Etudes du comportement des pieces non rigides en matériaux
composites renforcés de fibres a I’assemblage

par

Ngoc-Hung VU

THESE PAR ARTICLES PRESENTEE A L’ECOLE DE TECHNOLOGIE
SUPERIEURE COMME EXIGENCE PARTIELLEA L’OBTENTION DU
DOCTORAT EN GENIE
PH.D.

MONTREAL, LE 22 OCTOBRE 2019

ECOLE DE TECHNOLOGIE SUPERIEURE
UNIVERSITE DU QUEBEC

©Tous droits réservés, Ngoc-Hung VU, 2019



©Tous droits réservés
Cette licence signifie qu’il est interdit de reproduire, d’enregistrer ou de diffuser en tout ou en partie, le
présent document. Le lecteur qui désire imprimer ou conserver sur un autre media une partie importante de

ce document, doit obligatoirement en demander 1’autorisation a 1’auteur.




PRESENTATION DU JURY
CETTE THESE A ETE EVALUEE

PAR UN JURY COMPOSE DE:

M. Tan Pham, directeur de thése
Département de génie mécanique a I’Ecole de technologie supérieure

M. Vincent Frangois, codirecteur de thése
Département de génie mécanique a I’Université du Québec a Trois-Rivieres

Mme Marie-José Nollet, président du jury
Département de génie de la construction a I’Ecole de technologie supérieure

M. Henri Champliaud, membre du jury
Département de génie mécanique a I’Ecole de technologie supérieure

M. Frangois Trochu, examinateur externe indépendant
Département de génie mécanique a I’Ecole polytechnique de Montréal

ELLE A FAIT L’OBJET D’UNE SOUTENANCE DEVANT JURY ET PUBLIC
LE 01 OCTOBRE 2019

A L’ECOLE DE TECHNOLOGIE SUPERIEUR






REMERCIEMENTS

J'aimerais tout d'abord exprimer ma plus profonde gratitude a mon directeur Professeur Tan
Pham et mon codirecteur Professeur Vincent Francgois, pour avoir dirigé et encadré ce travail

de these ainsi que leur disponibilité, leur expertise exceptionnelle et précieux conseils.

Je tiens a remercier le président et les membres du jury de mon comité de doctorat d’avoir lu
ma theése et de me faire part de leurs commentaires éclairés, de leurs suggestions et de leurs

encouragements .

J'aimerais remercier le Conseil de recherches en sciences naturelles et en génie (CRSNG),
MITACS et nos partenaires industriels : Bombardier Aéronautique, Consortium de recherche
et d'innovation en aérospatiale au Québec (CRIAQ) pour leur financement.

Je voudrais exprimer ma gratitude a tous ceux qui ont partagé leur temps précieux pour
discuter avec moi des questions liées a cette recherche. Je voudrais aussi remercier tous mes
amis, collégues et des chercheurs du laboratoire LFCMC pour les discussions et avec qui j'ai

passé un moment trés agréable.

Enfin et surtout, je voudrais remercier ma famille pour tout leur amour inconditionnel et leur
soutien, en particulier ma femme Thuy Nguyen et mes parents, qui ont toujours ¢été¢ a mes

cOtés et m'ont encouragé a ne jamais abandonner.






Etudes du comportement des piéces non rigides en matériaux composites renforcés des
fibres a I’assemblage

Ngoc-Hung VU

RESUME

Dans les industrie aérospatiale et automobile, le controle de la qualité des picces fabriquées
réprésente toujours une exigence cruciale. Il est impossible d'étre assuré de la fonctionnalité
et de la qualité des produits sans tenir compte de cet aspect. A I'état libre, les piéces non
rigides fabriquées telles que les produits aéronautiques présentent des €carts par rapport a
leur forme nominale (CAO) en raison de la gravité et I’effet des contraintes résiduelles, ce
qui les rend éventuellement non qualifiées pour l'assemblage. Par conséquent, avant
l'assemblage, l'inspection géométrique doit étre mise en ceuvre. Dans 1'industrie, des gabarits
de conformation, dédiés pour l'inspection, sont généralement utilisés pour compenser les
changements de forme des pi¢ces non rigides. L'installation de gabarits de conformité est
généralement colteuse et prend du temps. De toute évidence, une méthode d’inspection
virtuelle qui ¢limine le besoin des gabarits spécialisés pourrait résoudre ce probleme.
Cependant, le développement d'une méthode d'inspection virtuelle pour les piéces composites
non rigides est une tiche difficile en raison du comportement non linéaire anisotrope
complexe du matériau. Notre premier objectif dans cette these est d'étudier le comportement
de picces non rigides en matériaux renforcés de fibres a I'assemblage. Cet objectif est atteint
en développant une méthode permettant de caractériser le comportement de picces
composites non rigides s’appliquant au processus d’assemblage. Pour ce faire, le
développement de modeles de matériaux appropriés capables de capturer la grande
déformation anisotrope de piéces composites non rigides est tout d'abord mis en ceuvre. Une
méthode de caractérisation permettant d’identifier les parameétres matériels de ces modéles
est ensuite proposée. Le deuxieme objectif de cette these est de développer une méthode
d'optimisation associée a l'analyse par ¢léments finis (FEA) afin de trouver les charges
optimales appliquées pour assurer la conformité de pieces non rigides en matériau composite
au cours du processus d'assemblage. Le comportement des pieces composites non rigides
obtenues a partir des travaux de caractérisation est utilis¢ pour simuler la déformation d'une
piece composite dans le schéma des forces d'assemblage. Dans cette thése, une modélisation
par la méthode des éléments finis a été utilisée avec Abaqus/Standard.

Mots-clés: Caractérisation mécanique; Modele de matériau anisotrope; Composites renforcés
de fibres; Processus d'assemblage, Méthode des éléments finis; Elément de coque a
déformation finie; Modélisation inverse; Optimisation; Algorithme génétique.






Study on the behavior of non-rigid parts made of fiber-reinforced materials with
application to assembly process

Ngoc-Hung VU

ABSTRACT

In aerospace and automobile industries, the quality control of manufactured part is always a
crucial requirement. It is impossible to be assured of functionality and quality of products
without regarding this aspect. In free-state, manufactured non-rigid parts such as aeronautic
products have deviations from their nominal (CAD) shape due to weight and residual stress,
making it possibly unqualified for assembly. Therefore, prior to assembly, the geometric
inspection needs to be implemented. In industry, dedicated inspection fixtures are commonly
used to compensate for shape changes of non-rigid parts. The installation of these fixtures is
usually time-consuming and costly. Obviously, a virtual inspection method which eliminates
the need for specialized fixtures could significantly solve this problem. However, the
development of a virtual inspection method for non-rigid parts made of composite materials
is a challenging task because of their complex anisotropic nonlinear behavior. The first
objective of this thesis is to study the behavior of non-rigid parts made of fiber-reinforced
materials during assembly. This objective is fulfilled by developing a method to characterize
the behavior of non-rigid composite parts with application to assembly process. To do so,
suitable material models capable of capturing the large anisotropic deformation of non-rigid
composite parts is firstly implemented. A characterization method for identifying material
parameters of these models is then proposed. The second objective of this thesis is to develop
an optimization method coupled with finite element analysis to find the optimal applied
forces for conformity of non-rigid composite material parts during assembly. The behavior of
non-rigid composite parts obtained from the characterization work is used to simulate the
deformation of composite parts. In this thesis, FEA modelling was employed using the
Abaqus/Standard software.

Keywords: Mechanical characterization; Anisotropic material model; Fiber-reinforced
composites; Assembly process, Finite element method; Finite strain shell element; Inverse
modelling; Optimization; Genetic algorithm.
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INTRODUCTION

Assurer la fonctionnalité et la qualité des produits industriels est un aspect important pour la
survie des entreprises manufacturieres sur des marchés concurrentiels. Dans les industries
aérospatiale et automobile, les piéces fabriquées peuvent inclure de nombreux détails,
caractéristiques et formes complexes. La qualité et la fonctionnalité de ces pieces sont
controlées par des approches de Dimensionnement Géométrique et Tolérances (GD&T). Les
panneaux aérospatiaux non rigides de grande dimension par rapport a leur épaisseur sont
susceptibles d’étre la source de probleme dans un processus de controle de qualité en raison
de leur comportement flexible lors de l'inspection. A 1'état libre, ils peuvent se déformer en
raison de variations géométriques, sous 1’effet des contraintes résiduelles et de la gravité, leur
faisant excéder les tolérances de dimensionnement autorisées et les rendant inacceptables
pour l'assemblage. Par exemple, un panneau de fuselage qui subit une large déformation a

I’état libre est illustré a la Figure .

Figure 0.1 Un panneau de fuselage a I’état libre
(Source: Bombardier Aéronautique)

Par conséquent, lors de l'inspection géométrique, des montages spéciaux on gabarits sont
nécessaires pour retrouver la forme fonctionnelle d'une piéce non rigide (Figure 0.2). Ce

processus est généralement colteux et prend beaucoup de temps. Par exemple, certains



gabarits d'inspection de pieces non rigides chez Bombardier Aéronautique exigent de 60 a 75

heures de main-d’ceuvre a monter (Radvar-Esfahlan & Tahan, 2014).

Figure 0.2 Un gabarit pour l'inspection d'un composant aérospatial non rigide,
Bombardier Aerospace Inc., (Sabri, Tahan, Pham, Moreau, & Galibois, 2015).

C'est pourquoi des chercheurs ont proposé des méthodes d'inspection virtuelle permettant de
réduire considérablement le temps et le cott de 1'inspection (G. Abenhaim, A. Desrochers, A.
Tahan, & J. Bigeon, 2015; Gad N. Abenhaim, Tahan, Desrochersa, & Lalondec, 2013;
Aidibe & Tahan, 2014, 2015). Afin d'évaluer la variation géométrique des pieces fabriquées,
un nuage de points mesuré a la surface des pieces non rigides a 1'état libre est comparé au
modele nominal (CAO). On trouve leur correspondance en déformant virtuellement la partie
flexible scannée en sa forme fonctionnelle ou en déformant le modéle de CAO en fonction
des données de mesure a l'aide de simulations par éléments finis. De toute évidence, la
précision de la simulation numérique est I’un des aspects les plus importants d’un processus
d’inspection virtuelle. De toute évidence, la simulation numérique est I'un des composants
les plus importants qui affectent la précision du processus d’inspection virtuelle. Le
déplacement de la piece non rigide pendant le processus d'inspection virtuelle doit étre
simulé correctement par une analyse par éléments finis (FEA). Jusqu'a présent, toutes les
méthodes d'inspection étaient développées pour les piéces en matériaux isotropes élastiques

tels que I'aluminium.



Aujourd'hui, l'utilisation de pieces en matériaux composites est de plus en plus répandue, en
particulier dans l'industrie aérospatiale, afin de produire des plaques plus légeres dotées de
propriétés spécifiques. Par exemple, les composites renforcés de fibres sont utilisés pour 50%
des sections de fuselage, les ailes et la queue de 1’Airbus A350 XWB et du Boeing 787
Dreamliner (Figure 0.3).

Materials used in 787 body

Fiberglass M Carbon laminate composite Total materials used
M Aluminum M Carbon sandwich composite i Byweight
Aluminum/steel/titanium : Other

Composites|
50%

Aluminum
20%

By comparison, the 777 uses 12 percent
composites and 50 percent aluminum.

Figure 0.3 Les matériaux utilisés pour construire le Boeing 787
Dreamliner (Source: Boeing Company).

Cependant, a notre connaissance, aucune méthode d'inspection virtuelle n'a été proposée pour
les pieces composites non rigides. En effet, simuler avec précision la déformation d’une
piece non rigide en matériau composite est trés compliqué en raison de son comportement
non linéaire anisotrope. Une compréhension approfondie du comportement des picces
composites non rigides est non seulement difficile, mais également trés importante pour
diverses applications telles que le développement de méthode d'inspection virtuelle pour des

pieces composites non rigides.

Notre recherche vise a déterminer un modéle de matériau approprié capable de capturer la
grande déformation anisotrope de piéces composites non rigides. Pour un modele de matériau
thermoplastique standard renforcé par deux familles de fibres, chaque couche est

généralement considérée comme une couche orthotrope caractérisée par un module



d’¢élasticité en tractionE, a 0°, un module d’¢lasticité¢ en traction E, a 90°, un module en
cisaillement G, et un coefficient de Poisson A, . Ce mode¢le ne peut étre appliqué que lorsque

la déformation est faible et qui on peut supposer que les paramétres de matériau ne sont pas
modifiés par la déformation. La grande déformation des pieces non rigides pendant le
processus d'assemblage entraine une modification considérable des propriétés constitutives

du matériau. Par conséquent, ce modele n'est plus adapté.

L'hyperélasticité est appropriée pour modéliser le comportement des matériaux anisotropes.
La formulation du matériau est construite sur la base d’une fonction d’énergie de
déformation a partir duquel le modele constitutif hyperélastique est dérivé. Le comportement
anisotrope est caractéris¢ par les directions des fibres, qui changent au cours de la
déformation. En utilisant cette approche, une coque hyperélastique a été¢ développée dans ce
projet pour caractériser le comportement en grande déformation d'une piéce composite non

rigide dans un processus d'assemblage. Ce travail est présenté au Chapitre 3.

Méme si un modéle constitutif bien adapté est choisi, la détermination des parametres du
matériau constitue également l'une des conditions préalables les plus importantes pour
obtenir des résultats fiables lors d'une simulation de processus d'assemblage. Les paramétres
du modele constitutif considéré doivent étre estimés par la méthode la plus appropriée. La
caractérisation inverse basée sur la simulation est un outil efficace pour caractériser le
comportement mécanique des matériaux. En minimisant la différence entre les données
expérimentales et les résultats numériques, les paramétres du modele de matériau choisi sont
identifiés. Typiquement, les données expérimentales sont obtenues en effectuant des essais
standards tels que des tests de compression, de traction, de flexion, etc. Dans notre étude, les
propriétés du sulfure de polyphénylene renforcé de fibres de carbone (CF/PPS) multicouches
ont d'abord été caractérisées par ces essais standards. Cependant, les paramétres du matériau
obtenus avec ce type de test expérimental ne décrivaient correctement que le comportement
du matériau dans cette configuration particuliére. Cette approche s’est insuffisante pour

simuler de maniere fiable la grande déformation en flexion d'une feuille composite non rigide



pendant le processus d'assemblage. De toute évidence, des tests non standards générant une
déformation plus réaliste de la picce composite non rigide dans le processus d’assemblage
pourraient aider a résoudre ce probléme. Le Chapitre 4 de cette thése a développé un
processus d’optimisation inverse combinant des essais standards et des tests spécifiques non
standards pour caractériser le comportement de grande déformation en flexion d’une feuille
CF/PPS a quatre couches. Les tests non standards ont été réalisés dans le but de créer un état

de déformation le plus proche possible de celui du processus d'assemblage.

La déformation due aux variations géométriques, a la gravité et aux contraintes résiduelles de
grandes piéces non rigides a 1'état libre peut faire que les déviations dépassent la limite
autorisée pour l'assemblage. Des conditions de montage telles que des charges d'assemblage,
des supports sont généralement utilisés pour récupérer ces picces dans leur forme
fonctionnelle. Comme le montre a la Figure 0.4, des poids sont imposés sur la surface d’une
picce non rigide pendant le processus d’inspection. Les normes ASME Y14.5 et ISO 10579
exigent que les conditions de montage soient indiquées sur les dessins CAO. Sur les dessins,
une note du type "Une charge de X N/m? peut étre utilisée pour atteindre la tolérance"
indique les valeurs admissibles des charges d’assemblage pouvant étre imposées aux pieces
pendant 1’assemblage (Figure 0.5). Ces charges sont appelées: "charges de montage".
Jusqu'a présent, il n'existe aucune méthode d'inspection virtuelle prenant en compte les
charges de montage pour les piéces composites non rigides. Par conséquent, le Chapitre 5 fait
I’objective d’une méthode d'optimisation fondée sur un algorithme génétique (GA) couplé
avec le FEA pour sélectionner automatiquement le schéma optimal de répartition des charges
de montage appliquées pour les piéces composites non rigides a l'assemblage. La
déformation d'une piéce composite sous des schémas de charges appliquées a d'abord été
calculée par le FEA, puis un algorithme d'optimisation a ensuite été utilisé pour trouver la
meilleure répartition des charges appliquées dans lequel la différence de la piece a 1'état de

charges de montage appliqué par rapport a la forme de conception est minimisée.



Figure 0.4 La piece non rigide maintenue par des
montages d'inspection et des charges appliquées
(sacs de sable) (G. Abenhaim et al., 2015)

Notes:
According to ASME Y14.5 (2009).
UOS itis permissible to use 20 N/linear
meter to achieve tolerance.
UOS all shown are basic

Figure 0.5 (a) La piéce montée sur des
montages d'inspection. (b) Spécification
GD&T de la piece
(Sattarpanah Karganroudi,
Cuilliere, Frangois,& Tahan, 2018).



Objectifs de cette thése:

Le premier objectif de cette étude vis a caractériser le comportement anisotrope important de
pieces composites non rigides s’appliquant au processus d’assemblage. Cet objectif est atteint
par un travail de caractérisation qui consiste a déterminer des mod¢les de matériaux adéquats
et a développer une méthode de caractérisation appropriée pour déterminer les parameétres de
matériau associés a ces modeles. Les propriétés des matériaux obtenues permettent de
simuler avec précision les grandes déformations anisotropes de pieces composites non
rigides, un facteur trés important pour développer une méthode d'inspection virtuelle de
pieces composites non rigides.

Le deuxiéme objectif de cette étude vise a développer une méthode d'optimisation des
charges de montage admissibles pour les pieces composites non rigides au cours des
processus d'assemblage. Ainsi, les objectifs de ce projet se résument comme suit:

e (Caractériser du comportement de pieces composites non rigides avec application au

processus d’assemblage :

- Proposer un modéle de matériau hyperélastique capable de capturer le
comportement en grande déformation d'une piéce composite non rigide avec
application au processus d'assemblage.

- Développer une méthode de caractérisation appropriée pour estimer les
parameétres du modele de matériau proposé.

e Développer d'une méthode d'optimisation capable de trouver la meilleure répartition des
charges de montage admissibles pour les piéces composites non rigides au cours des

processus d'assemblage.

Structure de la thése

Cette these est composée sous la forme d'une these par articles dans laquelle trois articles

sont présentés et reliés logiquement les uns aux autres. Les méthodologies, résultats et

discussions sont présentés en détail dans les articles. Trois articles ont été soumis pour



publication dans des revues scientifiques internationales avec comités de révision. Au
moment de la rédaction de cette thése, le premier article avait été publié dans " Journal of
Thermoplastic Composite Materials", le deuxieéme article avait été publi¢ dans "Journal of
Proceedings of the Institution of Mechanical Engineers, Part C: Journal of Mechanical
Engineering Science" et le troisiéme l'article a été soumis a "Proceedings of the Institution of
Mechanical Engineers, Part B: Journal of Engineering Manufacture".

Cette thése comporte cinq chapitres. Le Chapitre 1 est consacré a la revue bibliographique
reliée a la caractérisation du comportement en grande déformation d'une piéce composite non
rigide avec application au processus d'assemblage. Le Chapitre 2 présente la méthodologie de
cette recherche. Comme présenté dans la Figure , il est suivi de trois articles dans le Chapitre
3, Chapitre 4 et Chapitre 5 respectivement. Les conclusions et recommandations figurent au

Chapitre 6.

SN
* Article 1: Characterization of multilayered carbon-fiber-reinforced
thermoplastic composites for assembly process
* Publié dans "Journal of Thermoplastic Composite Materials"
_/

* Article 2: Inverse procedure for mechanical characterization of multi-layered\
non-rigid composites parts with applications to the assembly process

* Publié dans "Journal of Proceedings of the Institution of Mechanical
Engineers, Part C: Journal of Mechanical Engineering Science"

Chapitre 4

J

* Article 3: Optimization of permissible applied forces for non-rigid composites\
parts in assembly

* Soumis a "Proceedings of the Institution of Mechanical Engineers, Part B:
Journal of Engineering Manufacture"

Figure 0.6 Structure de la these



CHAPITRE 1

REVUE BIBLIOGRAPHIQUE

Dans ce chapitre, une revue complete de littérature est présentée sur la caractérisation du
comportement en grande déformation d'une piece composite non rigide avec application au
processus d'assemblage. Comme indiqué dans l'introduction, notre recherche vise a
développer un modéele de matériau hyperélastique appropri€, capable de capturer la grande
déformation anisotrope des pieces composites non rigides. Cette approche a été utilisée avec
succes dans la modélisation du comportement des composites renforcés par des fibres.
Aimene, Vidal-Sallé, Hagege, Sidoroff & Boisse (2009), Gong, Peng, Yao & Guo (2016),

Peng, Guo, Du & Yu (2013) et Pham, Bates & Chesney (2005) ont proposé des modeles de
matériaux constitutifs hyperélastiques et ont démontré leur pertinence pour la modélisation
de grandes déformations anisotropes des composites renforcés par des fibres dans des
procédés de fabrication. Par conséquent, un modele de matériau hyperélastique pourrait
constituer une approche appropriée pour caractériser le comportement anisotrope des
composites thermoplastiques renforcés de fibres flexibles (FRTPC) au cours des processus
d'assemblage. Une littérature sur I'approche hyperélastique du modele de matériau constitutif
est présentée dans la Section 1.1. Ensuite, une revue sur la méthode de caractérisation inverse
reposant sur la simulation est présentée a la Section 1.2 pour identifier les paramétres du
modele constitutif. Les charges de montage sont généralement utilisées pour les grandes
pieces non rigides telles que les panneaux aérospatiaux afin que la forme fonctionnelle des
picces peut étre retrouvée en imposant des contraintes lors de I'assemblage. Cependant, dans
la majorité¢ des cas, la répartition des charges de montage admissibles est laissée a la
discrétion des inspecteurs lors de l'assemblage. Par conséquent, un autre objectif de notre
recherche est de développer une méthode d'optimisation pour aider les inspecteurs a trouver
la meilleure répartition des charges de montage admissibles au cours des processus

d'assemblage. Une revue sur les différentes méthodes d'optimisation pour la fabrication et
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l'assemblage est présentée dans la Section 1.3. A la fin de ce chapitre, Section 1.4, une

conclusion est donnée.

1.1 Approche hyperélastique du comportement du matériau constitutif

1.1.1 Remarques générales sur les équations constitutives des matériaux
hyperélastiques (Gerhard A. Holzapfel, 2000)

Une théorie constitutive non linéaire est appropriée pour décrire une grande variété de
phénomenes physiques pour lesquels la déformation peut étre grande. Dans le cas d'un
matériau hyperélastique, la théorie s'appelle la théorie finie (hyper) €lastique pour laquelle la
mécanique de milieu continue non-linéaire est la base fondamentale. Pour un matériau
hyperélastique, on fait le postulat de l'existence d'une fonction d'énergie libre d’Helmholtz
qui est fonction du tenseur gradient des déformations F ou de certains tenseurs de
déformation tels que le tenseur des déformations de Green-LagrangeE ou le tenseur de

déformations de Cauchy-Green droit C:

Y(F)=¥(C)=Y(E) (1.1)
Le tenseur de déformation de Cauchy-Green droit C est défini comme C=F Fet le tenseur

1
de déformation de Green-Lagrange E est défini comme E = E(C -I).

Matériaux hyperélastiques isotropes (Gerhard A. Holzapfel, 2000)

La fonction énergie de déformation est limitée par une propriété particuliere que le matériau
peut traiter, a savoir l'isotropie. Cette propriété repose sur l'idée physique que la réponse
mécanique du matériau est la méme dans toutes les directions. Les équations constitutives
peuvent étre exprimées en terme d'invariants. L’Equation (1.2) montre la fonction énergie de

déformation pour les matériaux hyperélastiques isotropes:

¥ =¥[1(C).1,(C).1,(C)] (1.2)
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ou /,,1,,1, sont les invariants du tenseur de déformations de Cauchy-Green droit C définis

comme suit:
I =tr(C),1, =%[tr(C)2 —tr(C?),1, =det(C) (1.3)

L’Equation (1.4) donne la forme de contrainte en termes des trois invariants qui caractérisent
les matériaux hyperélastiques isotropes en déformations finies.

M¥(C) _ v,

S=0_—__+ "/ 1.4
oC Zaz oC (14)

Certaines formes de fonction énergie de déformation pour les matériaux hyperélastiques

isotropes sont données dans la Tableau 1.1.

Tableau 1.1 Certaines formes de fonction énergie de déformation
(Gerhard A. Holzapfel, 2000)

Modele de matériau Fonction énergie de déformation
N
Modele Ogden pour les Y=P[,4,4]= Zﬂ(,ﬁ A A _3)
matériaux incompressibles 1 O,

Mooney-Rivlin V= (1,-3)+c(1,-3)

Neo-Hookean Y=c (1 1 3)

Yeoh, Arrude et Boyce pour les W=c (I,-3)+c (], _3)2 +e, (1, _3)3
matériaux incompressibles

Matériaux isotropes transverses (Gerhard A. Holzapfel, 2000)

Les matériaux composés d'un matériau de matrice et d'une ou plusieurs familles de fibres
sont appelés les matériaux composites ou les composites renforcés de fibres. Un matériau qui

est renforcé par une seule famille de fibres a une seule direction préférée. La rigidité dans la
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direction de la fibre est généralement beaucoup plus grande que celle dans les directions
orthogonales a la fibre. Nous appelons ce type de matériau un matériau isotrope transverse.
Pour un matériau isotrope transverse, I'énergie de déformation peut étre écrite en termes de

cinq invariants indépendants de la maniere suivante:

¥ =%¥[1(C),1,(C),1,(C).1,(C.a,),I,(C.a,)] (1.5)

oul, et/ sont les invariants définis par/, =a_.Ca_, I, =a_.C’a_. I, et I, découlent directement

de l'anisotropie et contribuent a 1'énergie de déformation. Ils décrivent les propriétés de la

famille de fibres et son interaction avec la résine. Le vecteur a,(X) représente la direction de
la premiére fibre au point X en configuration de référence €2, . Pendant la déformation, le
vecteur a,correspond a la configuration actuelle associée para(X)=F(X).a,(X) (voir la

Figure 1.1)

€A

\ 4

€1

g 2

Figure 1.1 Matériau isotrope transverse renforcé par une
seule famille de fibres
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Matériaux composites renforcés par deux familles de fibres (Gerhard A. Holzapfel,

2000)

Pour un matériau renforcé par deux familles de fibres, la contrainte en un point du matériau
dépend non seulement du gradient de déformationF, mais également des directions des
fibres.

Nous considérons donc un champ de vecteurs unitairesa, (X) représentant la direction de la
premiére fibre au pointXet un autre champ de vecteurs unitaires g,(X)représentant la
direction de la deuxieéme fibre au pointX, tous deux dans la configuration de référence €2, .
Pendant la déformation, le vecteura, cartographie dans la configuration actuelle associée

a(X)=F(X).a,(X) et le vecteurg, cartographie dans la configuration actuelle associée

g(X)=F(X).g,(X) (voir la Figure 1.2).

X
%
0
XX
5
%

Figure 1.2 Matériau composite renforcé par deux
familles de fibres



14

Pour les matériaux orthotropes, les directions initiales de deux fibres sont orthogonales, c'est-
a-dire a, L g, .
L'¢longation de la fibre dans sa direction est définie comme le rapport entre les

configurations actuelle et de référence:

4 =a.(F'F)a,=a Ca, =1, (1.6)

X :go.(FTF)gO =g, Cg, =1, (1.7)

I, et sont le carré de 1'¢longation dans les directions de la fibre.

La fonction d’énergie de déformation standard ‘¥ pour les matériaux orthotropes:
¥Y=¥(C,a, ®a g ®g,) (1.8)

Pour les matériaux orthotropes incompressibles, la fonction d’énergie est :

W=Y(1,1,,1,1,11 1)—%,9(13—1) (1.9)

1272573574575756577

oul,=a,C’a et [, =g, Cg sont deux paramétres qui présentent l'interaction des fibres
avec la matrice et le scalaire p sert de multiplicateur de Lagrange indéterminé.

Le second tenseur de contrainte de Piola-Kirchhoff Spour les matériaux orthotropes
incompressibles peut étre dérivé de I'Equation (1.9) comme suit:

7
aC &I aC

i#3

(1.10)

et le tenseur de contrainte de Cauchy peut étre fourni par I'opération "push-forward" de S

vers la configuration actuelle telle que 6 =J"FSF" .
Puisque la composante de contrainte S33 dans le sens de I'épaisseur peut étre négligée pour

les feuilles minces, nous pouvons déterminer le p dans ce cas de la maniére suivante:
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~ oY ol
=2 ———C 1.11
P Z ol oC,, (11D
1.1.2 Implémentations des éléments finis de 1'hyperélasticité isotrope, isotrope

transverse et orthotrope pour I’élément 3D, I’élément de membrane et
I’élément de coque

L'hyperélasticit¢ fournit un cadre idéal pour la modélisation numérique de grandes
déformations, y compris les effets anisotropes. Plusieurs auteurs ont implémenté des modéles
d'hyperélasticité dans des codes d'éléments finis. Gruttmann & Taylor (1992) sont partis d'un
modele de matériau constitutif du caoutchouc pour 1’¢lément de membrane utilisant des
¢longations principales, alors que le présent travail repose sur une formulation invariante.
Weiss, Makerc, & Govindjeed (1995) ont fourni une mise en ceuvre de matériaux
hyperélastiques isotropes transverses presque incompressibles. Une formulation d'éléments
finis du mode¢le de matériau Ogden en terme des élongations principales pour un état général
de déformation 3D de I'¢lément de coque a été réalisée par Basar & Itskov (1998).
Abdessalem, Kallel, & Fakhreddine (2011) ont fourni la théorie et 'implémentation éléments
finis d'une membrane hyperélastique orthotrope et isotrope transverse incompressible. Itskov
(2001) a dérivé un modele de matériau hyperélastique orthotrope pouvant étre appliqué a des
coques incompressibles. Récemment, Horgan (2015) a réalisé le remarquable modele

constitutif de Gent pour les matériaux hyperélastiques.

Ce projet vise a développer un modele de matériaux de fibres renforcés dans un logiciel
commercial aux €léments finis utilisant un sous-programme "user-defined material". Par
suite, nous considérons plus en détail les articles qui implémentent des modéles de matériaux
hyperélastiques dans Abaqus/Standard (élément de continuum, élément de membrane et

¢lément de coque) via le sous-programme UMAT comme suit:

e Suchocki (2011) a propos¢ une méthode compléte pour implémenter un modele

constitutif hyperélastique dans la méthode des éléments finis (FEM) pour les ¢léments
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continus en définissant un tenseur d'élasticité approprié. Le potentiel d'énergie stockée
de Knowles a été choisi pour illustrer I’implémentation, car cette fonction potentielle
particuliere s'est révélée trés efficace pour modéliser I'élasticité non linéaire dans le
cadre de déformations modérées. La forme découplée de la fonction d’énergie de

Knowles est donnée comme suit:

b~ o 1 :
Te=;—b{{1+;(11—3)} —1}+E(J—l) (1.12)

1

ou u est un module de cisaillement, n est un parametre de "durcissement", b est un
parametre supplémentaire qui améliore le "curve-fitting" et D1 est le I'inverse d’un
module d'¢lasticité isostatique. On trouve une expression pour la contrainte de

Kirchhoff :

2 bi— ol (s 1+
T=EJ(J—1)I+,L{1+;(]I—3)} (B—ELI) (1.13)

1

La forme incrémentielle du taux objectif de Zaremba-Jaumann définie par

7" = At —A¥7 —7AY permet de calculer le tenseur d'élasticité requis pour le sous-
programme UMAT/ABAQUS.

Afin de vérifier les performances du code présenté ci-dessus, une simulation d'un test
de tension uniaxiale a été réalisée dans Abaqus, version 6.8. La simulation a utilisé

I’¢lément hexaédrique hybride C3D8H.
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Figure 1.3 Comparaison des données de test de tension
simples et des prévisions FEM (Suchocki, 2011)

Prot, Skallerud, & Holzapfel (2007) ont développé une approche pour 1’implémentation
des ¢léments finis des membranes isotropes transverses. Les relations de contrainte-
déformation associées et leurs linéarisations sont fournies et implémentées dans le sous-
programme défini par UMAT dans le programme d'éléments finis ABAQUS. Le modele
présenté est développé pour les membranes ou des feuilles de coque minces considérant
que 1'état de contrainte est plan. ABAQUS/Standard utilise un systéme orthonormé local

avec vecteurs de base e et e, situés dans la feuille et e est le vecteur normal. Le

tenseur de gradient de déformation peut étre indiqué dans la notation matricielle par:

F, F, 0
F=|F, F, 0 (1.14)
0 0 F

En utilisant la condition d’incompressibilit¢, C,, peut étre exprimé en termes de

composants du plan:

C,=——— 1.15
B C11C22 _C122 ( )
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Noter que I’expression du modéle constitutif isotrope transverse de

Holzapfel est donnée comme suit:
¥(1,1,)=c, [exp""“’ lfi] —1} (1.16)

Le plan des fibres dans lequel ils sont intégrés coincide avec le plan de la

feuille. Par conséquent, nous pouvons exprimer le vecteur a,, représentant la
direction de la fibre dans la configuration de référence, et le vecteur a=F.a,

représentant la direction de la fibre dans la configuration actuelle, dans la

base (e,,e,,e,) sous la forme des matrices:

cost F cosO + F,,sin0
[a,]=| sin6 |,[a] =] F,cos0 + F,,sin0 (1.17)
0 0

Le tenseur de contraintes prend la forme suivante:

S=2a—lP+28—\Pao®ao+pC’1 (1.18)
al, ol

1 4

Le multiplicateur de Lagrange p pour les €états de contrainte plane avec, S,=

0 pouri=1, 2, 3 est fourni comme suit:

¥ A v dl
_ 1 e 1.19
P (811 ac, . aCJ . (1.19)

Afin de vérifier 'implémentation des contraintes et de la rigidité tangente dans
ABAQUS, un test équibiaxial a été simulé pour un élément membranaire a quatre
neeuds (¢lément ABAQUS de type M3D4).

La direction de la fibre et sa perpendiculaire étaient alignées sur les principales
directions d'élongation. Les contraintes théoriques de Cauchy ont ensuite été

comparées a celles obtenues par FEM, comme indiqué a la Figure 1.4.
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Figure 1.4 Comparaison des contraintes théoriques de Cauchy
avec des contraintes numériques obtenues a partir du
sous-programme UMAT (Prot et al., 2007).

Tanaka et al. (2010) ont réussi a implémenter deux familles de fibres pour 1’¢lément de
coque. Ces modeles de matériaux sont implémentés dans un ¢lément de coque a quatre
nceuds dans Abaqus/Standard (type S4R) via le sous-programme UMAT. La rigidité de
cisaillement transversale a été spécifiée comme étant la rigidité élastique linéaire initiale
de la coque en réponse a des contraintes de cisaillement transversal pures. Cet article
décrit le développement dun modéle constitutif approprié pour des tissus tissés et
I’implémentation dans des ¢léments finis non linéaires de coque afin de simuler le
comportement en grande déformation des vétements. Ce travail s’est concentré sur un
mod¢ele constitutif capable de capturer le comportement mécanique réaliste de
vétements, caractérisé par deux familles de fils, la chaine et la trame. Dans cette étude,

deux stratégies ont été considérées. L'un est un mode couche de barres renforcées et
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l'autre est un modele de matériau hyperélastique anisotrope polyconvexe. Ces modeles
peuvent étre utilisés pour prédire le résultat d’essais de traction uniaxiale et calculer la
pression de contact exercée par les vétements sur le corps humain. La répartition de
pression résultante peut ensuite étre utilisée pour concevoir une forme de vétement

offrant un ajustement plus confortable.

X. Q. Peng & Cao (2005) ont développé un modele constitutif non orthogonal pour
caractériser le comportement des matériaux anisotropes des tissus en grande
déformation. Un systéme de coordonnées convecté, dont les axes dans le plan coincident
avec les fils de trame et de chaine des tissus, a ét¢ intégré aux €éléments de coque. En
utilisant certains concepts fondamentaux de la mécanique des milieux continus, un
modele d’orientation des fibres a été développé pour tracer la réorientation du fil des
tissus pendant la déformation. La caractérisation de matériau proposée a été obtenue en
faisant correspondre les données expérimentales d'essais de traction et d'essais de "bias
extension" sur le tissu tissé. La validation du mod¢le a été fournie en comparant les
résultats numériques avec les données expérimentales d'essais de bias extension et
d'essais de cisaillement. Le développement de ce modele non orthogonal était essentiel
au but ultime, en utilisant des simulations numériques pour optimiser la formation de

feuilles de tissu tissé.

Nolan, Gower, Destrade, Ogden, & McGarry (2014) ont décrit les propriétés élastiques
du tissu artériel fondé sur le modéle Holzapfel-Gasser-Ogden (HGO) pour
I'hyperélastique anisotrope. De tels matériaux peuvent &tre considérés comme
incompressibles et, lorsque la condition d’incompressibilité est appliquée, I’énergie de
déformation ¥ du modele de HGO est fonction d’un invariant isotrope et de deux
invariants de déformation anisotropes. Une forme compressible (modeéle HGO-C) est
largement utilisée dans les simulations par éléments finis, la partie isotrope de ¥ étant
découplée en parties volumétrique et isochore et la partie anisotrope de ¥ est exprimeée

en termes d'invariants mixtes construits sur les directions d’anisotrope. En utilisant trois
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déformations simples (la dilatation pure, le cisaillement pur et I’élongation uniaxiale), il
a ¢ét¢ démontré que la formulation de HGO-C compressible modélisait mal le
comportement du matériau anisotrope compressible. Afin de modéliser correctement le
comportement anisotrope compressible, un modele anisotrope modifi¢ (MA) a été
présenté dans 1’Equation (1.20). Le modéle MA prédit correctement une réponse
anisotrope a la charge de traction hydrostatique, par laquelle une sphére se déforme en
un ellipsoide. Il calcule également I'état de contrainte anisotrope correct pour le

cisaillement pur et les déformations uniaxiales.

T(J’C’a07g0)=\{1 (J)+lPis0 (J’C)+lPanis0 (C’aO’gO) (1'20)

vol

avee

k 1-1)
¥ (Coag) =5 Slexp " 1]

2 i=4,6
ou ket k, sont les constantes de matériau positives qui peuvent étre déterminées a partir

d'expériences.

Caractérisation par méthode inverse fondée sur la simulation

Ces dernicres années, de grands progrés ont été réalisés dans la caractérisation par méthode

inverse fondée sur la simulation, qui a été utilisée avec succes pour caractériser le

comportement mécanique des matériaux. Les entrées sont les données expérimentales

obtenues a partir d’essais de caractérisation et les sorties sont les comportements constitutifs

des matériaux obtenus par les simulations FEM. Un processus d'optimisation est utilisé¢ pour

estimer 1'entrée initiale dans FEM et minimiser les écarts entre les données expérimentales et

les réponses de simulation dans les itérations suivantes. Au cours des derni¢res décennies, de

nombreuses ¢études ont utilisé cette méthode pour obtenir les comportements des matériaux:

Kajberg & Lindkvist (2004) ont présenté une méthode reposant sur la modélisation

inverse pour déterminer la relation contrainte — déformation en cas d'instabilité plastique
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dans des essais de tension standards (norme ASTM E8M-96, 1996). Les échantillons de
deux types d’acier laminé a chaud Domex 355 et Domex 650 ont été utilisés pour le
chargement sous tension et ensuite, les champs de déformation plane ont été obtenus.
Les parameétres du matériau ont été obtenus en minimisant la différence entre les champs

de déplacement expérimentaux et les champs de déplacement calculés par éléments finis.

Cooreman, Lecompte, Sol, Vantomme, & Debruyne (2007) ont proposé¢ une méthode
inverse basée sur FE qui s’appliquait a la caractérisation du comportement au
durcissement de 1’acier DC06. L'essai de traction biaxiale avec des éprouvettes
cruciformes a ét¢ réalisé. L'analyse par ¢léments finis a été utilisée pour calculer les
champs de déformation numériques a l'aide du logiciel commercial Abaqus/Standard. Le
spécimen a été modélisé avec des ¢léments S4R et un matériau constitutif en plastique
hypoélastique a été utilisé dans le modele d’éléments finis. L'un des avantages de cette
méthode par rapport aux tests de matériaux classiques est qu'elle est capable de traiter un
champ de déformation hétérogene. Par conséquent, les résultats de cette étude

conviennent a la simulation des processus de formage des métaux.

Lecompte, Smits, Sol, Vantomme, & Van Hemelrijck (2007) ont également utilisé
I’essai de traction biaxial sur des éprouvettes cruciformes pour identifier les quatre
constantes orthotropes dans le plan d’un composite époxy renforcé par des fibres de

verre.

Guélon, Toussaint, Le Cam, Promma, & Grédiac (2009) ont utilisé une caractérisation
mécanique inverse pour les matériaux en caoutchouc en utilisant a la fois les résultats
des tests de traction uniaxiale, de cisaillement pur et de traction équibiaxiale. Les
résultats des simulations numériques du test mécanique ont été calculés par FEA en
utilisant Ansys. Le comportement des matériaux a été modélis¢é dans le cadre de
I'hyperélasticité¢ a l'aide d'énergie de déformation proposée avec deux parametres de

matériau C, et C, du modéle de Mooney-Rivlin, rédigé comme suit:
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W=C (I,-3)+C,(I,-3) (1.21)

On peut constater que toutes les méthodes de caractérisation inverse fondées sur la
simulation mentionnée ci-dessus ont utilisé les données expérimentales d'un test standards
simple. Les paramétres de matériau obtenus a partir de ces tests standards peuvent
parfaitement agir sur le comportement du matériau dans ces tests spécifiques, mais ils
peuvent se révéler faux dans certains cas particuliers. Pour cette raison, afin de caractériser le
comportement du matériau utilisé dans une application particuliére comme une opération de
fabrication ou un processus d'assemblage, certaines études ont réalis€é des expériences
utilisant des géométries non standard d'échantillons. La déformation générée a partir de ces

tests conduit a une description plus réaliste du comportement du matériau.

Pagnotta (2006) a développé une méthode combinant FEA et un algorithme d'optimisation
pour déterminer les propriétés ¢Elastiques des matériaux a partir de la mesure des
déplacements d'une plaque carrée isotrope supportée sous des charges de flexion. Une plaque

d'acier C45 (50x50x0.78mm?) reposant sur trois pointsP,, P, et P, a été soumise & une force
concentrée illustrée a la Figure 1.5. Le test a été réalisé avec /, et [, égaux a 23 et 13 mm,

respectivement. La charge Q a ¢été supposée égale a 0.1 et 0.25 N. La composante de
déplacement hors plan a ét¢ mesurée. Le code d'éléments finis MSC/NASTRAN a été utilisé
pour prédire les champs de déplacement dans la simulation. Les valeurs des constantes
¢lastiques dans le modele numérique ont été déterminées en minimisant I’écart entre les

déplacements calculés et les données expérimentales.
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Figure 1.5 La configuration de chargement (Pagnotta, 2006)

Bruno, Felice, Pagnotta, Poggialini, & Stigliano (2008) ont également utilisé la méthode de
mesure des déplacements de plaques sous des configurations de chargement pour identifier
les propriétés élastiques de 1’aluminium et du stratifié unidirectionnel Graphite/PEEK. Le
premier spécimen carré a ¢ét¢ découpé dans un panneau PEEK unidirectionnel renforcé de
graphite; le second spécimen a été découpé dans une feuille d'alliage d'aluminium 6082-T6
laminée a froid. Les formes des échantillons sont illustrées a la Figure 1.6. Le spécimen est
placé dans le dispositif de chargement, comme illustré a la Figure 1.7a. Le spécimen est
supporté par trois petites spheéres qui sont collées sur deux barres d'aluminium rectangulaires

paralléles (Figure 1.7b).



25

¥ R75

S0

e 1 thick

1 mm thick

Figure 1.6 Les formes des deux spécimens
(Bruno et al., 2008)

Figure 1.7 (a) Dispositif de chargement et forme
de la plaque en aluminium; (b) Contraintes
ponctuelles et charge (Bruno et al., 2008)
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Pottier, Vacher, Toussaint, Louche, & Coudert (2011) ont démontré que chaque parameétre
d'un modéle constitutif plastique anisotrope peut étre identifi¢ a partir d'un seul test. Le
spécimen de test avec un diamétre de 100mm et une épaisseur de 0.5mm est fabriqué a partir
d'une feuille de titane pur. Un poingon hémisphérique de 15 mm de diametre et de 15 mm a
¢été utilisé pour imposer le déplacement prescrit. La simulation numérique correspondant a

l'expérience a été réalisée a 1'aide de I’ Abaqus/Explicit.
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Figure 1.8 Ligne de mesure du déplacement et comparaison entre les résultats
expérimentaux et les résultats de simulation (Pottier et al., 2011)

1.3 Méthode d'optimisation pour une conception optimale du processus
d'assemblage

Les conditions de montage telles que les charges de montage, les supports, les fixations ont
un impact direct et influent sur la déformation des produits a 1’assemblage. Une grande
attention a ¢té¢ accordée au systéme de montage dans les domaines de l'aérospatiale et de
l'industrie automobile ces derni¢res années. Par conséquent, la nécessité d’obtenir le schéme

de montage optimal afin d’assurer la qualité dimensionnelle de I’assemblage est une exigence
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vitale. Des études précédentes ont indiqué que la méthode d'optimisation associ¢e a FEA est
une approche efficace pour la conception optimale des processus d'assemblage. La
déformation de la piece sous différents schémes de montage est calculée par une analyse par
¢léments finis. Une technique d'optimisation capable de résoudre des problémes d'ingénierie

impliquant des variables discrétes est ensuite utilisée pour rechercher le scheme optimal.

Y. G. Liao (2003) a développé une méthode fondée sur les algorithmes génétiques (GA) pour
trouver les nombres et les positions optimales des localisateurs et des pinces dans
'assemblage de tole. Les deux schémes de localisation 3-2-1 et "pad-pin-slot" (Figure 1.9)
ont été pris en compte dans son étude. Le nombre et la position des localisateurs et des pinces

ont été traités comme des variables lors d’une recherche de GA.

52 Workpiece 22 Jes Je2
Bz cgl
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Figure 1.9 (a) Schéme de localisation 3-2-1; (b) Scheme des pinces (Y. G. Liao, 2003).

Une méthode d'optimisation utilisant des GA et des FEA pour rechercher les positions
optimales des fixations et des points de jonction dans le processus d'assemblage de tdles non
rigides a été proposée par (X. Liao & Wang, 2008). En intégrant ANSYS dans Matlab, les
positions optimales des fixations et des points de jonction ont été trouvées pour minimiser la

variation d'assemblage.

Lu & Zhao (2015) ont utilis¢ FEA et une algorithme génétique pour optimiser la disposition
des montages pour les pieces en tdle déformables sur le schéme de localisation 4-2—1. GA a

d'abord été utilisé pour trouver les trois points de localisation optimaux sur la surface de
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référence primaire de la picce a I'aide du modele rigide. La position du quatrieme localisateur

a ensuite ¢été optimisée par une procédure d’optimisation reposant sur les GAs couplée a

FEA.

De toute évidence, la méthode d’optimisation reposant sur le GA associée a FEA pourrait

étre une approche appropriée pour développer une optimisation des charges de montage

admissibles pour les pi¢ces composites non rigides pendant les processus d'assemblage.

1.4

Conclusion

Le concept de modélisation de I'hyperélasticité est une approche appropriée pour
caractériser les grandes déformations, notamment l'effet anisotrope. Le comportement
d'un thermoplastique renforcé par deux familles de fibres pourrait étre modélisé a partir
du modéle Holzapfel-Gasser-Ogden (HGO) pour le modele hyperélastique orthotrope.
La fonction énergie de déformation se compose de la superposition d'un modele isotrope

et de deux modeles isotropes transverses pour chacune des familles de fibres:

Y=y _(C)+¥" (C,a,)+¥? (C.,g,) (1.22)

trans trans

La réponse isotrope est modélisée par 1'énergie stockée isotrope ¥, . La mécanique des
fibres est caractérisée par deux fonctions d’énergie stockée isotropes transverses P! et

¥ qui sont fonction des vecteurs unitaires de direction de fibres a etg, .

trans

La caractérisation inverse fondée sur la simulation est une méthode efficace pour estimer
les parametres du modele constitutif. La détermination d'un test expérimental approprié
est l'une des conditions les plus importantes pour évaluer la précision de la
caractérisation. Dans notre cas, un test non standard capable de générer l'état de

déformation le plus proche de celui du processus d'assemblage doit étre proposé.
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La méthode d'optimisation couplée a FEA s'est révélée efficace dans la conception
optimale du processus d'assemblage. De nombreuses études ont démontré que
l'algorithme génétique est une technique d'optimisation appropriée pour résoudre des
problémes d'ingénierie impliquant des variables discrétes telles que le nombre et la

position des localisateurs, des pinces, des points de jonction dans I'assemblage.






CHAPITRE 2

METHODOLOGIE

Le premier objectif vise a caractériser le comportement mécanique des composites
thermoplastiques renforcés de fibres flexibles (FRTPC) avec application au processus

d'assemblage.

De la revue de littérature, il a été confirmé qu'un modéle de matériau hyperélastique est une
approche appropriée pour caractériser le comportement anisotrope des composites
thermoplastiques renforcés de fibres (FRTPC) au cours des processus d'assemblage. La revue
de la littérature a également indiqué que la caractérisation inverse basée sur la simulation
fournit une méthode efficace pour identifier les parametres du modele de matériau constitutif.
Par conséquent, une stratégie en deux étapes a ét€ proposée afin de remplir le premier

objectif.

A I'Etape 1, des modeles hyperélastiques orthotropes sont développés et implémentés dans

Abaqus comme matériau défini par l'utilisateur pour modéliser le comportement de
composite de sulfure de polyphényléne (CF/PPS) renforcé de fibres de carbone. Les
parameétres de matériau de ces modéles sont déterminés en ajustant les résultats de la
simulation aux résultats expérimentaux obtenus lors du test de flexion trois points. Pour la
validation, un test de charge avec une grande feuille de FRTPC de quatre couches est
effectué. Les résultats numériques sont comparés aux résultats expérimentaux afin d'évaluer
la pertinence de la modélisation en grandes déformations de chaque modéle de matériau. Le
mode¢le de matériau qui fournit la meilleure réponse avec le test expérimental est choisi pour

la méthode de caractérisation développée a 1'Etape 2.

A I'Etape 2, un processus d'optimisation multi-objectifs inverse combinant des tests standards

et spécifiques non standard est développé pour identifier les paramétres du modele de
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matériau choisi. Pour le test standard, les tests de flexion trois points ont été effectués. Afin
de rapprocher I'état de déformation du processus d'assemblage, les tests de chargement en

flexion avec une grande feuille composite flexible sont choisis comme tests non standards.

La précision de la simulation numérique joue un rdle décisif pour obtenir des résultats fiables
du processus d’inspection virtuelle. Avec les travaux de caractérisation obtenus aux Etapes 1
et 2, la déformation d'une piéce composite non rigide dans un processus d'assemblage
pourrait étre simulée avec précision par la méthode des ¢éléments finis. Cela permet de
continuer a réaliser le deuxiéme objectif de cette theése: développer une méthode
d'optimisation des charges de montage admissibles pour les pieces composites non rigides
dans une application d'assemblage. Afin de remplir cet objectif, une méthode d'optimisation
couplée aux ¢léments finis pour trouver la meilleure répartition des charges appliquées dans
lequel la différence de la piece a I'état de charges de montage appliqué par rapport a la forme
de conception est minimisée. La modélisation FEA a été utilisée avec Abaqus/Standard pour

simuler la déformation d'une piece composite sous différents cas de charges de montage.



Caractérisation du comportement mécanique des composites thermoplastiques
renforcés de fibres (FRTPC) avec application au processus d'assemblage de piéces
composites non rigides

Etape 1 | |e Développer et implémenter des

modeles hyperélastiques dans
Abaqus en utilisant un matériau
UMAT défini par l'utilisateur —>

e FEvaluer les paraméters
caractéristiques de chaque modele
de matériau

Sélectionnez le modéle
approprié

Développer un processus d'optimisation inverse multi-objectifs pour identifier |
‘ les paramétres matériels du modele choisi ‘

Développer une méthode d'optimisation des charges de montage admissibles pour les
piéces composites non rigides avec application au processus d'assemblage

Figure 2.1 Méthodologie utilisée dans cette these
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Résumé

Cet article a pour objectif de caractériser le comportement mécanique de composites de
sulfure de polyphényleéne renforcé par des fibres de carbone (CF/PPS) multicouches pour
application au processus d’assemblage de piéces composites non rigides. Deux mode¢les de
matériaux hyperélastiques anisotropes ont été étudiés et implémentés dans Abaqus utilisant
un sous-programme "user-defined material". Une méthode de caractérisation inverse a été
appliquée pour identifier les parametres de ces modeles de matériaux. Des simulations par
¢léments finis en grande déformation d'une feuille composite flexible ont été réalisées. Les
résultats numériques de la déformation de la feuille ont ét€¢ comparés aux résultats
expérimentaux afin d'évaluer 1'adéquation des modeles de matériaux développés pour cette

application.

Mots clés : Caractérisation mécanique; Modele de matériau anisotrope; Composites
renforcés de fibres; Processus d'assemblage, méthode des ¢léments finis; Elément de coque a

déformation finie.
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3.1 Abstract

The aim of research work is to characterize the mechanical behavior of multi-layered carbon
fiber reinforced polyphenylene sulphide (CF/PPS) composites with application to assembly
process of non-rigid parts. Two anisotropic hyperelastic material models were investigated
and implemented in Abaqus as a user-defined material. An inverse characterization method
was applied to identify the parameters of these material models. Finite element simulations at
finite strains of a flexible composite sheet were carried out. Numerical results of sheet
deformation were compared to experimental results in order to evaluate the appropriateness
of the material models developed for this application.

Keywords: Mechanical characterization; Anisotropic material model; Fiber-reinforced

composites; Assembly process, Finite element method; Finite strain shell element.

3.2 Introduction

The quality control of products is one of the main aspects for manufacturing companies to
consider in technological developments. At the end of a manufacturing process, the produced
part must satisfy a level of required tolerance. In aerospace and automotive industries,
manufactured non-rigid (or flexible) parts feature large dimensions with respect to their
thickness and they may have a different form in free-state than the design model due to
geometric variations, gravity loads and residual stress. For example, the skin panel of an
aircraft can be slightly warped in free-state, making it possibly unacceptable for assembly
(Gad N. Abenhaim, Tahan, Desrochers, & Maranzana, 2011). Therefore, one of the most
important problems faced in quality control is inspecting the geometry of non-rigid parts
prior to assembly. During geometric inspection, special fixtures in combination with
coordinate measuring systems are needed to compensate for shape changes of non-rigid
parts. This process is usually costly and very time-consuming (Gad Noriel Abenhaim,

Desrochers, & Tahan, 2012). For instance, Figure 3.1a and Figure 3.1b show an aerospace
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panel in free-state and constrained on its inspection fixture set before the measurement

process.

Figure 3.1 An aerospace panel: (a) in free-state, and (b) constrained on its inspection
fixture set (Sattarpanah Karganroudi, Cuilliere, Francois, & Tahan, 2016).

For the time being, it is widely considered that a virtual inspection method, which is usually
performed by numerical simulations to compensate for flexible deformation of non-rigid
parts in free-state, would significantly reduce the inspection time and cost. All inspection
methods proposed so far are limited to linear elastic isotropic materials with well-known
characteristics (Gad Noriel Abenhaim et al., 2012; G. N. Abenhaim, A. Desrochers, A. S.
Tahan, & J. Bigeon, 2015; Gad N. Abenhaim et al., 2011; Aidibe & Tahan, 2015; Aidibe,
Tahan, & Abenhaim, 2012; Sabri et al., 2015; Sattarpanah Karganroudi et al., 2016).
Nowadays, the use of parts made of composite materials is progressively growing, especially
in aerospace industry. However, up to now, there is no virtual inspection method that was
developed for non-rigid composite parts, at least to our knowledge. The reason is that the
anisotropic nonlinear deformation behavior of non-rigid composite parts is much more
complicated than that of linear isotropic elastic materials. Therefore, the deformation of
composite parts could not be simulated correctly by finite element analysis without an
appropriate material model for this purpose. A deep understanding of the behavior of non-
rigid composite parts is not only very challenging, but it is also very important for various
applications such as developing specific virtual inspection methods for non-rigid composite

parts.
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It is remarked that the hyperelasticity gives an appropriate framework for numerical
modelling of large deformation. In the last decades, the isotropic models have been
developed to characterize the large deformation behaviour of materials such as rubber—like
materials (e.g. Mooney—Rivlin models (Rivlin, 1997), Ogden models (Ogden, 1984)). There
has been an increasing interest in development of hyperelastic formulation for anisotropic
materials because its varieties in industrial applications. A framework based on structural
tensors for constitutive modelling of fibre-reinforced composites was established by Spencer
(Anthony James Merrill Spencer, 1984). This approach was successfully used in modelling
of fiber reinforced composites behaviour. Pham et al. (2005) developed a transversely
isotropic hyperelastic model to present the material behavior of glass fibre reinforced
thermoplastic under large deformation of thermoforming process. In 2009, Aimene et al.
(2008) published a paper in which they proposed a hyperelastic anisotropic material model
and achieved a good numerical simulation for the hemispherical punch forming. X. Peng et
al. (2013) proposed an anisotropic hyperelastic constitutive model and demonstrated its
suitable for modelling the large anisotropic deformation of a reinforced composite in double
dome forming process. Recently, Gong et al. (2016) have successfully employed a
hyperelastic constitutive model to simulate the behavior of glass/PP prepregs during
thermoforming process. The purpose of this paper is to implement a hyperelastic shell to
capture the large deformation behavior of a non-rigid composite part with application to the
assembly process. It is also noted that several authors have implemented models of
hyperelastic shell into finite element codes. Gruttmann & Taylor (1992) derived a rubberlike
constitutive material model for membrane shells using principal stretches. Weiss et al. (1995)
and Prot et al. (2007) developed a generalized approach for transversely isotropic membrane
shells. Itskov (2001) derived an orthotropic hyperelastic material model for membrane shells
with application to biological soft tissues and reinforced rubber-like structures. Tanaka et al.
(2010) succeed to implement shell element for woven fabric composite materials with two
families of fiber. These proposed methods were developed for fiber-reinforced composite
materials or biological anisotropic materials that are generally characterized by low stiffness

and large strains during the deformation. It was observed that the behavior of non-rigid
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composite parts in aerospace assembly process is quite different from the material types
above-mentioned. During assembly process, non-rigid part undergoes essentially large
bending deformation due to geometric variations, gravity loads and residual stress. In the
literature, there exist very few studies investigating the behavior of non-rigid composite parts
in assembly process. Therefore, the determination of a material model together with its
parameters which is capable of capturing the large anisotropic deformation of non-rigid

composite parts is the main purpose in this current research.

In this paper, two strain energy functions were studied for incompressible orthotropic
hyperelastic material models able to capture the behavior of flexible fiber-reinforced
thermoplastic composites (FRTPC). These models were implemented in the user-defined
material subroutine of Abaqus for finite strain shell elements. The multi-layered CF/PPS
composite material, in which each layer is reinforced by two families of carbon fibers, was
used in this study. In the modelling work, each layer was considered as an orthotropic
material characterized by a strain energy function. Material characterization works were
carried out in order to identify the parameters of strain energy functions. These material
parameters were then used to simulate the deformation for the load test using a ball load
applied on a large sheet of multi-layer FRTPC. The deflections of the composite sheet
predicted by numerical simulations performed with Abaqus were compared with the
experimental data obtained from the load test in order to evaluate the capability of each

material model used in this study.
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33 Material model implementation
3.3.1 Generalized orthotropic hyperelastic material model for incompressible thin
shells

Figure 3.2 Motion of a continuum body

In the present study, each point of the solid bodyB in the reference configuration Q is
determined by the position vector XeQ , and in the current configuration o by the position

vector X€ Q (Figure 3.2). The deformation gradientFis defined by F=0x/0X. For thin
shell-like sheet which has a plane stress state, the deformation gradient F has the following

form:
Fll F12 O
F=\F, F, 0 (3.1
0 0 F,

For incompressible materials,J =detF =1. Hence, the following expression reads:
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F,=(F,F,—F,F,) (3.2)

1= 22 127 21

The right Cauchy—Green deformation tensor is defined as C=F'Fand the left Cauchy—

Green deformation tensor is defined asb=FF" . The concept of hyperelasticity modeling is
based on the existence of an energy potential, which is appropriate for the description of a
large deformation including the anisotropic effect. In this study, the behavior of a
thermoplastic reinforced by two families of fiber can be represented by the superposition of

one isotropic model and two transversely isotropic models, and given by:

PN S SO O (3.3)

trans trans

Herein, ¥, denotes the isotropic stored energy, W' and ¥ denote the transversely
isotropic stored energy for the first and second fiber, respectively. The directions of the first
and second fiber at point X are represented by unit vectors a, (X) and g,(X) respectively
in the reference configuration. For orthotropic materials, the initial directions of two fibers
are orthogonal, i.e. a, L g,. During deformation, the vectors a and g are mapped into the

related current configuration such as a=Fa and g=Fg . The vectors a ,g ,aand g can be

expressed in the basis (e,,e,,e,) as follows:

cos 8, | [ F cos6, +F,,sin6,
a,=|sind |, a=|F,cos@ +F,sinb, (3.4)
0 | i 0
cosd, | [ F cos®, +F,siné,
g, =|sind |, g=|F,cosf,+F,sinb, (3.5)
0 0

where 6, denotes the angle between e, and the fiber direction a,, &, denotes the angle
between e, and the fiber direction g,. For orthotropic materials, €, =90° +86,. The strain-

energy function ¥ in Equation (3.3) for orthotropic materials can be expressed as a function

of C and the fiber unit vectors a, and g, by:
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Y=¥_(C)+?" (C,a,)+¥? (C,g,) (3.6)

180 trans trans

The mechanical behavior of the material is determined by the relationship between the
second Piola—Kirchhoff stress tensor S and the right Cauchy—Green deformation tensor C as

follows:

¥
S=2— 3.7
°C (3.7)

For incompressible orthotropic materials, the strain energy function in Equation (3.6) can be

stated as a function of invariants of C (A.J.M. Spencer, 2000), and given by:
1
‘P:‘P(Il,lz,]4,16)—5p(l3—1) (3.9)

where the scalar p serves as an indeterminate Lagrange multiplier and five different

invariants are defined by:

1
I,=tr(C).1, :E[tr(C)z —tr(cz)},g —det(C).7, =a,Ca,, I,=g,Cg,  (3.9)
where/,and/, represent the square of the stretching of fiber along their initial directions a,
and g, respectively. Then, the second Piola—Kirchhoff stress tensor can be derived from
Equation (3.7), and given by:

S=2w1+20, (I 1-C)+2w,a, ®a, +20,8, ®g, +pC" (3.10)

where the symbol ® denotes the tensor product, I is the second-order identity tensor and:

oW oY N v

_ _ LA L 4 3.11
a)() 816 ( )

_’a)__’a)__
Yol ol )

1 2 4

In the case of plane stress, the stress component S, vanishes. Therefore, the scalar p is

obtained as follows:

p=-23 ——i 33:—2[601 +w, (C“+C22)]C33 (3.12)
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where C,,, C,,, C, are the components of right Cauchy—Green tensor C. On the other hand,

the material elasticity tensor is determined by:

C :23—2:4(% +20,1, +o,+10,)1®1-4(w, +1,0,)(CRI+I®C)

+40,C®C—4m,1 +4(m, +1,0,)(a, ®a, ®1+1®a ®a)

17724

4w, (a,®a, ®C+C®a ®a )+4m,a ®a ®a ®a
+4(w, +1,0,)(g, ®g, ®1+1®g ®g,) (3.13)
—4m, (g, ®g, ®C+CR®g ®g )

+Ho,g Vg ®g g,

-1
e @ 19,9C
0 oC
where:
2
@, = i (3.14)
1:1,2,J4,o alialj
j=1,2,4,6
and I is the fourth-order identity tensor defined as:
1
(I)ijkl :5<5ik§jl+§il§jk) (315)

3.3.2 Strain—energy functions for CF/PPS materials

In this study, the mechanical response of CF/PPS material is represented by orthotropic
incompressible hyperelastic models. Polyphenylene sulphide material is characterized as an
isotropic matrix, in which carbon fibers are embedded. Carbon fibers are characterized by an
exponential-type stress—strain behavior in the fiber direction. Two strain energy functions
were proposed and implemented for the incompressible CF/PPS material based on the
polyconvexity conditions proposed by Balzani, Neff, Schroder, & Holzapfel (2006). The first
proposed model is a modified function of Holzapfel-Gasser—Ogden (HGO) model (Gerhard
A. Holzapfel, Gasser, & Ogden, 2000; Nolan et al., 2014). The neo-Hookean model was

used to determine the isotropic response of the matrix part. For the mechanical response of
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two families of carbon fibers, two exponential functions in terms of invariants were used.

The strain energy function of this model has the following form:

W =M, (I,-3)+k, [e"*’f”z —1J+k3 [e““ﬁ‘”z —1}—%;9 (1,-1) (3.16)

whereM , k., k,, k,, k, are the parameters of the strain energy function in Equation (3.16).

The second proposed model uses the same energy function for the anisotropic part as in the

first model and the isotropic part is a function in terms of the invariants /, and 7/, (Pham et

al., 2005) as follows:
V=M (I,-3)+M,(I,-3)+M,(I,-3)(1,-3)+

[0 <1 |k [0 1] % p(1.—1) (3.17)

whereM .M ,, M,k ,k,, k,,k,are the material parameters of the strain energy function in

Equation (3.17).

333 Implementation in Abaqus/Standard UMAT

Several authors were successful to implement strain energy functions into Abaqus through
the user-defined material subroutine (X. Q. Peng, Guo, Zia Ur, & Harrison, 2010; Prot et al.,
2007; Suchocki, 2011; Tanaka et al., 2010). In this paper, the material models in
Equations.(3.16) and (3.17) were implemented in Abaqus/Standard by using the UMAT user-
defined material procedure. Abaqus requires only components of the Cauchy stress and the
tangent stiffness matrix. The Cauchy stress tensor is determined by the push-forward
operation of the stress tensor S to the current configuration (Gerhard A. Holzapfel, 2000) as
shown in Equation (3.18). It is noted that for thin shell element, the stress component in the

thickness direction is neglected.

6 =FSF' =2wb+2w,(Ib-b’)+20a®a+20,g®g+pl (3.18)
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Based on Abaqus/Standard 6.13 documentation ("Abaqus," 2013), the Green—Naghdi stress

rate is used for shell and membrane elements. The elasticity tensor C related to the Green—

Naghdi stress rate is required for Abaqus user-defined subroutine and is computed as:

(), =(C"), ~Auz, +7,4 (3.19)

ia” Tajkl

where A is a material-independent fourth-order tensor defined in (Simo & Hughes, 1998)

and C° is the elasticity tensor related to Zaremba-Jaumann objective rate defined as:

(€),,=(¢ ) +7,0,+7,0, (3.20)

The spatial elasticity matrix C is defined by the push-forward operation of C in Equation
(3.13) as:

il jI© kK™ 1L

(é)i-kl =F gk (C)IJKL (321)

By replacing the formulation of Cin Equation (3.13) into Equation (3.21), the spatial

elasticity matrix C is obtained as:

C=4(m, +20.],+®,+1®,)b®b

—4(w, +1,0,) (b’ ®b+b®b°)

+4w,b’ ®b’ —4wbOb

+ 21®(F§—‘ZFTJ—2]JI

+4(w,+1,0,)(a®a®b+b®a®a) (3.22)
—40, (a®a®b’ +b’ ®a®a)

+4m,a®a®a®a

+4(w, +1,0, ) (g®g®b+b®g®g)

—40, (g®g®b’+b’ ®g®g)

+40,8R0g@0g®g
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where the components of fourth-order tensor b ®©b has the following form:

1
(b © b)ijkl = E(bikbjl +bilbjk ) (323)
34 Material parameters identification

For materials whose stiffness is low and the large strain occurs during the deformation
procedure, such as woven composites and biological tissues, the simple tensile test and/or
biaxial test were usually used to characterize the material properties (Prot et al., 2007; Weiss
et al., 1995). For assembly process, non-rigid composite parts undergo essentially the large
bending deformation. Therefore, the three point bending test that is considered more
appropriate to characterize the bending properties of composite sheets was used in this study.

The material parameters M, k,, k,, k,, k, of the strain energy function in Equation (3.16)
and M, M,, M., k,, k,, k,, k,of the strain energy function in Equation (3.17) for multi-

layered carbon fiber reinforced material were respectively determined by curve-fitting by
minimizing the discrepancy of loads between the experimental bending test data and

numerical simulation using Abaqus.
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3.4.1 Three point bending test

AN W

iber orientation jgh

[Fiber orietaon

Figure 3.4 Three point bending test using the MTS machine

The composite material used in this study is a consolidated plate of 4 layers of CF/PPS. Each
layer is composed of a polyphenylene sulphide (PPS) matrix and carbon fiber fabrics. The

fiber volume fraction (V) is of 50%. The total thickness of the four-layer laminate is about

1.24 mm (0.31 mm / layer). Specimens with dimensions 300 mm X 34 mm x 1.24 mm were
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fabricated with two different stacking sequences [0,90] and [+45], as shown in Figure 3.3.

Three point bending tests were performed on the MTS testing machine with displacement
control as presented in Figure 3.4. Five tests were conducted for each configuration as

summarized in Table 3.1.

Tableau 3.1 Specimen and test parameters

Parameters Value
Material Carbon fiber-reinforced (CF/PPS)
Stacking sequence [0’90]4 and [i45]4
Specimen dimension 300 mm X 34 mm x 1.24 mm
Support span 140 mm
Velocity 4 mm/min
Max displacement at middle
20 mm
span
Radius of loading noses and
25 mm
supports
34.2 Computational experiment

Numerical simulation of the three point bending test is created in Abaqus using user-defined
material (UMAT) subroutines developed for two strain energy functions, i.e. Equation. (3.16)
and (3.17). Specimen is meshed with four-node shell elements (S4R in Abaqus/Standard)
with a four layers composite section. Each layer behaves like an orthotropic material. The
computational model for the simulation of the three point bending test with displacement
control is depicted in Figure 3.5 where frictionless contact between supports and specimen

was defined.
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Figure 3.5 Finite element modeling for three points bending test

3.4.3 Inverse characterization method

The inverse characterization method allows identifying the material parameters of the strain
energy functions by minimizing the difference of loads between the experimental test data
and numerical simulation. For this fitting process, the following objective function was used

together with the adaptive response surface optimization method:
Y =min [i( o —Fﬁm“)ﬂ (3.24)
i=1

Herein, N denotes the number of steps at which loads were measured, and F*", F™

respectively denote the experimental load and the computed load at step i. A good agreement
was found between the predicted results and experimental data for both of strain energy

functions in Equation (3.16) and Equation (3.17) as well as for both stacking sequences

[0,90] and [+45] as depicted in Figure 3.6. The material parameters obtained from the

curve-fitting for strain energy functions in Equation (3.16) and Equation (3.17) are presented
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in Table 3.2 and Table 3.3, respectively. In order to evaluate the accuracy of the curve-fitting,

the relative error, denoted by 7, is calculated as follows:

r

Fexp Z(F o FS"““) (3.25)

max

where F % denotes the experimental load at the last step.

Results showed that the relative errors of the curve-fitting are small, with 7 =0.0182 and 7 =
0.0160 respectively for the strain energy functions in Equations (3.16) and (3.17). It turned

out that the mechanical response of the composite reinforced by two families of carbon fiber

(HGO)(

trans

was well modelled by the exponential function¥"*"“ and globally, the strain energy

function in Equation (3.17) is more appropriate for the mechanical behavior of multi-layered

CF/PPS in the three-point bending test.

Tableau 3.2 Optimized parameters values for strain energy function
in Equation (3.16)

M,(MPa) | k,(MPa) | k, | k, (MPa) | &k, Angle of fiber
1420 12135 | 63.0 | 1213.5 | 63.0 | [0,90] and[+45],

Tableau 3.3 Optimized parameters values for strain energy function
in Equation (3.17)

M M M k
2 3 ! k 3 k, Angle of fiber
(MPa) (MPa) (MPa) (MPa) (MPa)

683.2 920.0 530.0 | 1120.0 |58.0 1120.0 |58.0  [0,90] and[+45]
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Figure 3.6 Comparison between numerical results and experimental data: a) strain
energy function in Equation (3.16); b) strain energy function in Equation (3.17).

3.5 Model validation and discussion

To validate the material models used in this study, a load test with a large sheet of multi-
layered FRTPC was performed. This test is chosen because the deformation in this load test
is quite similar to that in assembly process. The bending displacement of the composite sheet

predicted by numerical simulations using Abaqus was compared with the experimental

results from the load test.
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3.5.1 Experimental test

Tableau 3.4 Experimental parameters

Composite plate
Material CF/PPS
Stacking sequence [0,90],
Plate dimension 930 mm x 890 mm x 1.24
mm
Supports system
Radius of sphere-head supports 6.35 mm
Height of 4 supports 30.5+0.32 mm
Distance l?etween supports 6604+ 0.95 mm
(Figure 3.7)
Steel ball
Radius of steel ball 49.5 mm
Weight of steel ball 3.63 kg
Deviation of ball position from the
center point (Figure 3.7) £2.15mm

Table 3.4 summarizes experimental parameters used in this work. The material used here is

the same as the material used in the three point bending test presented above. The thickness

of the four-layer laminate is 1.24 mm (0.31 mm/layer) with the stacking sequence [0,90], . A

plate with dimensions 930 mm x 890 mm x%1.24 mm was used. This plate lies on four rigid
sphere-head supports and undergoes bending deformation imposed by a 3.63 kg ball applied
at center point (see Figure 3.7). The vertical displacement of the plate was measured using a
Faro arm at 110 points on the plate surface. Three measurements were performed to get
average values. The deviation values of the measurement at these points are depicted in
Figure 3.8. The maximum deviation value is about 1.24 mm which corresponds to a

maximum relative error of 5.42%.
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Figure 3.7 Bending load test set-up

® L] 12

L] 0.8

. o o 06

. ° o ] ] 04

[ ] [ ] 02

Figure 3.8 Measurement deviation of vertical displacement (mm)

3.5.2 Test simulation and result discussion

A finite element computational procedure which corresponds to the plate bending test
introduced in the previous section is developed with Abaqus using a user-defined material
with parameters shown in Table 3.2 and Table 3.3. The element type used in Abaqus is shell

element (S4R) with a 4 layers composite section. The specimen lies on 4 rigid spheres which
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represent supports used in the experiment. Frictionless contact between the specimen and
supports is defined. A 35.59 N load, which is equivalent to the weight of the steel ball, is
applied on the plate at the same location as in the experimental test (at center point). The
experimental data and simulated results were compared in terms of bending displacement
along the ten paths shown in Figure 3.9. The comparison of experimental and simulated
vertical displacement along these paths is presented in Figure 3.10. The maximum and
minimum differences between experimental and numerical results are summarized in Table

3.5.

(=]
SN o~

—l a] ] x| w | | *®
=l = =] =
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S|l & £ £ & & & & A =

Y
X

Figure 3.9 Path positions along Y axis
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Figure 3.10 shows that at the middle of the plate (paths 4 - 8), the simulation gives better
agreement with the experimental data than on the contour of the plate (paths 1 - 3 and paths 8
- 10). The maximum difference between simulation and experiment, 6.56 mm for strain
energy functions in Equation (3.16) and 7.87 mm for strain energy function in Equation (3.17

) appears at the boundary of the plate (path 1) (see Table 3.5).

The average discrepancies between experimental and numerical results are 3.64 mm and 3.39
mm respectively for the strain energy functions in Equations (3.16) and (3.17), which are
quite small in comparison to the dimensions of the composite sheet. It demonstrates that the
simulations with two orthotropic hyperelastic models used in this study gave good
agreements with the experimental results. It is remarked that the strain energy function of

Equation (3.17) provided better response than that of Equation (3.16).
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Figure 3.10 Result comparison ((a) Path 1, (b) Path 2, (c) Path 3, (d) Path 4, (e) Path 5, (f)
Path 6, (g) Path 7, (h) Path 8, (i) Path 9, (j) Path 10)
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Tableau 3.5 Maximum and minimum difference in vertical displacement
between experimental and simulation data on each path

Strain energy function in Strain energy function in
Equation (3.16) Equation (3.17)
Path
Min (mm) Max (mm) Min (mm) | Max (mm)
Path 1 1.53 6.56 0.31 7.87
Path 2 1.34 5.44 0.04 6.56
Path 3 1.43 4.56 0.17 5.36
Path 4 1.14 2.81 0.24 3.39
Path 5 0.47 2.78 0.16 2.92
Path 6 0.79 2.73 0.38 2.15
Path 7 1.66 2.84 0.26 3.55
Path 8 1.43 4.57 0.15 5.17
Path 9 1.191 5.22 0.27 6.10
Path 10 0.50 4.62 0.08 5.86
3.6 Conclusion

This paper presents the implementation of two orthotropic hyperelastic models used for
assessing the mechanical behavior of multi-layer FRTPC sheets. These models were
developed based on the polyconvexity condition of strain energy function and implemented
in the user-defined material subroutine of Abaqus for finite strain shell elements. The

material parameters were numerically identified by fitting numerical simulation results to

experimental results obtained from three bending tests for both stacking sequences [0,90]4

and [i45]4 . These models were then validated through the ball load test on a large composite

sheet. Results showed that:

e Both proposed orthotropic hyperelastic models are appropriate for the CF/PPS multi-
layer composite material.

e The parameters of these models can be well identified in three point bending tests with

two different fiber orientation configurations.
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The numerical simulation using shell element (S4R) with the composite section of 4
layers in Abaqus is good enough for the multi-layer FRTPC sheets.
These material models responded well the validation case of the ball load test on a large

CF/PPS multi-layer composite sheet.
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Résumé

Dans le processus d’assemblage, les pieces non rigides a I’état libre peuvent avoir différentes
formes par rapport au modele congu, de fait de la gravité et de I’effet des contraintes
résiduelles. Pour les piéces non rigides multicouches en matériaux thermoplastiques
renforcés de fibres, ce processus devient beaucoup plus complexe en raison du comportement
non linéaire du matériau. Les réponses mécaniques ont été mesurées a partir du test de
flexion standard a trois points et les déplacements de surface des plaques composites soumis
au test de flexion. Un modé¢le de matériau hyperélastique orthotrope a été mis en ceuvre dans
Abaqus/Standard via le sous-programme UMAT pour analyser le comportement de
composites thermoplastiques renforcés de fibres flexibles. Les fonctions d'erreur ont été
définies en soustrayant les données expérimentales des réponses mécaniques numériques.
Minimiser les fonctions d'erreur aide a identifier les parametres de matériau. Ces parametres

optimaux ont été validés dans le cas d’un matériau composite a huit couches.

Mots-clés: Mod¢lisation inverse; Comportement constitutif; Composites renforcés de fibres;

Analyse des ¢éléments finis.
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4.1 Abstract

In assembly process, non-rigid parts in free-state may have different forms compared to the
designed model caused by gravity load and residual stresses. For non-rigid parts made by
multi layered fiber-reinforced thermoplastic composites, this process becomes much more
complex due to the nonlinear behavior of the material. Mechanical responses were measured
from the standard three points bending test and the surface displacements of composite plates
under flexural loading test. An orthotropic hyperelastic material model was implemented in
the UMAT user routine of Abaqus/Standard to analyze the behavior of flexible fiber-
reinforced thermoplastic composites. Error functions were defined by subtracting the
experimental data from the numerical mechanical responses. Minimizing the error functions
helps to identify the material parameters. These optimal parameters were validated for the
case of an eight-layered composite material.

Keywords: Inverse modelling; Constitutive behaviour; Fiber-reinforced composites; Finite

element analysis.

4.2 Introduction

One important element in the quality control of products is to analyze whether the post-
assembly shape fulfills the designer’s geometric specifications. This task is performed by
evaluating the component’s shape after having mounted it into the final assembled
configuration. Large non-rigid parts in free-state, such as aerospace panels may have
deviations from their nominal (CAD) shape caused by geometric variations, gravity load and
residual stresses. It makes the assembly process difficult, even impossible when the deviation
is out of tolerance. To solve this problem, a non-rigid part must be mounted on special
fixtures to simulate the assembly-state. Then, the mismatches between its real geometry and
its target nominal geometry are evaluated. This process is usually carried out by using
coordinate measuring systems or laser scanners. Figure 4.1 shows an example of an

aerospace panel restrained by known forces (weight) on its inspection fixture. This inspection
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task is generally laborious and time-consuming. Therefore, there is a great interest in the
industry towards developing virtual inspection methods, which can significantly reduce

inspection time and cost.

Figure 4.1 An aerospace panel restrained
by known forces on its inspection fixture
(Aidibe & Tahan, 2015)

Some researchers (G. N. Abenhaim et al., 2015; Gad N. Abenhaim et al., 2013; Aidibe &
Tahan, 2014; Esfahlan & Tahan, 2012; Gentilini & Shimada, 2011; Sabri et al., 2015;
Sattarpanah Karganroudi et al., 2018; Weckenmann & Weckenmann, 2006) proposed virtual
inspection methods based on numerical approaches by building a finite element (FE) model
of the non-rigid part considered in free-state. In order to assess the geometrical variation of
manufactured parts, a point cloud measured on the surface of non-rigid parts in free-state is
compared with the computer-aided design (CAD) model. Their correspondence is found by
either virtually deforming the scanned flexible part into its functional shape (Gentilini &
Shimada, 2011; Weckenmann & Weckenmann, 2006) or by deforming the CAD model
towards the measurement data (G. N. Abenhaim et al., 2015; Gad N. Abenhaim et al., 2013;
Aidibe & Tahan, 2014; Esfahlan & Tahan, 2012; Sabri et al., 2015; Sattarpanah Karganroudi
et al., 2016) through finite element simulations. Obviously, the accuracy of numerical
simulation is one of the most important aspects of a virtual inspection process. The
deformation of non-rigid parts must be simulated accurately by finite element analysis which

requires good material models and an appropriate characterization method for assessing
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material parameters associated with these models. For a non-rigid composite part, this work
becomes highly challenging because of its complicated anisotropic nonlinear behavior. Thin
orthotropic materials, such as fiber reinforced composites, can be described by a lamina

constitution with four independent in-plane elastic parameters (Young’s modulusE, and E,,
shear modulus G,,, Poisson’s ratioA,) (Bruno et al., 2008; Genovese, Lamberti, &

Pappalettere, 2004). However, during its assembly process, a non-rigid part undergoes large
deformation, which makes that material constitutive properties change considerably. As a
consequence, this model is no longer valid for assembly processes. Instead, hyperelasticity
provides a framework for modelling large anisotropic deformation. According to the
Lagrangian description, the constitutive properties of the material (stiffness) varies with the
gradient of deformation and the anisotropic effect is characterized by the fiber’s
reorientation. This framework was successfully applied in characterizing the behavior of
fiber-reinforced composites. Aimene et al. (2009), Gong et al. (2016), X. Peng et al. (2013),
Pham et al. (2005) proposed hyperelastic constitutive material models and demonstrated their
suitability for modelling large anisotropic deformation of fiber-reinforced composites in
manufacturing processes. Therefore, a hyperelastic material model could be an appropriate
approach to characterize the anisotropic behavior of flexible fiber-reinforced thermoplastic

composites (FRTPC) during assembly processes.

Even if a very well-suited constitutive model is chosen, determining accurate material
parameters is also one of the most important prerequisites in order to obtain reliable results
from an assembly process simulation. Therefore, parameters of the constitutive model
considered must be estimated by the most appropriate method. Simulation-based inverse
characterization is an efficient tool to characterize the mechanical behavior of materials. This
procedure is based on an optimization process that minimizes a multi-objective function that
expresses discrepancies between experimental data of characterization tests and computed
responses for these tests. Here, the computed responses are used as “function evaluation” and
the material parameters employed in the numerical model are the variables to be determined

in this optimization process. Over the past decades, a number of researchers used the inverse
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procedure to get the constitutive material behaviors from standard tests such as tensile tests,
compression tests, bending tests, torsion tests, etc. (Belhabib, Haddadi, Gaspérini, & Vacher,
2008; Cooreman et al., 2007; Guélon et al., 2009; Kajberg & Lindkvist, 2004; Lecompte et
al., 2007; Liu, Shen, Yang, Zheng, & Zhang, 2017). However, the deformation fields
generated from the standard tests in many cases cannot represent the complex deformation
fields of some particular applications. In a previous study (Vu, Pham, Francois, & Cuilliére,
2018), the bending properties of multi-layered carbon fiber reinforced polyphenylene
sulphide (CF/PPS) were obtained from three-point bending tests, but results showed that this
approach needs to be improved to better characterize the behavior of non-rigid composite
parts during the assembly process. To overcome this problem, non-standard experiments
were developed by some researchers to be able to more accurately capture real deformation
behaviors. Wang, Cardenas-Garcia, & Han (2005) proposed an inverse method to determine
elastic constants using a circular aluminum disk. Pagnotta (2006) identified the elastic
properties of materials from displacements of a thin, simply supported isotropic square plate.
Bruno et al. (2008) presented a method for identifying the elastic properties of aluminum and
unidirectional Graphite/PEEK laminate from measurements of the displacements of plates
under loading configurations. It can be seen that the selection of a test type greatly affects the
accuracy of characterization. During assembly, the complexity of a non-rigid composite part
behavior cannot be well characterized using a single experimental test. Non-rigid part
undergoes essentially large bending deformation in assembly process. As results in our
previous study (Vu et al., 2018), the material parameters obtained from standard three-point
bending tests perfectly described the material behavior in that particular test but did not act
well enough for large bending deformation of a flexible composite sheet. This problem can
be solved by performing non-standard experiments that generate deformation field closer to
one in real assembly process. Obviously, the combination of results obtained from both
standard and non-standard tests could lead to a more complete and realistic description of

material behavior of non-rigid composite part in assembly process.
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In this study, a new approach of characterizing the large bending behavior of multi-layered
CF/PPS during the virtual assembly process was developed. It consists of implementing an
inverse multi-objective optimization process combining standard and specific non-standard
tests. Four-layer CF/PPS sheet specimens were used for characterization. Firstly, the

experimental work was presented. Three-point bending tests with two different stacking

sequences [0,90] and [+45] were performed as the standard method. Flexural loading tests

with a large multi-layer composite sheet in different support configurations were carried out
as non-standard tests. These non-standard tests were chosen because the deformation state in
these tests is close to that in the assembly process. Numerical simulations were then
performed using an orthotropic hyperelastic shell formulation, which is available in
ABAQUS. In this work, the anisotropic hyperelastic material model developed by Vu et al.
(2018) was used and implemented as a UMAT user routine in the Abaqus/Standard finite
element code. The parameters of this material model were identified through a multi-
objective optimization process. Finally, the obtained material parameters were used to

validate the case of an eight-layered CF/PPS material.

4.3 Experimental work

In this study, the thermoplastic composite used for the experimental works was a pre-
consolidated plate of 4 layered CF/PPS with 1.24 mm thickness (0.31 mm/layer)
commercialized by Royal Tencate Corp. In each layer, a polyphenylene sulphide (PPS)
matrix was reinforced by two orthogonal families of carbon fiber (CF). The matrix volume

fraction (V) was of 50%.

4.3.1 Three-point bending test

For the three-point bending test, specimens with stacking sequences [0, 90]4 and [i45]4 with

dimensions 300 mm x 34 mm X 1.24 mm were used. Table 4.1 shows the test parameters.

Each specimen (5 pieces for each stacking sequence) was supported on two rollers and
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loaded in its center with displacement control (Figure 4.2). The applied force and the

displacement at the center of the specimen were then recorded.

Figure 4.2 (a) Test specimens and (b) three-point bending test.

Tableau 4.1 Three-point bending test parameters

Parameters Value
Support span 140 mm
Velocity 4 mm/min
Max displacement at center
20 mm
of support span
Radius of loading noses and
25 mm
supports

4.3.2 Flexural loading test

Figure 4.3 shows a schematic of the flexural loading test used. A plate with dimensions 930
mm X 890 mm was supported by a system of four rigid spherical-head supports. Two
different configurations of support systems were used in this test. This plate then underwent
bending deformation by imposing a steel ball of 3.63 kg applied at the middle. Table 4.2

summarizes experimental parameters.
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Figure 4.3 Flexural loading test schematic

Tableau 4.2 Experimental parameters

Composite plate
Material CF/PPS
Stacking sequence [0,90],
Plate dimensions L=930 mm, W = 890 mm
Support system

Radius of sphere-head
supports

R,=6.35 mm

Configuration 1: D = 762 mm
Configuration 2: D = 660.4 mm
Steel ball

Radius of steel ball R,=49.5 mm
Weight of steel ball 3.63 kg

Distance between supports

A point cloud of 110 points was created on the plate surface. By using a Creaform
HandyPROBE device, their displacements were measured. For each support configuration,
three measurements were performed to obtain average values. The HandyPROBE device

consists of a tracking system equipped with a C-track and a handheld probe as shown in
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Figure 4.4. The triangulation process was used to determine the location of the optical
reflector by measuring angles to it from two video cameras at the two ends of the C-track
baseline. The coordinates of each point can be then calculated based on the fixed distance

between the probe head and the optical reflector.

The accuracy of the measurement is limited by uncertainty of the support system as well as
the measurement process. In this work, uncertainty of the support system is approximately
+0.03 mm and +0.02 mm for Configuration 1 and Configuration 2, while uncertainty of the

measurement process is up to 0.2 mm.

Monitor

Handheld
probe .

Composite plate

-~

Figure 4.4 Experimental apparatus
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4.4 Modelling
4.4.1 Material model

In the hyperelasticity modeling concept, the existence of a strain energy function using the
Lagrangian variables, which are appropriate for the large deformations description is
postulated. The mechanical behavior of a composite with hyperelastic material reinforced
with two families of aligned fibers can be expressed by a strain energy function of the right

Cauchy-Green deformation tensor C =F'F and the original fiber directional unit vectors a,

and g;:
¥Y=¥(C,a,.g,) 4.1)

where F=0x/0X is the deformation gradient. X represents the position vector of each point
of the solid body in the reference configuration, and X represents the position vector of the
corresponding point in the current configuration.

The strain energy function in Equation (4.1) can be expressed using invariants of C as:

Y=¥(,1,1,1,I,) (4.2)

wherel, =tr(C),1, :%[tr(C)z —tr(C? )},13 —det(C),1, =a,Ca, =A%, I, =g, Cg, = ..

Here, A, and A, are the stretches of fibers a and g . For an orthotropic hyperelastic model,

the original fiber directions a, and g, are orthogonal.

The second Piola-Kirchhoff stress tensor is derived directly from the hyperelastic strain

energy function and given by:

S=28—T=2(w%+a) %+a) %+a) al"’j 4.3)

oC '9C FoC *aC  ‘aC
oY A 4 ¥ v
where 0, =—, 0, =—, 0, =—, O, =—.
al, oI, oI, ol
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The Cauchy stress tensor can be simply obtained by:

6= —_FSF". (4.4)

JL
The material mechanical behavior of CF/PPS used in this study is characterized by an
orthotropic hyperelastic constitutive model proposed by Vu et al. (2018). Its strain energy

function has the following form:
W=M,(I,-3)+M, (I,-3)+M,(I,~3)(I,-3)+

+k, [e"z(’f”z _I}Lkz [ews—l)z —1}—%p (7,-1) (4.5)

where M |, M,, M., k, k,, k,, k,are the material parameters. Please refer to reference (Vu

et al., 2018) for more details.

4.4.2 Computational experiment

The numerical simulations corresponding to the three-point bending test and flexural loading
test presented in the previous section were performed using the commercial FE package
Abaqus/Standard. Four-node shell element (ABAQUS element type S4R) with a four-layered
section was used to model the specimens. The behavior of each layer was modelling by the
constitutive model of Equation (4.5). In our study, the mesh sensitivity studies were realized
to determine the meshing sizes of specimens. The mesh was refined until the difference of
simulation results between two consecutive solutions was found to be less than 1%, which is
acceptable in engineering simulation. For the three-point bending test, the specimen was
meshed with 10200 shell elements and laid on two rigid cylinders which represent two rollers
in the experiments. A mesh with 84600 shell elements was generated for the composite plate
of the flexural loading test. This plate was then positioned on four rigid semi spheres which
represent the real system of four spherical head supports. For the flexural loading test, gravity
load of the steel ball was converted equivalent to a 35.59 N concentrated force. A frictionless

contact between the support system and the specimen was defined for both tests. Newton-
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Raphson method was used to solve the nonlinear equations of the tangent stiffness matrix in
the large deformation finite element analysis. To maintain the convergence, the relative
residual tolerance of 0.1% and the maximum iterations number of 1000 were set for both
tests. The computational models for the three-point bending test and flexural loading test are

depicted in Figure 4.5.

(a) (b)

Figure 4.5 Computational models: (a) Three-point bending test, (b) Flexural loading test
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4.5 Identification of constant material parameters

Initial material parameters

l

N FEM Experiment
analysis
0,90, (B
Three-point bending test

o

Confi.1 ug®

Flexural loading test

Confi.2

No Objective function

7(p)

Updated material
parameters

Convergence

Material parameters are
identified

Figure 4.6 Inverse characterization flowchart

The identification of material parameters was performed with the Global Response Surface
Method (GRSM) which was carried out by HyperStudy optimization tool. In each iteration, a
response surface was constructed by generating a small number of designs. The algorithm
found the optimum on this response surface and then globally generated additional designs to
ensure good balance on local search efficiency and global search capability. The response

surface was then updated. The notable feature of GRSM is that all the designs generated in
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one iteration can be evaluated in parallel to reduce the running time of optimization

procedure. This algorithm proved effective for problems with large numbers of design
variables. Here, the material parametersM |, M ,, M., k, k,, k,, and k, were considered as

seven design variables in this study.

The material parametersM,, M,, M., k,, k,, k,, k, of Equation 4.5 are identified by

minimizing objective functions that represent discrepancy between experimental and
numerical simulation results. The updated material parameters were performed with the
Global Response Surface Method for multi-objective optimization. As presented in Figure
4.6, the loads discrepancy between experiment and simulation results was taken into account
for building the objective function associated with the three-point bending test while vertical
plate displacements were used to build the objective function associated with the flexural

loading test. These objective functions are as follows:

. 2 2
_ 1 N, F ?xp _ F s.lmu F exp F simu
A= o 2‘,( — (")] +z(—“ = (p)) (4.6)
b

i=l Omax i=l 45max

r(p)= 211\1 ZLU (p)J +Z[—()J (4.7)

= max(u”““1 ) | max(us™)

Herein, p 1is the list of unknown parameters. The relative error values 7, (p)and 7,(p)

represent the objective functions for the three-point bending test and flexural loading test

respectively. Nb is the number of measured loads in the three-point bending test. In this

study, N, is set to 20. F, " and F " represent the experimental and computed loads
respectively at step i for the stacking sequence [0,90] . F" and Fg" represent the

experimental and computed loads respectively at step 1 for the stacking sequence[i45]4. N,

expl

is the number of measured points on the plate surface in the flexural loading test. u,” and
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simul

u,;" denote the experimental and numerical vertical displacements at point j for

simu2

exp2
and u,,

Configuration 1. In this study, N; is equal to 110. u;; denote the experimental and

numerical vertical displacements at point j for Configuration 2.
Convergence criterion is set to be reached when the difference between the updated
parameter values and actual parameter values is inferior to 0.5%. The iterative process ended

after 11 steps of the updating process. Table 4.3 shows the converged parameter values.

Tableau 4.3 Optimized parameter values

M, (MPa) | M, (MPa) | M, (MPa) | k, (MPa) | k, |k, (MPa)| k
703.3 915.0 512.0 1131.0 |462| 1131.0 | 462

Good agreement was found between experimental and computed loads associated with the
three-point bending test versus displacement for the optimized parameters set (Figure 4.7).

With the small value of relative errors 7, (p) = 0.0173, it turned out that the inverse procedure

leads to a good fit between experimental and numerical loads.

Figure 4.8 and Figure 4.9 show the residual difference between measured and calculated
vertical displacement of composite plate for flexural loading tests. The average differences
between experimental and numerical results were found to be 1.53 mm for Configuration 1,

and 0.88 mm for Configuration 2. The relative error 7, (p)is 0.056. It demonstrated that a

good match of the calculated and the measured vertical displacement was achieved as well
for the flexural loading test. The proposed method gave much better results than those
obtained from the inverse identification method using only the standard three-point bending
test presented in our previous study (Vu et al.,, 2018). The average difference between
experimental and numerical results of flexural loading test was decreased from 4.72 mm to

1.53 mm for Configuration 1 and from 3.39 mm to 0.88 mm for Configuration 2.
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Figure 4.7 Comparison between numerical results and experimental

data for three-point bending test




75

Magnitude (mm)
4.00
3.67
3.33
3.00
2.67
2.33
2.00
1.67
1.33
1.00
0.67
0.33
0.00

Figure 4.8 Residual difference between measured and calculated vertical displacement for

Configuration 1
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Figure 4.9 Residual difference between measured and calculated vertical displacement for
Configuration 2

4.6 Material validation

The material used for validating the material model is a plate of eight layered CF/PPS with
stacking sequence[(0,90)/ +45/+45/ (0,90)]5 . The total thickness of plate is 2.48 mm (0.31

mm/layer). The flexural loading test for this plate of eight-layer laminate was performed
using the same experimental set up as that used for the four-layer laminate in the previous
section. Dimensions of the plate were 1200 mm x 1200 mm x 2.48 mm. Two validation cases
with two different configurations were performed in this work (see Figure 4.10). Vertical

displacement was measured at 169 points on the plate surface.
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Figure 4.10 Validation test

A FEA simulation procedure with Abaqus was applied to compute vertical plate
displacements. The material parameters obtained from the inverse characterization procedure

were used to simulate the displacements. of this composite plate.

Figure 4.11 and Figure 4.12 show the residual difference between measured and calculated
vertical displacement of the composite plate for these two validation cases. The average
difference between experimental and numerical results was found to be 1.42 mm and 0.55

mm respectively for validation case 1 and case 2. Acceptable relative errors obtained (7, =
0.0582 for validation case 1 and 7,= 0.0283 for validation case 2 demonstrated that the

material model used here is appropriate for assessing the mechanical behavior of this
multilayered composite and that the identification procedure developed in this paper is

suitable for the characterization of this composite material.
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Magnitude (mm)
2.25

Figure 4.11 Residual difference between measured and calculated vertical displacement for
Validation case 1
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Magnitude (mm)
0.96

Figure 4.12 Residual difference between measured and calculated vertical displacement
for Validation case 2

4.7 Conclusion

In this paper, an inverse multi-objective optimization process combining standard and
specific non-standard tests was developed for characterizing the large bending deformation
behavior of four-layered CF/PPS material. Standard three-point bending tests with different
stacking sequences and non-standard flexural loading tests with different configurations for
boundary conditions were performed to study the mechanical responses. Finite element

analysis was performed using the Abaqus/Standard commercial FE package based on an
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orthotropic hyperelastic model for finite strain shell elements. Material parameters associated
with this hyperelastic model were identified by minimizing the discrepancy between
experimental and numerical data. Results showed that the proposed method is better suited
for characterizing the behavior of four-layered CF/PPS composites in large deformation than
the inverse identification method using only the standard three-point bending test. The
material model parameters obtained from the proposed method were then validated for the
case of an eight-layer CF/PPS material. Results demonstrated that the proposed
characterization method can be used to assess properly the mechanical behavior of this

multilayered composite.

The method presented in this paper can be applied to characterize and simulate the large
anisotropic deformation behavior of non-rigid composite parts during the virtual assembly

process.
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Résumé

Cet article a développé une méthode d'optimisation des charges appliquées admissibles pour
les piéces composites non rigides appliquées au processus d'assemblage. Un algorithme
génétique a été utilisé pour trouver le schéme optimal de charges appliquées, de telle sorte
que la différence entre la forme d'une piéce composite dans I'état de charges appliquées et la
forme recherchée soit simultanément minimisée. Une plaque thermoplastique renforcée de
fibres de carbone a quatre couches a été utilisée dans cette étude. Son comportement non
linéaire anisotrope représenté par un modéle de matériau hyperélastique orthotrope a été
modélisé¢ par une analyse par €léments finis utilisant Abaqus/Standard. L'efficacité de la

méthode proposée a été validée par des tests expérimentaux.

Mots-clés: Méthode des ¢léments finis; Composites renforcés de fibres; Optimisation;

Algorithme génétique; Processus d'assemblage.
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5.1 Abstract

This paper developed an optimization method of permissible applied forces for non-rigid
composite parts with application to the assembly process. A genetic algorithm was employed
to find the optimal applied forces scheme, such that the discrepancy between the shape of a
composite part in applied forces-state and the objective shape is simultaneously minimized.
A four-layered carbon fiber reinforced thermoplastic plate was used in this study. Its
anisotropic nonlinear behavior represented by an orthotropic hyperelastic material model was
modelled through finite element analysis using Abaqus/Standard. The effectiveness of the
proposed method was validated by experimental works.

Keywords: Finite element method; Fiber-reinforced composites; Optimization; Genetic

algorithm; Assembly process.

5.2 Introduction

In aerospace and automobile industries, the quality control of non-rigid part assemblies
becomes a crucial requirement. A large aerospace panel can be easily deformed due to
geometric variations, gravity load and residual stresses. It makes the deviation value exceeds
the quality requirement. Therefore, during assembly, restrained conditions commonly need to
be applied in order to constrain the part to its designed shape (Figure 5.1a). The installations
of these restrained conditions are usually expensive and time-consuming. Obviously, a
virtual inspection of non-rigid part based on numerical approach could contribute
significantly to diminishing the inspection time and cost. Some researchers (G. N. Abenhaim
et al., 2015; Gad N. Abenhaim et al., 2013; Aidibe & Tahan, 2014, 2015; Esfahlan & Tahan,
2012; Gentilini & Shimada, 2011; Sabri et al., 2015; Sattarpanah Karganroudi et al., 2016;
Weckenmann & Weckenmann, 2006) proposed virtual inspection methods by building a
finite element (FE) model of the non-rigid part in free-state. Boundary conditions were then
imposed on this FE model to constrain the part to its working shape. The virtual restrained

part was compared to the nominal CAD model to evaluate profile deviation.
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The American Society of Mechanical Engineers (ASME-Y14.5, 2009) and International
Organization for Standardization (ISO-10579, 2010) standards mentions that the restrained
conditions must be indicated on CAD drawings of non-rigid manufactured parts. The
restraining conditions for these types of parts allow a certain amount of force over a defined
area or length which may restrain the part during inspection. For example, in Figure 5.1b, 10
pounds force for each square foot can be imposed on the part to achieve tolerance.
Nevertheless, there are no detailed instructions on the distribution of applied assembly forces
for an aerospace panel. This causes difficulties for inspection engineers to interpret and apply
consistently. This issue could be solved by a virtual inspection capable of automatically
estimating the distribution permissible assembly forces. Firstly, the finite element (FE) model
of the non-rigid part in free-state was built. Virtual inspection fixtures and estimated
assembly forces were then imposed on this FE model to constrain the part to its working
shape. The estimation of required applied forces in inspection process of non-rigid part was
first considered by Sattarpanah Karganroudi et al. (2018). Their proposed method was
applied on aluminum parts with well-known characteristics. For a non-rigid part made by
fiber reinforced composite material, this work becomes much more difficult because of its
complicated anisotropic nonlinear behavior. Performing an accurate simulation of
deformation of composite part becomes a challenging task. In this study, the estimation of

assembly forces which allow being applied on a non-rigid composite part was considered.

It is noticed that in the study of Sattarpanah Karganroudi et al. (2018), an optimization
method which estimates the required forces on partitioned zones of aluminum parts in
assembly was proposed. A limitation of this study is that the numbers and locations of
restrained zones were predefined and fixed. Only the optimal force magnitude was
considered in the optimization procedure. In case of a non-rigid composite part with large
complex shapes, due to its complicated behavior during assembly, all of three variables:
location, number and magnitude of applied forces may be required for the optimization
procedure. It is also remarked that optimization method coupled with finite element analysis

(FEA) provides an effective way in finding the optimal design for assembly process (Chen,
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Ni, & Xue, 2007; Hu, Lin, Lai, & Ni, 2001; Lai, 2004; X. Liao & Wang, 2008; Y. G. Liao,
2003; Lu & Zhao, 2015; Wu, Li, & Du, 2015; Yang, Wang, Yang, Kang, & Li, 2017). The
genetic algorithm (GA), a heuristic optimization technique based on the ideas of natural
selection and genetics, is ideally suited for solving constrained engineering problems design
involving discrete variables (Haupt & Haupt, 2003). In assembly, by coupling GA with FEA,
many researchers succeeded in optimizing the fixture locating layout for sheet metal. Lai
(2004), Y. G. Liao (2003), Lu & Zhao (2015) proposed an optimization method that used GA
and FEA to search for the optimal fixture in assembly process of non-rigid sheet metal. In
our study, location, number and magnitude of applied forces scheme are treated as three
discrete variables in the optimization procedure. Therefore, GA-based optimization method
coupled with FEA could be an appropriate approach for the optimization of permissible

applied forces for non-rigid composites parts during assembly processes.

This paper proposed an optimization method to automatically estimate the applied forces for
non-rigid composite parts in assembly. A GA-based optimization method coupled with FEA
was presented to get the optimal applied-forces scheme which can minimize the differences
of non-rigid composite part in the final applied forces-state with respect to the objective
shape. In our model, searching for the optimal locations, number of places and magnitude of
applied forces was considered. A four-layered carbon fiber reinforced polyphenylene
sulphide (CF/PPS) plate was used as the composite workpiece. Its anisotropic nonlinear
behavior was well studied by Vu et al. (2018) and Vu, Pham, Frangois, & Cuilliere (2019).
FEA modelling was employed using the Abaqus/Standard to simulate the deformation of
composite part under different applied-forces schemes. In order to verify the effectiveness of
the proposed method, a validation experiment was conducted with the optimal applied-forces

scheme obtained from the optimization process.
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5.3 Applied forces optimization method for non-rigid part
5.3.1 Optimization of applied forces scheme

The applied forces scheme optimization problem is defined as: finding a method to determine
directions, locations, number of places and magnitude of restraining forces so that the
differences of non-rigid composite parts in the final applied forces-state with respect to the

objective shape are minimized.

An optimization process was realized in order to find the best design to reach the design
objective. All probable design candidates of restraining forces scheme need to be realistically
predefined based on engineering experience. Due to the stability of non-rigid part during the
deformation, applied forces could not be positioned in certain areas of the part, such as edges
in the part. To realize an inspection, as depicted in Figure 5.1, the part is first mounted on N
datum target points on the primary datum plane, two datum points on the secondary datum
plane and one datum target point on the tertiary datum plane. Restraining forces are then
applied on the surface of part to retrieve their functional shape. In most cases, restraining

forces in the normal direction, that is, the direction of Z- axis are sufficient.

Therefore, in this study, all applied forces were set only in Z direction. A variable can be
expressed as a vector K, =[x,,f ]where x,,f denote the location and magnitude in Z-

direction of restraining force i" . We denote ® as the set of the locations on part that applied

forces could be placed. Hence, the variables x; should satisfy the following constraints: (1)
x, must be restricted on the set ® and (2) any two locations cannot coincide in each
restraining forces scheme. The design variables f must be within the range of permissible

forces magnitude. The problem facing on this application type of the GA is how to treat a
variable number of applied forces. If a zero value is selected for a magnitude variable, the
generated scheme will have one less number of applied forces than the initial selection. The

optimization model for applied forces layout can be expressed as:
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{FlndK:[KlaKzﬂ“’Kn] (5 1)

Min : 7 (K)

where n is the number of restraining forces. 7 (K) is the objective function which represents

the distances at measured points between non-rigid parts in applied forces-state and the

objective shape.

5.3.2 Optimization method

In this article, an approach to optimizing the applied forces for non-rigid part by coupling
genetic algorithm (GA) with FEA was proposed. The applied forces (location and
magnitude) were treated as the design variable while the discrepancy in displacement
between non-rigid parts in applied forces-state and the objective shape is treated as the
objective function. It is noted that there is no direct analytical formula which expresses the
liaison between applied forces scheme and the deformation response. FEM was used to

model and calculate the deformation of plate under different applied forces scheme.

In GA, a population consisting of individuals standing for design variables was created and
the fitness of each design variable was evaluated by objective fitness function value. Through
the selection which composes crossover and mutation operators, the survival individuals
become members of the next generation. At each iterative generation, the plate deformation
was terminated by calling the FEA solver and then was passed to MATLAB for calculating
the objective function value. After successfully accomplishing the GAs search, a set of
optimal restraining forces schemes was obtained. The GA search was carried out by

HyperStudy optimization tool (HyperWorks, 2013). The flowchart was shown in Figure 5.2.
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Figure 5.2 Optimization flowchart
5.4 Case study
5.4.1 Curved surface target of composite part and optimization problem

In this section, the applied forces optimization method using GAs algorithm coupled with
FEA is illustrated by a multi-layers non-rigid composite part case. A four layers CF/PPS flat
part with dimensions 930 mm x 890 mm x 1.24 mm was placed on four rigid sphere-head

supports and freely deformed due to gravity effects. FE was used to analyze the structural
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constraint applied to the non-rigid part. By adding unknown deformations to the workpiece,

the curved surface target was created as shown in Figure 5.3.

In this case, the applied forces scheme optimization problem is to find a scheme of applied
forces imposed to CF/PPS flat part so that the parts surface in deformed state is as close as

possible to the curved surface target.

Figure 5.3 Objective shape

5.4.2 Permissible applied forces for composite non-rigid part

For aerospace panels, which have large-sized complex thin shapes, hyperstatic datum
reference frames are commonly used to compensate for flexible deformations. Additionally
to the use of the datum target, a note specifying the values of restraining forces is typically
indicated to impose the functional shape of the part on the fixture. As mention in the above
section, for aerospace aluminum parts, the maximum permissible value is 480 N/m?* . In case
of parts made by composite materials such as fiber-reinforced thermoplastic, the value of
permissible force need to be modified because its flexure strength is much different than that

of aluminum material.
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In this study, the three-points bending test was realized in order to determine the flexure

strength of CF/PPS. Specimens with stacking sequences [0,90]4 were was placed in the test

preparation and pushed against its middle part until the failure occurs. Figure 5.4 shows the
test specimens before and after the failure occurred. Table 5.1 showed the parameters of
three-points bending test. The procedures were in compliance with standard ASTM
D7264/D7264M-15 (2015). Figure 5.5 showed that the failure occurred at 340N of applied
force and the flexural strength was then calculated by the following equation:
3F L
S, =—=— 5.2

" 2bh’ -2
where S;is the force in Newton (N), L is the span in millimeters (mm), h is the thickness of
the specimen in millimeters (mm) and b is the width of the specimen in millimeters (mm).
At ultimate applied force of 340 N, the failure occurred and the flexural strength was then
calculated at 725.8 MPa. The permissible force of 1567 Pa for this composite material was

determined based on the flexure strength and thickness ratio with aluminum material.

(b)

Figure 5.4 Test specimens (a) before the test and (b) when the failure occurred.



Tableau 5.1 Test parameters

Support span 74.4 mm
Velocity 2 mm/min
Radius of loading noses and
5 mm
supports

350

300

250

~ 200 +

Force (N

150 —

100

50

5 ' 10 ' 15
Displacement (mm)

20

Figure 5.5 Load - displacement relationship until the failure occurred
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5.4.3 Genetic algorithm based optimization

5.4.3.1 Design variables and objective

The applied forces scheme is treated as the design variable. Each force variable i is expressed

by a vector K, =[x,,f,] where x,,f, denote the location and magnitude in Z- direction of

restraining forcei" . For a genetic algorithm based optimization method, design pools that
contain all potential design variables must be defined. The optimum design variables will be
searched from the pools to reach the design objective. The applied force pool is composed of
a location sub-pool and a magnitude sub-pool. Based on the calculation of permissible
applied force for CF/PPS composite part presented above, a maximum force amount of 1567
N/m? can be used to impose to the CF/PPS. This means that, with a part of 0.83 m?, the total

amount of applied forces magnitude must not exceed to 1300N.

Based on our experience in analyzing the mechanical behavior of fiber-reinforced
thermoplastic material, especially for CF/PPS, [ON, 2N, 2.5N, 3N, 3.5N, 4N] are six force-
size values that was chosen for magnitude sub-pool Q. In order to assure the stability of
non-rigid part, applied forces could not be positioned out of bounds of four supports. Figure
5.6 shows the chosen location sub-pool ¥ which composed 56 potential force positons (P1 to
P56). In this study, the initial number of applied forces is six. The optimization model for

applied forces scheme was expressed as:

Find: K =[ K, (x,.f,),K, (x,,f,) . K, (x,.£,) ]

1271

Min : 7(K) = (5.3)

x, e Y.,feQ

X #X.
i j
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where 7 (K) is the objective function, € represents the distance between point f on the part
surface and the corresponding point on objective surface, N, is the number of calculated

points and x, # x; means that any two force locations cannot coincide.

o Potential locations zone

Figure 5.6 Location sub-pool
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5.4.3.2 FE modeling of workpiece

The Abaqus/Standard software was used to model the plate deformation under a given
applied forces scheme. The plate is meshed by 8460 four-node shell elements with a four
layer composite section. It was proved by Vu et al. (2019) that the material mechanical
behavior of reinforced with two families of fibers CF/PPS can be modeled by an orthotropic
hyperelastic constitutive model. Its form was expressed by a strain energy function of the
right Cauchy-Green C as follows:

V=M, (11_3)+M2(]2_3)+M3(11_3)(]2_3)+
1 (5.4)

K (1,-1) LN T _
+ | o 1] +k e 1] Jp(1,-1)
where a, and g, are the initial fiber direction, /, =tr(C),7, =%[tr(C)2—tr(C2)},

I,=a Ca and/ =g, Cg, are the stretch squares of with two fiber families. M, M,, M, k,
, k,, k., k, are material parameters and their values were shown in Table 5.2.

This material model was implemented as a user-defined material in the Abaqus/Standard.

Please refer to the references (Vu et al., 2018, 2019) for more details.

Tableau 5.2 Material parameters set (Vu et al., 2019)

M, (MPa) | M, (MPa) | M, (MPa) | k, (MPa) | k, | k, (MPa) | k,
703.3 915.0 512.0 1131.0 |462| 1131.0 |462

The applied forces scheme was modeled as a set of vertical concentrated forces imposed to
the workpiece. The plate deformation calculated from simulation was used to determine the

objective function.
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5.4.3.3 Optimization procedure

For the optimization procedure, the population size of 15 was fixed while the maximum
generation number was set as 25. Two control parameters are set as “Rate of Crossover” is
1.0 and “Rate of Mutation” is 0.01. The GA iterative process stopped when the convergence
of objective function or the maximum generation number is reached. The optimization
history is plotted in Figure 5.7, where the objective function is reduced from 2.1 to 0.72
(65.71%). At the optimal scheme, a zero value was selected for magnitude of a applied force
variable, therefore number of applied forces is also reduced from six to five. The best

solution of applied-forces scheme was shown in Table 5.3

Tableau 5.3 Optimal applied-forces scheme

Location Magnitude
K, P47 3N
K, P26 2.5N
K, P81 4N
K, P61 3N
K, P75 2N
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Figure 5.7 Optimization histories

5.4.4 Experimental validation

In order to verify the effectiveness of the proposed optimization method, a validation
experiment was conducted. The deformation of four-layered (CF/PPS) composite plate under
the optimal applied-forces scheme was illustrated by a load test. A plate with dimensions 930
mm % 890 mm was placed on four rigid sphere-head supports and freely deformed due to
gravity effects. The optimal applied-forces scheme was designed and imposed to the part as
shown in Figure 5.8. A system of five steel bars was vertically applied to the part at the
optimal positions by their gravity acts. The weight of each bar was precisely adjusted to

match the force calculated from the optimization process.
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Figure 5.8 Experimental set-up for optimal applied-forces scheme

The experimental data were measured to assess the validity of the simulated results. In this
experiment, the high precision coordinate measurement system of Creaform HandyPROBE
was employed to measure the plate deformation. As shown in Figure 5.9, coordinates of each
point were determinated by the triangulation calculation obtained from the retroreflective

target of the handheld probe and two C-track video cameras.
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#

] g| Handheld probe

Figure 5.9 Experimental apparatus

The measured plate shape was used to compare with the simulation deformed shape at final
optimal applied-forces state. The distance between experimental and simulated plate shape of
the composite plate was shown in Figure 5.10. The average distance results was found to be
1.65 mm. The small value obtained validated the effectiveness of the proposed optimization

method.
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Magnitude (mm)
3.83

Figure 5.10 Distance between experimental and simulated plate shape

5.5 Conclusion

In this paper, an optimization method of permissible applied forces for non-rigid composites
parts. By coupling GAs with FEA, an optimal applied forces scheme was automatically
found, such that the distance between the shape of a part made by four-layered carbon fiber
reinforced polyphenylene sulphide composites (CF/PPS) in final applied forces-state and the
objective shape was minimized. The deformations of composite part under different applied-
forces schemes were calculated by FEA modelling through Abaqus/Standard based on an

orthotropic hyperelastic model. In the GAs, the locations, magnitude of applied forces were



100

considered as variables. In order to verify the effectiveness of the proposed method, a
validation experiment was conducted with the optimal applied-forces scheme obtain from
optimization process. An experimental work was conducted to validate the effectiveness of
the proposed optimization method. The deformation of composite plate under the optimal
applied-forces scheme was illustrated and compared with the simulation. The proposed
method was proven to be a powerful approach for permissible applied forces optimization for
non-rigid composites parts in assembly. It is meaningful to the inspector engineers for

determining how and where to apply forces when inspecting the part.



CONCLUSION

Le travail présenté dans cette thése se concentre sur le comportement mécanique de pieces
composites multicouches non rigides avec des applications dans le processus d'assemblage
virtuel. La thése commence par une introduction sur le processus d'inspection d'une piece
non rigide et sur l'importance d'une compréhension profonde du comportement des picces
composites non rigides lors du développement d'une méthode de controle virtuelle
spécifique. Une revue de la littérature sur l'approche de I'hyperélasticité des modeles de
matériaux anisotropes, la méthode de caractérisation inverse basée sur la simulation et la
méthode d'optimisation des charges de montage admissibles pour les piéces non rigides en
assemblage est rapportée au Chapitre 1. La méthodologie utilisée dans la thése est présentée

au Chapitre 2.

Au Chapitre 3, le comportement mécanique de la feuille FRTPC a été évalué par deux
modeles hyperélastiques orthotropes. Les paramétres de matériaux de ces modeles ont été

identifiés a l'aide des tests de flexion trois points pour des spécimens CF/PPS a quatre

couches avec deux séquences d'empilement [0,90] et [#45] . Ces paramétres de matériau

ont ensuite été¢ utilisés pour simuler la déformation pour le test de charge avec une bille
d’acier appliquée sur une grande feuille de CF/PPS a quatre couches. Les déplacements de la
feuille composite prévus par les simulations numériques effectuées avec Abaqus ont été
comparés aux données expérimentales afin d'évaluer la pertinence de chaque modele de
matériau utilisé dans cette étude. La plus petite valeur des différences moyennes entre les
résultats expérimentaux et numériques (3.39 mm contre 3.64 mm de la fonction d’énergie
dans I’Equation (3.16)) a montré que la fonction d’énergie dans I’Equation (3.17) est plus
appropriée pour caractériser le comportement de grande flexion d'une feuille multicouche

FRTPC.

Le Chapitre 4 vise a améliorer la caractérisation du comportement en flexion importante de

CF/PPS a quatre couches obtenues au Chapitre 3 en développant un processus d'optimisation
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inverse multi-objectif combinant des tests expérimentaux standard et spécifiques non
standards. Les tests de flexion trois points ont été effectués comme des tests standards, tandis
que les tests de chargement en flexion avec une grande feuille composite multicouche ont été
réalisés comme des tests non standards. La fonction d'énergie de déformation de I'Equation
(3.17) a été utilisée pour les simulations numériques. En minimisant les différences entre les
données expérimentales et numériques, les paramétres matériels de ce modele ont été
identifiés. La différence moyenne entre les résultats expérimentaux et numériques du test de
charge en flexion a été réduite de 3.39mm (Chapitre 3) a 0.88mm. Elle a démontré que la
méthode proposée permettait d'améliorer considérablement la caractérisation du
comportement en grand déformation de CF/PPS a quatre couches Les résultats ont prouvé
que le comportement mécanique de ce composite multicouche pouvait étre correctement

déterminé par la méthode proposée.

Les travaux de caractérisation obtenus aux Chapitres 3 et 4 constituent la condition préalable
permettant de développer une méthode d'optimisation des charges de montage admissibles

pour les pieéces composites non rigides appliquées au processus d'assemblage.

En couplant GA et FEA, un processus d'optimisation a été développé pour trouver
automatiquement le schéme optimal des charges appliquées permettant de conformer la
forme d'une piece composite a sa forme objective. Une piece fabriquée en CF/PPS a quatre
couches a été utilisée pour cette étude. Son comportement mécanique a été déterminé par les
travaux de caractérisation présentés aux Chapitres 3 et 4. Le mode FE a été congu pour
prédire la déformation de la piéce composite sous différents schémes de charges appliquées.
La technique GA a ensuite été¢ mise en ceuvre pour rechercher le schéme optimal des charges
appliquées, qui comprend le nombre, les emplacements et la magnitude des charges
appliquées. Au schéme optimal, la distance entre la forme de la piece composite et la forme
de I’objectif était de 0.72mm. Cette valeur prouvait l'efficacité de la méthode proposée. A la
fin de cette étude, un travail expérimental a été conduit pour valider la déformation d’une

plaque composite dans le schéme des charges optimales. Les résultats du processus



103

d'optimisation ont démontré que la méthode proposée pourrait étre une approche approprice
pour estimer les charges de montage admissibles des pieces composites non rigides lors de

l'assemblage.

Limitations et recommandations pour les travaux futurs

Les recommandations associées a notre méthode de caractérisation présentées aux Chapitres

3 et 4 sont également décrites comme suit:

e Dans notre approche, I'Equation (3.17) a démontré son utilité pour capturer le
comportement en grande flexion d'un matériau composite multicouche thermoplastique
renforcé par des fibres. Ce modéle hyperélastique est divisé en deux parties. La partie

isotrope qui est fonction des invariants /,et/,, présente le comportement mécanique du
matériau de la matrice. La partie anisotrope qui est fonction des invariants/, et/ , décrit

les propriétés de deux familles de fibres. L'interaction des fibres avec le constituant
matériel n'a pas été prise en compte dans ce modele. Par conséquent, la pertinence de

notre modele de matériau proposé pourrait étre améliorée en prenant en compte ce facteur.

e Dans cette thése, seul le matériau composite multicouche CF/PPS a été utilisé pour la
caractérisation mécanique. Notre méthode de caractérisation proposée doit étre validée

pour d'autres types de matériaux composites renforcés de fibres.

e Au Chapitre 4, nous avons essay¢ de générer un état de déformation proche de celui de
I'assemblage en effectuant les tests de chargement en flexion avec une grande feuille
composite multicouche. On peut voir que les résultats de caractérisation pourraient encore
étre améliorés en effectuant le test d’expérimentation avec un vrai panneau non rigide

utilisé pour I’assemblage.
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Il y a aussi des recommandations détaillées liées au Chapitre 5 qui présente une méthode
d'optimisation des charges de montage admissibles pour les pieces composites non rigides

appliquées au processus d'assemblage. Ces recommandations sont présentées comme suit:

e Dans ce Chapitre, I’algorithme génétique (GA) a prouvé qu’il est un algorithme méta-
heuristique efficace pour résoudre les probléemes d'ingénierie pour le processus
d'assemblage. Cependant, d'autres types d'algorithmes méta-heuristiques doivent étre
utilisés dans notre étude pour se rapprocher du minimum de la fonction objectif dans
un temps plus court. A 1'étape suivante, le "swarm optimization" (PSO) et le "cuckoo
search" (CS) pourraient étre utilisés pour effectuer la procédure d'optimisation.
L'algorithme donnant les résultats les plus précis et les plus robustes sera choisi pour

notre approche.

e En raison de la limitation des ressources de calcul, notre scheme de charges
appliquées est limité a six valeurs de taille de force et & 56 positions possibles. Les
résultats d'optimisation pourraient étre améliorés en augmentant le nombre de

positions de force et le nombre de valeurs de taille de force.
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