prétraltemant — |légére abrasion et dégralssage 3 propanal.

GRP
CFRP

i

SMC
LBS

BT
PMME

Polycarbonate

"'Illi

Polyamides

MPa

(=]
en
=
o

Reslstance & la traction & 23~C 150 527) 30 MPa
Module de traction 2GPa
Allongement 3 i3 rupture 24 %

Reststance au clzalllsment en fonctlon de la températurs (150 4567) (valsurs moyennas types)
Durcissament © (3) = 7 jours & 23°C ; (o) = 24 heures 3 23°C + 30 minutes & B0°C

MPa
30
a —
25 = -l=—___-.-_
20 b ~ --":t'-':“—-______ e
T =
15 =
10
5
o
C <0 40 =20 o 20 40 &0 &0 100
Teat de pelage au roulsau (150 4578) & e
Durcissament - 15 heures 3 40°C '
Temperature de transttion vitreuse
Durcissament - 15 heures 3 40°C (mesura par DSC) E7'C
Durcissament - 1 hewre & 30°C {mesure du module de csallamant DIN 53445) E7'C
Constants dislactriqus [S00V a 25°C) 5531 kHz

Fésrler 2007 Araimte® 2015 6
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Reéslstance au clsalllsment aprés une Immerslon dans différents millsux (valeurs moyennes fypes)
Sauf Indlication contralre, |a réslstance au clsalllement est déterminée aprés une Immersion Jesqu'a 50 jours 3 23°C
dans le mileu Indque. Test 4 23°C

O30 jours O &D jours W30 jours Durcizzamant: 16 h & 40°C

Valeur d'orgineg

M3

Esaancs (petroda)
Acstats datnyls
acios acstiqus, 10% [ ] |
Xylens
Hullg lubrifiants

]

-
Paraffing _

|

-

I |

I

Eau & 23°C

Eau & B0°C

Eau & 30°C

MPa 0 3 10 13 20 23

Realstance au cl=alllement en conditicns 1]'0FI|G3|B°&
{407C/ 52% HR, DIN 50017 ; valeurs moyennes types)
Dunzssament - 16 heuras a 40°C. Test 3 23°C

Valaur d'crigina

_—
2prse 30 ours |

————— ]

—————

Aprés B0 jours

Aprse 30 jours

MPa 0 5 10 15 20

Fésrler 2007 Araite® 2015 4B
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Reslatance au cisalllement aprés un visllllzsement an ismpérature
Durcizsement [ 16 haures a 40°C

Valeur d'origine

30 jours 4 T0°C

S
-
e0joure a 7o°c |
]
-

30 jours & TOAC

Cycles thermiquas*

MPa o 5 10 15 20 25

*25 pycles de -30°C a + T0°C

Modula de clsalllamant [DIN 53445)
Durcissament - une heure 3 B°C

Températurs e A
re 1.0 Cpa 025
2540 0,9 Cpa 025
10 0.3 Cpa 035
750 0,2Gma 13
100°C 2 MPa 03

Proprigtes en Naxlon (150 178) Duncissement pendant 16 heures & 40°C | test 3 23°C

Resistance en flexdon 42,7 MPa
Module d'slasicie en fiexion 1813,6 MPa

Réslstance 4 la fatigus (40 Hz 3 23°C) (sxprimés en nomione de cycles avant rupiune)

Charge appligués maximals Aluminbum sable Aluminium decape chromats
20% de |3 change oe rupture statique =107 =107

25% de |la charge de rupture statique =107 i

30% de |a charge o rupture statique 3x 10 Bx 10°

{Charge de rupture stalique : 16 Mpa)

Araimte® 2015
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Stockage

Les Araidite 20154 &1 Araldite 20156 peuvent étre stockées [Lsqua 3 ans a temperature amiblante 5l les
composants 50Nt cOnserves dans des embalages scelés. La date de péremption figure sur letigustie.

Précautions
d’emploi

Attention

Les produlls Huntsman Advanced Materals peuvent generalement &ire manipuiés 5ans nsque 3 condkion de
respecter certalnes précautions prises nomaisment lorsque 'on manipule des produits chimigues. Les mabénau
non durcls ne dokvent pas par EI:EI'I'FHE' enirer en contact avec des FI'DME almentalres ou 0es ustenslles o culsing,
st des mesures doivent egalement Stre prises pour empécher tout contac! de |3 peau aves ces matérau non durds,
car cela peut avoir un effet néfaste 5UT les personnes 3 |a peau particullérement sensile. Le port de gants
Impermigables en plastiqus ow en caouichous e51 nomalement nécessalre, ainsl que Fullisation de prataciions pour
l26 yeux. Les personnes dolvent se netioyer solgneusement 1a peau 4 la fin de chaque pérode de travall avec de
I'eau chaude & du savon. L'utllisation de soivants dolt ire evitée. Eles dewront utllser des senvieites en papler
Jetables — &t non 2n fissw — powr 52 sécher 1a peaw. Une ventilation adequate du lleu de Taval est recommandée.
Les précautions d'emplol sont décrites plus 2n 02tall dans nos Aiches de donnéss de SECuMie pour les produits
Individuels. Ces fiches sont disponibies sur demande &1 dolvent 2iTe conswiges pour de plus amples Informations.

Huntsman
Advanced
Materials

Mios recommandations el I'assistance 1E'31I1HI.E qQue mowes WH’IB\. fondées 5Ur e niveau actuel de nos
connalssances, ot été ssterminges en fonction des applications que Nous préconisons. Toute wiksation de notre
prodult 3 des fins ou condifons autres que celles-cl rekéverall de volre seule responsabilte. 1 vous Incombe de
vérdar |la compatibillt de Iutlisation et des processus que vous Methez en auvie avec notre prodult, de respecher
les bonnes pratigues professionnelies, ef de tenlr comple, s0us votre responsabilits, des Tacteurs specifiques 3 votre
aciivite. Il vous appartient en outre de respecter les drolts de propriets Industrizlie des ters. Mous gamantissons la
parfalie quallte g nos prodults en conformite avee leurs spacifications.
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L'aDEQUATION DE TOUT PRODUT A S0N PROPAE USAGE PARTICLILIER.
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ANNEXE II

REPARTITION DES %V ET %Vy DES PLAQUES TESTS

Plaque 1 % vy

=

75 180 225 300
Longueur {mm)

Plaque 1 Y%ovy
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=
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Longueur {mm}
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Plaque 2
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Plaque 3
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Plaque 4 %Vt
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ANNEXE III

RESULTATS DES TESTS DE CARACTERISATION MECANIQUES

Composites carbone/époxy tissu unidirectionnel

Traction 0 degré

T300/8604 Unidirectionel - Traction 0 deg

T300/8604 Unidirectionel - Traction 0 deg

2500 2500

¥ :
2000 b 2000 - \\\\...1 ..... g Prseioraiis
by ¢
Y
— = ‘\
@
% 1500 % 1500 \}{\
4 o B\
£ £ )
= = kS
S 1000 £ 1000 St
S & |
N
X
£00 500
Déformation axiale
— — — Déformation transversale
0 i i i 1 i i j 0 i i i
ama 001 -0006 a 0.006 on1 0015 002 0026 001 -0.005 o 0.005 oot 0015 o0z

Déformation {mm/mm) Déformatians {mmémm)

Résultats Tissu Unidirectionnel - Traction 0 deg
Numéro Pente Direction 1 E4 Fente Direction 2
d’'éprouvette hanuelle AT GifEemes hanuelle ASTM Difiérence
Gpa Gpa Gpa Gpa
TUOODSC O] ve' 125 K0 8521 | 42.4% 605 53 - -
TUOOD5C MO 2ve! 128 90 12512 30% 307 26 20833 859%
TUOOD5C MO 3ve! 126,71 10880 165% 412,20 168,16 | 160 ,B%
TUOOOSCMO4ve' 114 38 o000 | 258% -475 21 -180,25| 163 5%
TUOODSCMOBve' 130,75 11054| 183% -493 30 21851 77 0%
TUOODSCMO7 ve' 126,78 13278 -30% -300 38 - -
TUOO0SCMOSve! 130 B 10801 21D0% 221,35 8937 | 147 7%
TUOODSCM0Gve! 124 99 11321 10.4% -429 77 29300  465%
TUOOOSCH10ve! 130,00 12231 B3% -419,86 -17601] 1385%
T300/8604 - Tissu Unidirectionnel
Huméro nus;
d'éprouvette hanuelle ASTH
TUA00SCROT we' 0,142 -
TUONDS ChD2we’ 0,333 0601
TUA0DSCh0we’ 0307 0,588
TUONDSCh0dwe' 0,241 0,504
TUA0DS ChO0Gwe' 0265 0,397
TUODDSCRO0 we' 0,429 -
TUA0DS Ch0Swe' 0550 1209
TUO00S Ch0ve' 0,291 0,386
TUA00SChA1 De' 0,310 0 5595
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Traction 90 degrés

T300/8604 Unidire

Contrainte (MPa)

Cortraintes (MPa)

T300/8604 Unidirectienel - Traction 90 deg

—— —Déformation transversale

048 o 05

1 18

Défarmation (mmdmm) 10 ! Déformations (mmémm)
Résultats Tissu Unidirectionnel - Traction 90 deg
Numéro Fente Direction 1: E; Pente Direction 2
d’'éprouvette lanuelle ASTM Bifenes hanuelle ASTM Bl
Gpa Gpa Gpa Gpa

TUS00ICHO1ve’ 540 7080 | -309% -35 55 - -
TLS009C O 2ve' 5,12 5,40 -4 3% -34 91 S5 807 125 2%
TLS00ICMOdve' 551 473 16 4% -45 09 120 0 302 4%
TLS009CH05ve" 909 531 71.2% 53 42 075§ 7060,1%
TLIS009C hOSve' 754 5,29 21 4% 23,82 - -
TLS00IC KOGy 796 722 10 2% -20 35 7E5 | 1663%
TLS00ICH 1 1ve’ 5,19 5,26 -1 2% 71,78 B35 1027 9%
TLS00IC 1 2ve' 502 403 20,1% 6353 788 | 7058%
TLE00ICH13ve’ 18,73 544 244 6% -48 05 21 495 2%
TLIS009C K 15ve’ 7,54 5,29 19,9% 209 53 - -
TLS00IC M 1Bve" 8,52 7,22 221% 17,10 JEE L 1234%
TLS00ICH 1 7ve’ 5,25 5,26 -0,2% -81 40 B35 11790%
TLS00IC18ve' E,16 403 24 8% -47 18 788 ¢ 493 5%
TLE00ICH159ve’ B,58 532 23 8% -45 54 716 | 536 3%
TLS009CH20ve' 8,07 523 54 3% 31,23 - -

T300/8604 - Tissu Unidirectionnel

Numéro nuz,

d'éprouvette Manuelle ASTM

TUSOOSCKOTve' 0,140 -

TUA00SC DA ve! 0,175 0413

TUI00S 0 we' 0122 0422

TUS00S ChA05we 0,170 702

TUSOOSC DS ve' 0,321 -

TLSA00SCRO0e 0,350 0,343

TUS00ICHT Twe’ 0,056 0,954

TUI00SCRA Ae’ 0,093 0526

TUI00SChA1 Fwe’ 0,352 0 563

TUS00S Chd 1 5we’ 0253 -

TLR00SCH 1 Gwe’ 0516 0,343

TU00ICHR1 we'’ 0077 0,984

TUI00SCRA1 Swe’ 0,131 0526

TUS00SChA 1 e’ 0,145 0,743

TUS00S Chd200we 0258 -




Traction 45 degrés

T300/8604 Unidirectionel - Traction 45 deg

100 - R R R
a0
a0
o
B0
S0+

40+

Contrainte (MPa)
Cortraintes (MPa)

30

10 Défarmation axiale
— — — Déformation transversale

SCI. SN | S :

T300/8604 Unidirectienel - Traction 45 deg

0 i H . i i 0
-0.08 -0.06 -0.04 -0.02 o 0.02 0.04 0.06 0.08 -0.08 -0.06 -0.04 -0.02 o
Défarmation (mm/mm) Déformations {mm/mm)

Résultats Tissu Unidirectionnel - Traction 45 deg
Numéro Pente Direction 1 : Ey_gse Pente Direction 2
d'éprouvette Wanuelle ASTM Difference Wanuelle ASTM Différence
Gpa Gpa Gpa Gpa
TU4508CMDTve' 9 60 952 0,8% 13,59 1396 1 2F%
TU4E0BCMOZve’ 1077 1038 38% 1475 1438 0 76F%
TU4S08CMO3ve’ 10,18 009 09% 1224 11740 43%
TU4S0BCMOdve’ 1182 1166 14% 2o 1285 1 05%
TU4508CMOSve' 12,25 1059 © 157% 11,03 903 - 10
TL4508C MG 11,49 A7 1% 1260 S0BS - 18.3%
TU4E0BCMO7ve' 11,20 1033 83% 1335 B0 151%
TU4508CMORve" 11,22 1193 53% -10.93 11,04 F 19%
TU450BCM0Gve’ 1107 1054 40% 120 1124 0 GA%
TU4508CM 1 Ove’ 1001 1009 -08% 951 -9 04 52%

T300/8604 Tissu Unidirectionnel
Contrainte de Cisaillement : Traction 45 deg

50 Seashulie e TR
45 -
) . : g : — :
%, B :
£ ool g p— — : S
f? .4 ; : ; :
i1 IR T T
é 15| 4 d
3 Ao S D
1
IJEI EliEIZ EIIEIA EII‘ZIE EIIEIB EII1 EIEIZ Di\d
Déformatian en cisaillement (mm/mm)
T300/8604 - Tissu Unidirectionnel
NHuméro NU.y—45° G12
déprouvette Manuelle ASTH Manuelle ASTH
Gpa Gpa
TUA508CMO1 ve' 0,706 0682 281 283
TUAS05C MOy 0,730 0722 In 3m
TU4505CMOGve" 0,831 0,860 278 271
TUA505CKOdve' 0815 0506 309 306
TU4508CMOSye' 1,111 1172 280 244
TU4505C MOy 0812 1,065 301 275
TUAS05CMO7 ve! 0,539 0,891 304 273
TU45S08CHMOBve' 1,027 1,070 277 288
TU4505C MO ve" 0,521 0547 288 273
TUA505CK1 Ove' 1,053 1,116 244 2,35

no2 0.04 0.06
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Composites carbone/époxy tissu sergé 2x2

Traction 0 degré

T300/8604 Sergé 2x2 - Traction 0 deg

700 -

@
=}
=]

m
a
=]

i i W

w

=}

=)
T

Contrainte (MPa)

200 -

100

o i i i i i I i
001 0005 0 0005 001 0015 002 0025 003
Défarmation (mmmm)

700 -

Contraintes (WPa)

T300/8604 Sergé 2x2 - Traction 0 deg

Déformation axiale

— — —Déformation transversale
i

2 4 B 8 10 12
Déformations (mmémm) ig?

Résultats Tissu Sergé 2x2 - Traction 0 deg
- Fente Direction 1. E4 = E5 Pente Direction 2

NHuméro

d'éprouvette hanuelle ASTh Différence hlanuelle ASTM Différence
Gpa Gpa Gpa Gpa

TTOO0SCMOTve' 56 5E 55 01 30% 2182 45 67 B6 | 2389 6%
TTOOOS G0 54 53 G2 82 3,3% -1231 02 - -
TT0005CMO3ve! 53,40 G425 0 -13% -1096 40 S17 33 634 4%
TT000SCMOdve! 6177 947 1 39% -1159 Fid 1240 0 9253 1%
TT0005CMOSve' 56,79 270 T 7% 578,73 - -
TI000SCMOGve' 5904 5121 @7% 1625 12 85,14 - 1691 4%
TI000SCMO7ve' 61 43 G106 0h% 76 22 136,771 S40R%
TTOOOS ChO0Sve" 5250 5158 21% =774 50 -11829: 554 8%
TTOO0S ChA0Sve" G375 7055 -2 7% -752 58 - -
TTO00SC 1 Ove! 60,95 8474 1 113% -85 A7 -

T300/8604 - Tissu Serge 2x2

Numéro nuq;

d'éprouvette Manuelle ASTM
TTOO0SCHAOT ve' 0026 0528
TTO00SC IO 2ve' 0,053 -
TTO00SC kO Fve" 0 058 05458
TTOO0SCHOdve! 0,053 4 796
TTOOOSC A0S yve" 0,095 -
TTOOOSCAOGye" 0,035 0&47
TTOODSCIOY ve' 0,070 0,445
TTO00SCkOSve" 0,051 0521
TTOO0SC kO 0,051 -
TTOOOSCHA10ve" 0,055



Traction 45 degrés

160 -

Contrainte (MPa)

Cortraintes (MPa)
= = @ = o] =
[=] =] =] =] =1

S
=]
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Défarmation axiale
— — — Déformation transversale

I H i P i I H i
006 -004 002 o 002 004 006 008

i I H i
0oz 004 006 008

0.1 -0.1 008 006 004 002 o
Défarmation (mm/mm) Déformations (mm/mm)
Résultats Tissu Sergé 2x2 - Traction 45 deg
Numeé Fente Direction 1 Ey_gs- Fente Direction 2
umeéro
d'éprouvette Wanuelle ASTH Différence Wanuelle ASTM Différence
Gpa Gpa Gpa Gpa
TT4505CHO T ve' 1147 11,56 -08% -12,06 -11,76 25%
TT4508CHO02ve’ 11,91 11,33 5.1% 11,21 977 14,7%
TT4508CHODdve’ 11,23 10,36 8.4% -10,44 -8.84 18,2%
TT45053CHMO0Gve' 1205 10,39 16,0% 951 -8.26 15,1%
TT4508CHO7ve' 1402 11,50 22 0% -10,57 -8,85 22 8%
TT4505CH08ve’ 11,27 10,42 8,2% -8,54 775 10,3%
TT4505CH0Gve’ 11,29 10,26 10,1% -11,43 -9.78 16,9%
TT4505CH 10ve’ 10,50 10,57 -1 5% -11,22 -11,88 -5 6%
T300/8604 Tissu Sergé 2x2
Contrainte de Cisaillement: Traction 45 deg
o TO s tbreisvis i proieltitobiader oo N
70+
Foeot
=
g &0
f? a0
E at
E 20+
10
IJEI EIIEIQ EI‘EIA EII‘ZIB EIIEIE Eli1 EI“\Z EIIM EI‘WE EIIWE
Déformation en cisaillement (mmimm)
T300/8604 - Tissu Serge 2x2
Numéro NUyy-45° G12
d"éprouvette Manuelle ASTH Manuelle ASTH
Gpa Gpa
TT4508CMO01 ve' 0,952 0,933 254 2592
TT4508CMO0Zve" 1,063 1,160 259 252
TT4508C W0 4ve’ 1,076 1173 271 2,38
TT4508CMOBve" 1,268 1,258 256 2,30
TT4508C W07 ve' 1,290 1,299 306 250
TT4508C WO0Sve" 1,319 1,345 243 222
TT4508C MO0 ve" 0,983 1,049 2584 250
TT4508C W 10ve" 0,936 0,595 2,71 251







ANNEXE IV

FAMILLES DE STRATIFIES DE BASE POUR L’ANALYSE PRIMAIRE

Nb. plis

Famille de laminés de bases
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