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Résumé

Résumé

La présente recherche vise & analyser le flambement des plaques sandwichs en matériaux
composites sous chargement mécanique en utilisant la théorie raffinée d’ordre élevé a quatre
variables contrairement aux autres théories, ou le nombre des inconnus est cing.

L’instabilité au flambement des plaques sandwichs est un phénomene trés complexe ou la
formulation a été basée sur la théorie d’ordre élevé. La plaque utilisée pour cette étude est
simplement appuyée soumise a differentes conditions de chargement (des charges uni-axiales
et bi-axiales). Nous avons utilisé la solution de Navier pour obtenir les solutions analytiques.
L’influence des différents paramétres est prise en considération pour calculer les charges
critiques de flambement.

A la lumiére de ces résultats, nous pouvons dire que la présente théorie raffinée est
précise, simple et efficace pour la résolution du comportement de flambement mécanique des

plaques sandwich en matériaux composites.

Mots clés : flambement mécanique, théorie d’ordre élevé, plaque sandwich, matériaux

composites.




Abstract

Abstract

The present research aims to analyze the buckling of sandwich composite plates under
mechanical loading using the refined high order theory with four variables in contrast to other
theories, where the number of unknowns is five.

The buckling instability of sandwich plates is a very complex phenomenon where the
formulation was based on the high order theory. The plate used for this study is simply
supported under different loading conditions (uniaxial and bi-axial loads). We used the
Navier’s solution to obtain the analytical solutions. The influence of the different parameters
is taken into consideration to calculate the critical buckling loads.

In the light of these results, we can say that the present refined theory is accurate, simple
and efficient for solving the mechanical buckling behavior of sandwich composite plates.

Key words: mechanical buckling, high order theory, sandwich plate, composite materials.
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Introduction générale

Le développement des technologies modernes nécessite de se tenir au courant de tout ce
qui est nouveau dans le monde des matériaux, qui reste I'un des domaines les plus importants
et I'un des plus utilisés dans divers domaines (industriel, construction ...). Dans le domaine de
I'ingénierie, les matériaux sont essentiels: en leur absence, rien ne peut étre réalisé ou
fabriqué, le défi constant est donc d'intégrer une connaissance et une recherche étroites sur les
propriétés des matériaux dans la conception de leurs applications concrétes dans des
structures, des pieces ou des équipements.

Les matériaux composites sont des matériaux généralement constitués de deux ou
plusieurs matériaux de natures différentes, qui ont une grande importance par rapport aux
matériaux traditionnels. Il présente une légéreté, une résistance mécanique et chimique ainsi
gu'une confusion de forme et un faible entretien. Grace a ses caracteristiques, il est possible
d'augmenter la durée de vie de certains équipements.

Parmi ces matériaux composites, on trouve des matériaux sandwich, qui sont parmi les
matériaux les plus utilisés. Les structures sandwichs se distinguent des autres matériaux par le

fait qu'ils sont constitués de :

» De deux peaux d’une épaisseur faible et haute résistance.

» D’une ame beaucoup plus épaisse et de faible résistance.

Le principe de la plaque sandwich consiste a relier efficacement et durablement des peaux
résistantes, pour reprendre les sollicitations de traction et de compression développées dans
un chargement de flexion, par une ame légere sollicitée. En cisaillement cette technique
permet d’optimiser les fonctions de chaque composant de la plaque sandwich.

Ce mémoire s‘inscrit dans le méme registre, donc, afin d‘évaluer les charges critiques de
flambement ou encore trouver un moyen de réduire le risque d‘instabilité. C’est une question
de proposer de nouveaux modeles pouvant tenir compte de tous les parameétres tel que le
cisaillement, 1‘épaisseur de la plaque, la nature du matériau, les caractéristiques du composite
et le mode de chargement.

Notre eétude porte sur la simulation numérique du comportement vis-a-vis au flambement
d’une plaque sandwich. Cette analyse est basée sur l‘utilisation d‘une théorie a quatre
variables avec un champ de déplacement hyperbolique. Le contexte de ce travail se concentre

sur le calcul des charges critiques de flambement en tenant compte du cisaillement transverse.
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Ce mémoire débute par une introduction générale, structuré ensuite autour de cing
chapitres et s'acheve par une conclusion générale et des perspectives

Dans le premier chapitre, on a présenté des Généralités sur les structures sandwichs tels
que leur définition et propriétés, principaux classification, I’histoire de leur développement,
leurs méthodes de fabrication, ainsi que leurs différents domaines d’applications.

L'objectif de deuxieme chapitre est de présenter les matériaux composites structuraux et
les principaux mécanismes d'endommagement qui se produisent au sein d'un matériau
composite et ces propriétés, ainsi que leurs différents domaines d’applications.

Pour le troisieme chapitre, nous présenterons les théories des plaques, permettant de
mettre leur champ de déplacement, de déformation et leur comportement, ensuite nous
décrivons des différentes théories des plaques correspondantes, soit la théorie classique des
plagues minces de love-Kirchhoff (CPT), la théorie de déformation de cisaillement du
premier ordre (FSDT), la théorie de déformation en cisaillement d’ordre élevé (HSDT), et
enfin la théorie de zig-zag.

Le quatrieme chapitre est consacré a donner une idée générale sur le flambement et leur
types, ensuite 1’é¢tude analytique du flambement mécanique des plaques sandwichs
simplement appuyées, est présentée en utilisant une nouvelle théorie raffinée de déformation
de cisaillement d’ordre élevé a quatre variables.

Le cinquiéme chapitre, sera consacré a la validation du modele proposé que nous avons
développé dans le chapitre précédent et la présentation des résultats obtenus. Par la suite, une
étude paramétrique sera effectuée pour déterminer les différents paramétres qui influent sur la

stabilité au flambement des plaques sandwichs en matériaux composites.

Enfin, ce travail se termine par une conclusion générale permettant de souligner I’efficacité de

la méthode utilisée et met en valeur les résultats obtenus.
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1.1. Introduction

Il est clair que les matériaux traditionnels ne sont plus en mesure de rivaliser avec les
matériaux composites, qui se distinguent par autres par leurs propriétés mécaniques élevees
en plus de leur légereté, qui est pour eux le facteur le plus attractif. Les plus importantes de
ces propriétés mecaniques sont une résistance élevée, une rigidité importante et une excellente
durabilité en plus d'une faible densité.

Parmi les matériaux composites, se trouvent les structures sandwichs, qui sont considérés
comme les premiéres structures composites légeres et performantes.

Aujourd'hui, il y a de grands progrés dans l'utilisation des composites dans une variété de
domaines tels que (aviation, automobile, navigation et construction).

Dans ce premier chapitre on va parler sur les structures sandwichs. Ses caractéristiques,

avantages et les divers domaines d’application.

1.2.Définition des Structures sandwichs

Une structure sandwich résulte de I'assemblage par collage ou soudure de deux semelles
ou peaux (Figure I.1) et d’un matériau d’ame. Les peaux sont de faibles épaisseurs et
possedent de trés bonnes caractéristiques mécaniques (module élevé, grande résistance). Entre
les deux peaux est intercalé un matériau d'@me de forte épaisseur et de faible densité. En
gardant une distance constante entre les deux peaux, l'insertion de cette ame permet
d'augmenter le moment d'inertie de la structure, et par conséquent sa rigidité en flexion, tout
en minimisant la masse de I'ensemble [1].

Dans un sandwich, il ne faut pas oublier un troisieme composant : l'adhésif. C’est ce
dernier qui permet un bon assemblage de la structure et aussi une bonne transmission des
contraintes d'un milieu a l'autre. Sa principale caractéristique doit étre une bonne résistance en
cisaillement. Dans le cas de peaux en matériau composite, I'insertion de cette troisieme phase
peut étre évitée par l'utilisation d'une résine auto-adhésive.

De par la constitution des matériaux sandwichs, on peut adapter leurs propriétés
mécaniques en faisant varier la nature des peaux (identiques ou non) et de I’dme ainsi que

I’épaisseur de chacune des phases. En regle générale, les peaux ont la méme épaisseur ¢;. Le
rapport t¢/t. (t.étant I’épaisseur de I’ame) est compris entre 0,1 et 0,01. D’apres [2] on peut
classer les sandwichs en trois catégories selon la valeur du rapport d/ts(d étant la distance

séparant I’axe neutre de chacune des peaux). Pour un sandwich symétrique (peaux de méme

epaisseur) d = tr + t,
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t Ame (E.G,)

Axe neutre
Axe neutre du de peau
sandwich

Figure I.1. Schéma d’un sandwich [3].

On peut classer les sandwichs en fonction des valeurs du rapport d/tg, comme suit :

> Si le rapport d /t; est supérieur a 100, on parle de sandwichs a peaux tres fines ;
> Pour un rapport d/trcompris entre 100 et 5,77 le sandwich est considéré comme ayant

des peaux fines ;

> Dans le cas ou d/tsest inférieur a 5,77 la structure est dite a peaux épaisses.

En plus de leur bonne rigidité en flexion, de leur bonne résistance au flambement et de
leur légereté, les matériaux sandwichs possédent également de bonnes propriétés d’isolation
thermique et phonique. Ceci explique leur emploi de plus en plus fréquent comme cloison.
Ces matériaux sont de plus en plus utilisés dans I’aéronautique ou I’industrie du transport en
tant que structures primaires ou secondaires, comme par exemple les coques de bateaux

rapides, les planchers d’avions [4].

1.3 Constituants d’un sandwich

Les structures sandwich Sont des matériaux composés de deux semelles (ou peaux) de
grande rigidité et de faible épaisseur enveloppent une ame (ou cceur) de forte épaisseur et
faible résistance. L'ensemble forme une structure d'une grande légéreté. Le matériau sandwich

posséde une grande légéreté en flexion, c'est un excellent isolant thermique.
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1.3.1. Les peaux :

Acier

Y

Aluminium

Bois laminé v
. = .
Contre-Plaqué L‘/

Y

Peaux

Y

Y

Plastiques renforcées

Fibres de verre \/

Figure 1.2. Matériaux pour les peaux [5].

Y

Sont réalisées de tout matériau pouvant étre obtenu sous forme de couche et
Généralement de faible épaisseur. Les peaux des sandwichs sont généralement constituées de
fibres (mat ou tissu) enrobées d’une matrice a base de résine. Il existe plusieurs types de

fibres parmi lesquelles on trouve :

» Les fibres de verre : sont produites a partir du verre en fusion passant a travers des
filieres de 3 a 25 um ou il est refroidi. Les propriétés des fibres de verre dépendent de
la nature du verre (pourcentage d'oxydes métalliques) et peu de leur technique de
fabrication.

» Les fibres de Kevlar ou aramide : sont produites par polymérisation de polyamides,
ayant des modules allant de 60 a 180 GPa et une masse volumique d’environ 1400
kg/m®. Ces fibres ont deux avantages particuliers, elles sont les moins denses et les

plus résistantes aux chocs.
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» Les fibres de carbone : sont fabriquées a partir d'un précurseur (polyacrylonitrile) qui
est oxydé, carbonisé et graphité. Les fibres de carbone ont des modules qui varient de
150 & 800 GPa et une masse volumique en général inférieure & 2000 kg/m®. Sa
résistance a l'impact est mauvaise, d'autre part il est inflammable et conduit

I'électricité.
1.3.2. L’ame :

C’est I’¢lément central d’une structure sandwich, a en général une trés faible résistance a
la flexion. Son but est de reprendre les efforts de compression et de cisaillement, Pour la
transmission des efforts de tractions et de compressions exercées Sur le sandwich.

Il y a des différents types d’ames qui existent sur le marché comme les mousses ou le
balsa, sont utilisées dans la réalisation des structures sandwichs planes ou courbées, avec un
prix et performance relativement élevée. En plus, les ames creuses, les nids d'abeilles, sont
utilisées dans les structures a hautes performances mécaniques. Elles ont des performances

relativement élevées, mais sont tres colteuses a fabriquer.

» Mousses : elles sont élaborées a partir de polychlorure de vinyle, polystyréne,
polyuréthane ou d'autres polymeéres synthétiques. Les masses volumiques de ces
derniéres varient de 30 & 300 kg/m? et leurs épaisseurs de 3 & 40 mm. Leurs propriétés
mécaniques sont bonnes, elles adhérent bien a la résine et absorbent peu d'eau.
Néanmoins, leur point faible réside dans une faible résistance a lI'impact et utilisées en
grande quantité.

» Le nid d'abeilles : c’est une structure hexagonale qui peut étre réalisée en divers
matériaux comme le papier et lI'aluminium. Ses caractéristiques mécaniques dépendent
du matériau et de la taille des cellules. Sa masse volumique varie de 15 & 100 kg/m* et
son épaisseur de 3 & 50 mm. On peut le courber moderément, mais les cellules se
déforment et alors les propriétés mécaniques changent selon I'orientation. Le collage
peut aussi étre un probléme, car il se réalise sur la tranche de la structure. Leurs
propriétés sont exceptionnelles, mais ils sont difficiles a former et leurs prix sont
élevés. Les variétés les plus courantes sont le Nomex et le Korex et sont fabriquées a
partir de Kevlar.

» Le bois : il est utilisé pour sa tres bonne résistance a la compression hotamment pour

les supports d'accastillage. Le balsa est la variété la plus courante, car c’est la plus
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légére : 100 kg/m® de masse volumique. Le bois est le matériau le moins cher, mais il

est le plus poreux.

Ames
Nid d'abeilles Mousse plastique Bois de Balsa
—){ Aluminium Polystyréne
-){ Aramide Polychlorure de vinyle

Polypropyléne

~>»{ Polypropyléne

Polyuréthane

>
>
>
=»1 Acrylique
>
>

Phénolique

<=3 ,
!‘ "?;' ",”'Y ‘I'H'IT"’} oo

Figure 1.3. Matériaux pour les ames [5].

Il existe deux types d'ames :

» Les ames pleines [6] (figure 1.4) parmi laquelle on retrouve :

e Le Balsa ou bois cellulaires.
e Diverses mousses cellulaires.
e Des résines chargées de microsphéres creuses de verres appelés mousses

syntactiques.
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stratifies

ame en
mousse

fil

sens du T jinn
du balsa

Figure 1.4. Matériaux sandwichs a &mes pleines [6].
» Les ames creuses [6] essentiellement de type nid d’abeilles (Figure 1.5) elles sont :
e Des alliages métalliques légers

e Des papiers kraft

e Du papier polyamide, type papier Nomex.

nid d’abeilles

/\/

Figure 1.5. Matériaux sandwiches a ames creuses [6].
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1.3.3. L’interface

L'assemblage de la structure sandwich peut étre réalisé par collage, soudage ou brasage.
Lors des simulations numériques, on suppose que, quel que soit le mode d‘assemblage des

différentes couches, le lien est parfait entre les constituants.

1.4. Sollicitations et Modes de dégradations des sandwichs

Les principales charges supportées par ces structures sont la flexion, la torsion, la

compression ou l‘extension. Un sandwich peut-étre donc soumis a un :

» Moment de flexion,
» Moment de torsion,
» Effort normal,

» Effort tranchant.

&

M,N, T M,N, T

Figure 1.6. Différentes sollicitations (M, N, T) appliquées a un sandwich.

1.4.1. Flambement genéralisé des peaux

Une poutre sandwich soumise a la compression peut céder sous I’effet de conditions
d’instabilité concernant toute la poutre (Figure 1.7). Le flambement généralisé peut également
survenir quand les contraintes dans les peaux et dans I’ame sont inférieures a leurs résistances
a la rupture respectives. La charge qui cause le flambement du sandwich dépend de
parameétres tels que les dimensions du sandwich, le type de sandwich, la rigidité en flexion,

I’épaisseur des peaux, 1’épaisseur de 1I’ame et le module de cisaillement de 1’ame.
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Sy

A

Figure 1.7. Flambement généralisé des peaux du sandwich [7].

Si 1‘on craint un flambement généralisé, on peut utiliser des peaux ayant un module
d°élasticite e chos s ‘A
¢lasticité plus €levé, augmenter 1°épaisseur des peaux, augmenter 1‘épaisseur de 1‘ame, ou

méme utiliser un matériau avec un module de cisaillement plus élevé dans I'ame [8].
1.4.2. Rupture des peaux en traction ou en compression

Il s’agit du cas ou les contraintes dans les peaux sont supérieures aux contraintes
admissibles pour le matériau constituant les peaux (Figure 1.8). Ce phénomene peut étre évité
en utilisant un matériau dont les contraintes a rupture sont plus élevées, en augmentant
I’épaisseur des peaux (ce qui réduit les contraintes appliquées), ou en augmentant 1’épaisseur
de I’ame (ce qui permet également de réduire les contraintes dans les peaux). La maniére la
plus adéquate de résoudre le probléme est d’augmenter 1’épaisseur de 1’ame. Par contre, une

ame de plus forte densité (plus rigide) n’affecte pas les contraintes dans la peau [4].

.

e

INSE = "N &

Figure 1.8. Rupture des peaux en traction ou en compression [7].
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1.4.3. Modes locaux de rupture

L’indentation locale est un mode localisé de rupture di a une concentration de contraintes
résultant, soit de 1’application d’une charge localisée, soit de la position d’un appui de type

ponctuel ou linéique (Figure 1.9).

Figure 1.9. Modes locaux de rupture par indentation [7].

1.4.4. Flambement généralisé de I’Ame ou « crimping »

Si le rapport longueur/épaisseur est relativement faible, et que la rigidité de cisaillement
est négligeable devant la rigidité de flexion, le flambement généralisé prend la forme du
flambement de 1’ame. Le flambement de 1’ame ne dépend pratiquement pas des propriétés des
peaux ; par contre, il augmente de fagon linéaire avec I’épaisseur de I’ame et le module de
cisaillement de I’ame. Pour augmenter la résistance a cette charge critique, il faut donc soit
augmenter 1’épaisseur de 1’ame, soit utiliser une 4me avec un module de cisaillement plus

élevé.

B
*—

=

—

—

Figure 1.10. Flambement généralisé de I’ame du sandwich [9].
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1.4.5. Rupture de I’aAme en cisaillement

Si la contrainte de cisaillement (prépondérante dans 1’ame) dépasse la résistance au
cisaillement du matériau de I’ame, il y a rupture de 1’ame (Figure 1.11). Si I’on se trouve dans
ce cas, on peut soit utiliser un matériau d’ame qui poss€de une résistance au cisaillement plus
¢élevée, soit augmenter 1’épaisseur de 1’ame .Par contre, utiliser un matériau différent pour les

peaux, ou changer leur épaisseur n’aura pas d’effet.

+_

Figure 1.11. Rupture de I’ame en cisaillement [9].

1.4.6. Flambement localisé, « wrinkling » ou « dimpling »

Les peaux, considérées par elles-mémes, sans connexion avec 1’ame, flambent trés
facilement & cause de leur faible épaisseur. C’est ’ame qui empéche leur flambement.
Cependant, si on atteint la contrainte limite, il se peut que 1’dme ne soit plus capable
d’empécher le flambement.

Dans ce cas, le flambement localisé des peaux, ou « wrinkling » (Figure 1.12), se produit.
Contrairement au flambement généralisé, le flambement localisé peut prendre des,
configurations différentes qui ne dépendent pas de la géométrie de la structure. Par contre, il
est influencé par les modules €lastiques des peaux et de I’ame, et le module de cisaillement de
I’ame. Si I’on craint un flambement localisé de la peau, on peut soit utiliser pour les peaux, un
matériau avec un module élastique plus élevé, soit utiliser pour I’ame, un matériau présentant
des propriétés €lastiques plus élevées. Dans le cas d’'une ame en nid d’abeille, mise a part les
ruptures par « wrinkling », il peut survenir aussi un autre mode de rupture par flambement

localisé de la peau en fossettes, appelé « dampling » (Figure 1.13)
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Figure 1.12. Flambement localisé « wrinkling » [9].

I
B

Figure 1.13. Flambement localisé «dampling» [9].

1.4.7. Dégradation de I’adhésive

La dégradation de 1'adhésive, entre les peaux et I’ame en nid d’abeille se fait généralement

selon trois types :

» Dégradation de l'adhésive entre les peaux et I’ame,
» Dégradation de l'attachement des cellules de 1I’ame,

» Dégradation de l'attachement du nceud des cellules de I’ame.

La Figure (1.14) illustre les modes de dégradation de 1’adhésif. L'exposition a 'humidité
provoque des dégradations remarquables de la résistance de I'adhésif ce qui peut changer le

mode de dégradation et causer la ruine avancée du panneau sandwich.
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dégradation d’adhésif entre les
detaill A Y peaux et le coeur

dégradation de l'attachement ]
du filet du coeur dégradation de I'attachement du
noeud du coeur
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\\___//
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Peau / cocur /

Figure 1.14. Type de dégradation de 1’adhésif [4].

1.5. Théorie des Plaques Sandwich

Un matériau sandwich est constitué d’un matériau de faible masse volumique (cceur) sur
lequel sont collées des couches (les peaux) a rigidité et résistance élevées. La fonction
essentielle de I’ame du sandwich est de transmettre le cisaillement transverse, les actions
mécaniques d’une peau a I’autre. Les peaux peuvent étre constituées par des stratifiés ou par
des matériaux métalliques d’épaisseur h; (peau inféricure) et d’épaisseur h, (peau
supérieure).

L’épaisseur de I’ame sera notée h et 1’épaisseur totale du sandwich H (H=h;+h,+h.). En
chaque point de la structure sandwich, le systéme de coordonnées sera choisi de maniére que

le plan (x, y) soit le plan moyen.
1.5.1. Hypotheses de la théorie des materiaux sandwichs
La théorie des matériaux sandwichs est basée sur les hypothéses suivantes :

» L'épaisseur de I'ame est plus élevée que celle des peaux.

> Les déplacements du cceur u, et v, suivant les directions x et y sont des fonctions

linéaires de la coordonnée z.
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» Les déplacements u et v suivant les directions x et y sont uniformes dans I'épaisseur
des peaux.
» Le déplacement transverse w est indépendant de la variable z : la déformation (€,,) est

négligée [10].

1.6. Intérét des structures sandwichs

L’intérét principal des structures sandwichs, par opposition aux composites traditionnels
dits monolithique, réside dans leur rigidité spécifique trés élevée. La densité de 1’ame est
couramment de I’ordre de 100 kg/m®. En modifiant la nature et I’épaisseur de la peau et/ou de
I’ame, on parvient a donner a la structure le matériau qui convient le mieux. Ainsi,
I’amélioration de la rigidité qui traduit le comportement en flexion du matériau, s’obtient en
augmentant soit I’épaisseur de 1’ame qui conduit a ’augmentation de son moment d’inertie,
soit le module d’élasticité des peaux. Puisque I’ame du sandwich posseéde une faible densité,
la masse du composite n’évolue pas de fagon importante.

Les matériaux composites sandwichs disposent d'atouts importants par rapport aux
matériaux traditionnels. 1ls apportent de nombreux avantages fonctionnels : légereté,
résistance mécanique et chimique, maintenance réduite, liberté de formes. lls permettent
d'augmenter la durée de vie de certains équipements grace a leurs propriétés mécaniques et
chimiques. lls contribuent au renforcement de la sécurité grace a une meilleure tenue aux
chocs et au feu. lls offrent une meilleure isolation thermique ou phonique et, pour certains
d'entre eux, une bonne isolation électrique. Ils enrichissent aussi les possibilités de conception
en permettant d'alléger des structures et de réaliser des formes complexes, aptes a remplir
plusieurs fonctions. Dans chacun des marchés d'application (automobile, batiment, électricité,
équipements industriels, ...), ces performances remarquables sont a l'origine de solutions

technologiques innovantes [11].

I.7. Domaines d’application des matériaux sandwichs

L’utilisation de structures sandwich continue d’augmenter rapidement pour diverses
applications allant des satellites, des aéronefs, des navires, des voitures, des veéhicules
ferroviaires, des éoliennes et de la construction de ponts pour n’en nommer que quelques-
unes. La performance des structures sandwich en tant que matériau évolue constamment avec
chaque nouvelle caractéristique de temps, telle que les vibrations, I’amortissement du bruit, la

résistance au feu élevée, les environnements agressifs, ...etc. Un autre défi pour étendre
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I’utilisation des véhicules sandwich est de comprendre comment les dommages actuels

affectent le comportement des différentes parties de la structure en service [12].
1.7.1. Construction aérospatiale

Les portes trappes de train d'atterrissages, carénages divers (entre aile de fuselage, mats de
réacteurs, glissieres de volets) sont des pieces secondaires réalisés en panneaux sandwichs et
par cocuisson de stratifiés composites (carbone/ époxyde, kevlar/époxyde) sur nida nomex ou
aluminium collés avec des adhésifs époxydes en films.

Les capots des moteurs sont les plus souvent réalisés avec des sandwichs constitués de
peaux en carbone/époxyde collés sur des ames en nida aluminium. Afin d'obtenir la résistance
a la chaleur nécessaire, on utilise des adhésifs époxydes phénoliques ou polyamides. Les
panneaux acoustiques sont des structures sandwichs dont la peau intérieure, coté moteur est
constituée d'une peau perforée sur laquelle est collé un tissu microporeux.

Des nombreuses pieces d'hélicoptéres sont constituées de pieces monolithiques ou de
sandwichs avec peaux en composites collées sur nida [9].

Dans les domaines astronautique et d'armement, on a besoin de tenue a la chaleur et aux

variations thermiques encore plus élevées. Les réflecteurs solaires sont en peaux de

carbone/époxyde et I'ame en nida nomex [13].
1.7.2. Construction militaire

Dans le domaine militaire les raisons du choix de concept sandwich ne sont pas différentes
de celles de son utilisation civile. C’est a dire, un faible poids combiné a une résistance élevée
aux importantes charges de flambage, une grande résistance aux sollicitations dynamiques et
aux chocs lourds associés aux détonations. Les exigences concernant les chocs, selon les
standards militaires, semblent étre les plus difficiles a satisfaire a la fois pour la conception de
la structure que pour le matériau lui-méme. De ce fait, le matériau sandwich semble étre une
bonne solution, pas seulement parce que ce matériau est capable d'absorber une grande
quantité d'énergie de deformation avec un comportement élastique, mais aussi parce qu’avec
un choix approprie du matériau de I’ame on peut obtenir une grande valeur rigidité a la

structure [12].
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1.7.3. Construction automobile et ferroviaire

Les matériaux sandwichs sont également utilisés et assemblés par collage dans la
construction de camions, d'autobus, dans ce domaine on peut utiliser des peaux en stratifié
verre/polyester et d'ame en mousse polystyrene expansé. Le métro et tramways, demandant
des démarrages fréquents, constituent un bon marché pour les matériaux sandwichs. Les
portes d'acces sont en panneaux sandwichs avec des peaux en composites verre/polyester ou
en aluminium collées par des adhésifs intérieurs sont aussi en panneaux sandwichs avec ame

en nid d’Aluminium ou nomex [13].
1.7.4. Construction genie civil

Les structures multicouches font 1’objet d’une grande attention et prennent de plus en plus
d’importance, car elles répondent aux besoins de génie civil en matiere d’isolation acoustique
et thermique, ainsi que leurs rapports : rigidité-poids et résistance-poids, avec leur excellente
durabilite.

Ces structures sont destinées a des applications d’isolation de toiture et de parois de

cloison, permettant ainsi d’améliorer les propriétés thermiques et acoustiques de la structure.

1.8. Avantages et inconvénients des matériaux sandwichs

Tableau I.1. Avantages et inconvénients des matériaux sandwichs.

Avantages Inconvénients
Une grande légéreté Les risques de flambement sont plus éleveés
que pour les structures classiques.
Excellentes caractéristiques d’isolation Métaux corrosion galvanique et difficile avec
thermique les résines
Une grande rigidite de flexion due a Faible isolation acoustique parfois
I’écartement des semelles (augmentation
du moment quadratique de flexion)

1.9. Conclusion

Dans ce chapitre, nous avons introduit quelques définitions pour donner un apercu des
structures sandwichs. Nous avons d’abord introduit les caractéristiques mécaniques des
structures sandwichs, puis abordé leur comportement et les différentes modes dégradation.

Dans le chapitre suivant, nous présenterons des généralités sur les matériaux composites

(définition, les caractéristiques et les domaines d'application).
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I11.1. Introduction

Par rapport aux matériaux traditionnels les matériaux composites ont des éventualités
importantes. Ils possedent de nombreux avantages fonctionnels : légéreté, résistance
mécanique et chimique, maintenance réduite, libertés de formes. De par leurs propriétés
mécaniques et chimiques, ils peuvent prolonger la durée de vie de certains équipements. Il
offre une meilleure isolation thermique ou phonique et, pour certains d’entre eux, une bonne
isolation électrique [14].

Grace a ses caractéristiques, les matériaux composites entrent dans tous les domaines
d'application pratiqguement, comme le génie civil, transports (aériens, maritime, routier et
ferroviaire) ainsi que les sports et loisirs.

L'objectif de ce chapitre est de définir les matériaux composites, leurs constituants, ses

caractéristiques et domaines d'application.

11.2. Définition

Un matériau composite est constitu¢ de I’assemblage de deux matériaux de natures
différentes, se complétant et permettant d’aboutir a un matériau dont 1’ensemble des
performances est supérieur a celui des composants pris séparément. Les matériaux composites
disposent d’éventualités importantes par apport aux matériaux traditionnels. Ils possédent de

nombreux avantages fonctionnels [15].

» Légereté.
» Maintenance réduite.
» Liberté de forme et une bonne isolation électrique.

» Résistance mécanique et chimique.

Un matériau composite est la plupart du temps hétérogéne et anisotrope.

Figure I11.1. Schématisation de composite [16].
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11.3. Classification des matériaux composites

Les composites sont classés en deux grandes classes selon leur taux d’utilisation: les

composites a grande diffusion et les composites hautes performances.
11.3.1. Les composites a grande diffusion « GD »

Les GD représentent 95% des composites utilisés. Ce sont généralement des plastiques
armés ou des plastiques renforcés, le taux de renfort avoisinant 30%. Dans 90% des cas,
I'anisotropie n'existe pas ou n'est pas maitrisée car les renforts sont des fibres courtes. Les
principaux constituants de bases sont les résines polyesters (95% des résines
thermodurcissables) avec des fibres de verre (plus de 99% des renforts utilisés). Renforts et

matrices sont a des codts voisins.
11.3.2. Les composites hautes performances « HP »

Principalement utilisés dans l'aéronautique sont d'un colt élevé. Les renforts sont plutdt
des fibres longues. Le taux de renfort est supérieur a 50%, et ce sont les renforts qui influent
sur le col(t. Les propriétés mécaniques (résistance meécanique et rigidité) sont largement
supérieures a celles des métaux, contrairement aux GD. Des méthodes de calculs de structures
et d'homogénéisations ont été développées pour les HP. On utilisera des composites a fibres
longues et a matrice organique et pour les garnitures, capotages on utilisera des plastiques

renforcés.

11.4. Constituants des matériaux composites

Un matériau composite représente la liaison de deux composants appelés la matrice et

renfort.
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RENFORTS

MATRICES / LIANTS
Minérales : Ciment

Verre: EAR D, RS, C

Chaux
Céramique Acier
Carbone Fonte
Organiques : Phénolique Amiante
Polyester Fibres < Polyester
Epoxyde Cellulose
Carbone

Meétallique : Aluminium

Polypropyléne

COMPOSITE

U

CHARGES / ADDITIES
Silice. Pouzzolanes, Kaolin,

Verre en billes. Polymere. Fibres
trés courtes. Accélérateur. Agent
de démoulage, Catalyseur

Figure 11.2. Composition générale d’un matériau composite [17].

11.4.1 La matrice

La matrice lie les fibres renforts, répartie les efforts (résistance a la compression ou a la

flexion), assure la protection chimique. Par définition, c¢’est un polymere ou une résine
organique [18].

Dans un grand nombre de cas, la matrice constituant le matériau composite est une résine
polymere.

Les différentes familles des matrices dans 1’organigramme présenté si dessous:
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Figure 11.3. Différente famille d’une matrice [19].
11.4.1.1. Matrice organique

Elle se caractérise par deux types de résines, les résines thermoplastiques et les résines
thermodurcissables. Les résines thermodurcissables sont les plus utilisées actuellement a

cause de ses caractéristiques mécaniques élevées.

11.4.1.1.1. Les résines thermoplastiques

Ce sont des polymeres pouvant étre alternativement ramollis par chauffage et durcis par
refroidissement dans un intervalle de température spécifique du polymeére étudié. Les résines
thermoplastiques présentent I'aptitude a I'état ramolli, de se mouler aisément par plasticité
[20].

Les thermoplastiques sont constitués de macromolécules de taille limitée, linéaire ou
ramifiée. 1l existe environs 40 familles de thermoplastiques classées selon leurs structures
chimiques [21].

Les thermoplastiques les plus utilisés actuellement sont :

» Les polyesters saturés thermoplastiques (PET) :
» Le polyéthyléne (PE) : peu onéreux et assez stable en température, mais combustible.
» Les polyamides (PA): tenue au choc, bonne résistance a la fatigue et aux

hydrocarbures.
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>
>
>
>

Les polyacétals (polyoxyméthyléne).

Les polycarbonates (PC) : tenue au choc.

Les polyéthers éther cétone (PEEK).

Les polysulfures (PS) : bonne stabilité chimique et a I'nydrolyse, peu de fluage, tenue:
au chaud.

Les polypropylénes (PP): peu onéreux et assez stable en température, mais

combustible.

11.4.1.1.2 Les résines thermodurcissables

Les résines thermodurcissables ont des propriétés mécaniques élevées. Ces résines ne

peuvent étre mises en forme qu’une seule fois. Elles sont en solution sous forme de polymeére

non réticulé en suspension dans des solvants.

Il existe différents types de résines :

>

Polyesters insaturés : C'est la résine la plus utilisée dans l'application composite.
Parmi les quel :

e |sophtalique : qui donne une meilleure tenue a I'humidité.

e Bisphénol : possédant de bonnes caractéristiques chimiques et thermiques.

e Chlorée : apportant une auto extinguibilité

e Orthophtalique : la plus courante.
Epoxydes : Résines plus performantes sur le plan mécanique et retrait plus faible que
les résines polyesters.
Vinylesters : On peut la considérer comme une variante des polyesters produite a
partir d'acides acryliques.
Phénoliques : Elles sont issues de la polycondensation du phénol et du formol se
caractérise par une bonne tenue au feu, sans fumée.
Polyuréthannes et polyurées : Dans l'application composite, on utilise surtout des
formules élastomériques dont la faible viscosité permet un bon remplissage du moule.
Polyimides : sont surtout utilisées dans les composites HP, lorsque I'on cherche une
bonne stabilité sous hautes températures.
Bismaldéides : Elles offrent une bonne tenue a la fois au choc et en température, mais

restent difficiles a mettre en ceuvre.
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Les principales différences entre les thermodurcissables et les thermoplastiques sont
présenté dans le tableau suivant :

Tableau I1.1. Principales différences entre les thermodurcissables et les thermoplastiques
[22].

Matrice TD TP
Liquide visqueux a
Etat de base quItc Visg Solide prét a I’emploi
polymériser
Stockage Réduit Hlimité
Mouillabilité des renforts Aiseée Difficile
: Chauffage +
Moulage Chauffage continu . g
refroidissement
Cycle Long (polymeérisation) Court
Tenue au choc Limitée Assez bonne
Tenue thermique Bonne Réduite (sauf nouveau TP)
. Perdus ou utilisés en
Chutes et déchets Recyclables
charges
Conditions de travail Emanations de solvants Propreté

11.4.1.2. Matrice métallique

Parmi les matériaux meétalliques utilisés pour constituer la matrice des matériaux
composites, sont I'Aluminium et ses alliages, le Nickel, le Titane et le Magnésium. Un
avantage essentiel apporté par une matrice métallique réside dans la possibilité d'utiliser le
composite & des températures élevées, avec en plus de bonne conductibilité électrique et
thermique et de bonnes caractéristiques mécaniques transverses ; ce qui n'est pas le cas pour

les composites a matrice organique.

11.4.1.3. Matrice céramique

Les céramiques sont utilisées pour la réalisation des piéces en matériaux composites et qui
doivent supporter des températures excessivement hautes. Ainsi, ils sont utilisés pour la
fabrication d'éléments de machines a combustions, des organes d'engins spatiaux trés exposés
aux contraintes d'origines thermiques. La matrice de ce type est trés difficile puisqu’elle
nécessite des manipulations a des températures trés élevées d'ou l'intervention de main

d'ceuvre trés qualifiée [20].
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11.4.2. Le renfort

Le renfort est I’armature ou le squelette qui supporte les efforts mécaniques, a pour role
d’assurer la tenue mécanique du matériau composite. Il se présente sous une forme des fibres
courts ou des fibres continues. Les fibres présentent une bonne résistance a la traction mais

une faible résistance a la compression. Parmi les fibres utilisées actuellement on cite :

» Fibres de carbone HT.

» Fibres de kevlar HM (d’aramide).
» Fibres de verre E.

» Fibres de bore.

{ Renfort 1

| | | |
( Organiques J ‘ Minéraux J
| | | |

l Artificiels } l Végétaux } [(Iéramiques} [I\'Iétalliques ‘

Polyesters } Bois ]

Aramides J Coton papier ]

Figure 11.4. Architecture des renforts [19].
11.4.2.1. Fibres de carbone

La fibre de carbone est une forme de graphite dans laquelle les feuilles, formées de plans

d'atomes de carbone liés en cycles hexagonaux, sont longues et fines.
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Figure I1.5. Fibres de carbone (tube, feuille et fil).

On distingue deux types de fibres :

» Fibres haute résistance (HR) : pour une combustion de 1000 a 1500 °C ;
» Fibres haut module (HM) : pour une température de combustion de 1800 a 2000 °C.

La fabrication de fibre de carbone fait appel a une technologie trés délicate. En effet, les
caractéristiques de la fibre obtenue en fin de processus dépendent, non seulement de la qualité
de la fibre poly acrylonitrile de départ, mais également du déroulement précis et rigoureux de
chaque étape du procédé de fabrication.

11.4.2.1.1. Avantages et inconvenients des fibres de carbone

Tableau I1.2. Avantages et inconvénients des fibres de carbone.

Avantages Inconveénients

Bonne tenue a I’humidité et en température | Précautions a prendre dans la mise en ceuvre
Bonne conductibilité thermique et électrique | Métaux corrosion galvanique et difficile avec

les résines
Excellentes propriétés mécaniques Prix trés élevé
Usinage aisé et une faible densité Acides oxydants chaud
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11.4.2.2. Fibres de verre

Le verre possede une trés bonne résistance a la rupture dépassant méme celle de certains
métaux. Cependant, le verre est un matériau trés fragile du fait de sa forte sensibilité aux
microfissures. Cette fragilité diminue lorsque le verre est sous forme de fibre puisque les
microfissures sont moins nombreuses, ce qui lui confere de bonnes performances. Elles
constituent le renfort essentiel des composites de grande diffusion. Elle est obtenue a partir de

sable (silice) et d'additifs (alumine, carbonate de chaux, magnésie, oxyde de bore) [19].
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Figure 11.6. Fibres de verre (tube, feuille et fil).

Il existe différents types :

» Verre E : pour les composites de grande diffusion et les applications courantes (bonne
propriétés électriques).

Verre D : pour les composites hautes performances (hautes propriétés diélectrique).
Verre C : pour la fabrication de circuits imprimeés (propriétés diélectriques).

Verre R ou S : haute résistance mécanique.

YV V VYV V

Verre A : haute teneur en alcali.
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Les fibres de verre sont fabriquées par étirage a grande vitesse 60 m/s [15].

11.4.2.2.1. Avantages et inconvénients des fibres de verre

++ Les avantages :
e Dilatation et conductivité thermique faible avec Incombustibilité
e Une bonne adhérence entre fibres et résines
e Bonne résistance spécifique (E)
e Bonnes propriétés diélectriques
¢ Les inconvénients :
e Faible module (comparent au carbone et kevlar)

e Vieillissement au contact de 1’eau

11.4.2.3. Fibres d’aramide (kevlar)

La fibre d'aramide est issue de la chimie des polyamides aromatiques. Elle est une fibre

synthétique qui résiste bien a la chaleur avec une bonne propriété mécanique.

Figure 11.7. Fibres d’aramide.

Il est possible de trouver trois types de fibres d'aramide de rigidités différentes :

» Les fibres a bas module d’élasticité : utilisées pour les cables et les gilets pare-
balles.

» Les fibres a haut module d’élasticité : employées dans le renforcement pour les
composites hautes performances.

> Les fibres a ultra-haut module d’élasticité.
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11.4.2.3.1. Avantages et inconvenients des fibres d’aramide

Tableau I1.3. Avantages et inconvénients des fibres d’aramide.

Avantages Inconvénients

Excellente résistance aux chocs et a la fatigue  Reprise d’humidité importante 4% étuvage
avant imprégnation

Absorption des vibrations, amortissement et Sensibilité aux UV et usinage difficile
faible densité (1,45)
Bonne résistance spécifique a la traction Faible tenue en pression
Dilatation thermique nulle Prix élevé et tenue eu feu (décomposition a
400°C)

11.4.2.4. Fibres céramiques

Les matériaux composites de type céramiques sont souvent constitués de renforts et de
matrice en céramique. Les fibres sont élaborées par dép6t chimique en phase vapeur sur un fil
support. Ces fibres sont rencontrées dans des applications ou la température est tres élevée
entre 500°C et 2000°C.

Il existe plusieurs fibres de céramiques parmi lequel :

> Fibre de Bore carbure de silicium.
> Fibres de Carbure de silicium.
> Fibre de Bore.

Figure 11.8. Fibres de céramique.
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Chapitre 11 :

11.4.2.4.1. Fibres de bore
Fibres de haut module et insensibles a I'oxydation a hautes températures, elles sont

obtenues par dép6t en phase gazeuse sur un substrat en tungsténe.

2

bt
'\

\{|

AL O

NN

¥
¥
\

WY u‘\‘ 3

Tl '*"-’-‘(L‘L’(‘( )
A

(it

|

AL

it

Figure 11.9. Fibres de bore.

11.4.2.5. Fibre métallique

Elles sont les plus chéres de toutes, en raison de leur difficulté de fabrication. Elles

approchent les propriétés d’un cristal parfait. Elles sont utilisées dans déférents applications

comme 1’aéronautique, la construction industrielle, les sports et loisirs.

Ces fibres sont utilisées avec des matrices métalliques pour :
v" Leurs bonnes conductibilités thermique et électrique ;

v" Leurs caractéristiques thermomécaniques [14].

11.4.2.6. Fibres naturelles

Les fibres naturelles sont classées généralement en fonction de leurs origines : Animale,

végétale et minérale.
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Figure 11.10. Différentes fibres naturelles.

> Fibres végétales qui comprennent des fibres provenant des poils séminaux de graines
(coton, kapok), des fibres libériennes extraites de tiges de plantes (lin, chanvre, jute) et
des fibres extraites de feuilles, de troncs et d’enveloppes de fruits (sisal, palmier et
noix de coco respectivement).

» Fibres animales qui proviennent des poils, telles que la laine animale et des sécrétions
telles que la soie.

» Fibres minérales comme I’amiante [14].
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Figure 11.11. Fibres naturelles.
11.4.2.7. Fibres de polyéthylene de haut module

Elles présentent une trés bonne résistance a la traction mais une mauvaise mouillabilité.
Pour des structures peu sollicitées, on peut encore utiliser des fibres synthétiques courantes de

polyamide ou polyester [19].

11.4.2.8. Fibres de silice (ou de quartz)

Elles sont produites comme le verre, par fusion, et sont essentiellement utilisées pour leur

haute tenue chimique et thermique dans les tuyeres pour moteur de fusee [19].
11.4.3 Les charges et additifs :

Les charges et additifs sont des matieres d’origine minérale, végétale, synthétique ou
organique se présentant sous forme pulvérulente ou fibreuse chimiquement pures et inertes
vis-a-vis des résines. Mélangées a une resine, elles apportent de nouvelles propriétés et
modifient les caractéristiques du produit fini [23].

Les charges et additifs sont incorporés dans un matériau composite pour :

> Réduire le codt.
» Résister au feu.
> Modifier la couleur.

31
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YV V. V V V

Améliorer la résistance au vieillissement.

Modifier la densité du matériau.

Modifier sensiblement les propriétés mécaniques, électrique ou thermique.
Diminuer le retrait.

Faciliter le demoulage.

11.4.3.1. Les charges

Les charges sont des particules solides que I'on disperse au sein de la matrice. Elles

peuvent étre minérales, organiques (végétales ou synthétiques) ou métalliques, et s'utilisent

grosso modo de la méme fagon que dans les plastiques “traditionnels™.

>

>

>

Charges renforcantes: L’objet de la charge renfor¢ant est d’améliorer les
caractéristiques mécaniques de la résine, ou diminuer le colt des résines en conservant
les performances des résines.

Charges non renforcantes : leur role soit de déterminer le cout des résines en
conservant leur performance et d’améliorer certaines propriétés des résines.

Charges ignifugeantes : Ajoutées aux résines ont pour role de réduite ou d’empécher

les phénomeénes de combustion.

11.4.3.2. Les additifs

Les additifs se trouvent en faible quantité (quelques % et moins) et interviennent comme :

>

Lubrifiants et agents de démoulage : Ces additifs ont pour objet de faciliter le
faconnage de la résine et de réduire la tendance de la résine a adhérer aux moules, aux
mandrins, etc.

Pigments et colorants : Les pigments sont des produits insolubles se présentant sous
forme de poudres ou de paillettes. lls sont obtenus a partir d'oxydes ou de sels
métalliques. Pour but d’obtenir des pates colorantes.

Agents anti-retrait : Ces agents anti-retrait sont généralement des produits a base de
thermoplastiques ou d'élastomeres, se présentant sous forme de poudre ou en solution
dans du styrene. Ces produits ameéliorent I'écoulement de la matiére dans certaines
techniques de moulage [24].

Agents anti-ultraviolets : Les agents anti-ultraviolets ont pour fonction de protéger

les résines de ’action des rayons ultraviolets contenus dans le rayonnement solaire. Le
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principe de ces agents est d'absorber le rayonnement ultraviolet et d'éviter ainsi une
détérioration prématurée de la résine par rupture de liaisons atomiques ou par passage

a un état excité qui favorise I'oxydation [15].
11.4.4. L’interface fibre-matrice

Les composites étant des matériaux hétérogenes, ils possédent des interfaces, c'est-a-dire
des surfaces de contact entre la matrice et le renfort. Tant que le composite est intact, les deux
constituants adhérent parfaitement l'un a l'autre, et l'interface ne joue donc aucun réle
particulier. Cependant, l'interface joue un réle important lorsque le composite subit des
dégradations mécaniques et commence a se fissurer suite a une surcharge, a la fatigue...etc
11.5. Classification des matériaux composites

Les matériaux composites peuvent étre classés suivant la forme des composants ou suivant
la nature des composites.

11.5.1. Classification suivant la forme des constituants

On a deux classes :

» Composites a fibres si le renfort se trouve sous forme de fibres.

» Composites a particules si le renfort se trouve sous forme de particule (la particule n’a

pas de dimension privilégiée).

Compositesa  Compositesa  Composites
particules fibres courtes  stratifiés

Figure 11.12. Types des matériaux composites.
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11.5.2. Classification suivant la nature des constituants

Sont classés comme suit :

» Composites a matrice organique (résine, charges) : utilisés dans le domaine ou les
températures < 300°C.

» Composites a matrice métallique (alliages légers et ultralégers d'aluminium, de
magnésium, de titane) : domaine des températures < 600°C.

» Composites a matrice minérale (céramique) : domaine des températures jusqu’a
1000°C.

11.6. Procédés de fabrication des structures composites

Il existe nombreuses méthodes de fabrication des matériaux composites, parmi

lesquelles on site [15]:
11.6.1. Moulages sans pression

Les méthodes de moulage a froid et sans intervention d'une presse sont les méthodes les
plus simples a mettre en ceuvre. Elles nécessitent un minimum d'équipement et par conséquent
d'amortissement. Cette facilité a été a I'origine du succés des matériaux composites a fibres de
verre, dans l'industrie et I'artisanat.

Ces méthodes permettent la réalisation de pieces en petites et moyennes séries, sans
restriction de formes et dimensions. Bien que la proportion de fibres puisse varier, elle reste
toutefois limitée. Les piéces comportent une seule face lisse, reproduisant l'aspect du moule.

Enfin, la qualité de la piece moulée dépend dans une large mesure du savoir-faire du mouleur.

11.6.1.1. Moulage au contact

Avant moulage, le moule est revétu d'un agent de démoulage, puis généralement d'une

fine couche de résine de surface, souvent colorée, dénommée “gel coat”.
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Figure 11.13. Principe du moulage au contact.

Le moulage est ensuite effectué selon les opérations suivantes :

1.
2.

Le moule est enduit avec de la résine catalysée et accélérée, au pinceau ou au rouleau.
Le renfort : mat, tissu, etc., est disposé dans le moule. Divers types de renforts peuvent
étre utilisés suivant les différentes parties de la piéce. Les renforts doivent alors se
superposer.

Le renfort est ensuite imprégné avec la matrice, puis un débullage est effectué avec un
rouleau cannelé.

Aprés gélification de la premiere couche, les couches suivantes sont appliquées, en
utilisant la méme technique. Des inserts peuvent étre mis entre ces couches : tubes,
vis, écrous, armatures, etc.

Le démoulage est ensuite effectué aprés un temps qui dépend de la résine et de la
température (de I'ordre de 10 heures).

La polymérisation est ensuite effectuée en milieu ambiant pendant plusieurs semaines.
Cette polymérisation peut éventuellement étre accélérée par étuvage (par exemple 5 a
10 heures, aux environs de 80 °C).

Aprés polymérisation, on procéde a la finition de la piece : ébarbage, poncage,

éventuellement peinture, etc.

11.6.1.2. Moulage par projection simultanée

Le moulage est effectué par projection simultanée de fibres coupées et résine catalysée sur

un moule. L'équipement a projeter est constitué d'une machine a couper le stratifie et d'un

pistolet projetant la résine et les fibres coupées, I'ensemble fonctionnant par air comprimé. La

couche de fibres imprégnées de résine est ensuite compactée et débarrassée des bulles au

rouleau cannelé.
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Figure 11.14. Principe de moulage par projection simultanée.

Le moulage par projection permet d'obtenir de grandes séries de piéces, avec un bas prix
de revient. Le renfort est toutefois limité a des fibres coupées, et les caractéristiques
mécaniques du matériau restent moyennes. Il est possible d'obtenir deux faces lisses en
utilisant un moule et contre-moule, chargés séparément, puis accolés. Ce procédé réserve
également la possibilité d'interposer une couche de tissu entre les deux, et permet alors

d'obtenir des pieces ayant de meilleures caractéristiques mécaniques.
11.6.2. Moulage sous vide

Le moulage sous vide consiste & utiliser simultanement le vide et la pression
atmosphérique. Aprés enduction de gel-coat, on dispose le renfort sur un moule rigide, puis
on coule la matrice. Le contre-moule, recouvert d'une membrane assurant I'étanchéité (feuille
de caoutchouc, nylon, etc.), est ensuite emboité.

Une pompe a vide crée une dépression a travers le moule et le contre-moule poreux, qui
étale et débulle la résine. Le contre-moule peut éventuellement étre limité a la seule
membrane d'étanchéité.

Ce procédé de moulage convient pour la fabrication de piéces en petites et moyennes
séries. Il permet d'obtenir de bonnes qualités mécaniques, grace a une proportion de résine
uniforme et a une diminution des inclusions d'air. Dans le cas de l'utilisation d'un contre-
moule rigide, un bel aspect de surface est obtenu sur les deux faces. Les cadences de

production sont toutefois assez lentes.




Chapitre 11 : Généralités sur les matériaux composites

membrane (élastomére) |

contre-
moule

renfort

resine -
pompe a vide

4]/}

Q@ G @ e a @

Figure 11.15. Moulage sous vide.

11.6.3. Moulage par compression

11.6.3.1. Moulage par projection de résine

Le moulage consiste, par injection de résine sous pression, a imprégner un renfort placé a
I'intérieur d'un ensemble moule et contre-moule tres rigide et fermé. L'alimentation
automatique des résines élimine leur manipulation. La proportion de renfort peut étre élevée,
d'ou l'obtention de pieces a caractéristiques mécaniques élevees.

Ce procédé de moulage convient a la realisation de piéces profondes et de formes

compliquees.

contre-moule

/

moule

Figure 11.16. Moulage par projection de résine.
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Figure 11.17. Principe du moulage par compression.
11.6.3.2. Moulage par compression a froid

Le moulage est effectué a basse pression (< 5 bars) sans chauffage du moule, en utilisant
I'exothermie de polymérisation de la résine. L'énergie calorifique accumulée par le moulage
des piéces est alors suffisante pour maintenir le moule a des températures de 50 a 70 °C, en
fonctionnement permanent.

Moule et contre-moule sont enduits d'agent de démoulage et de gel-coat. Puis le renfort et
la matrice sont déposés sur le moule. L'ensemble moule/contre-moule est fermé, puis pressé.
Le temps de polymeérisation est lié au type de résine, au catalyseur et a la température atteinte
par le moule en régime continu de production.

Ce procédé de moulage est adapté a la fabrication de pieces de moyennes séries (4 a 12
piéces par heure). L'investissement (matériel et moule) est moins important que le procédé de
compression a chaud. La presse basse pression est simplifiée. Les moules peuvent étre
réalisés par le transformateur en matériaux composites. Les piéces possédent un bel aspect de

surface sur chaque face. La productivité est inférieure au moulage a la presse a chaud.

11.6.3.3. Moulage par compression a chaud

Cette technique permet d'obtenir des piéces en grandes séries au moyen de presses
hydrauliques et de moules métalliques chauffants. Le renfort, constitué par du mat a fils
coupés ou a fils continus, par des tissus ou par des préformes, est déposé sur le moule
chauffant, enduit au préalable d'un agent de démoulage. Puis la résine catalysée est coulée en
vrac sur le renfort. Le moule est fermé suivant un cycle déterminé par descente et pressage du

contre moule. Le temps de pressage est lié au temps de polymérisation de la résine, fonction
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de la réactivité de la résine et de I'épaisseur de la piéce. Le moule est ensuite ouvert, et la
piéce éjectée.

Ce procédé de moulage permet d'obtenir des proportions importantes de renfort, et par
conséquent des piéces de bonnes caractéristiques mécaniques. Les dimensions des piéces sont
fonction de I'importance de la presse. La pression de moulage est de I'ordre de 10 a 50 bars, la
température des moules de l'ordre de 80 a 150 °C. Les cadences de fabrication peuvent
atteindre 15 a 30 pieces par heure. Elles nécessitent un investissement important en matériel,

presse et moule.

11.6.3.4. Moulage par injection

La méthode de moulage par injection est la méthode la plus répandue des méthodes de
mise en ceuvre des thermoplastiques armés (les autres méthodes étant 1'extrusion, 1'extrusion
soufflage, le thermoformage, etc.).

Le moulage par injection est réalisé sur les presses conventionnelles utilisées pour
I'injection des résines thermoplastiques.

Des granulés comportant la résine et le renfort (fibres courtes, billes, etc.) ou des mats pre-
imprégnés sont extrudés par une vis d'Archimede. La matrice est fluidifiée par chauffage et
injectée sous pression élevée dans un moule chauffé, ou a lieu la polymérisation.

Le type de matériaux obtenus est plus généralement appelé “plastiques renforcés” que
matériaux composites. En effet, compte tenu de la nature des renforts (fibres courtes, sphéres,
etc.), la contrainte a la rupture et le module d"Young des résines sont multipliés par un facteur

de l'ordre de 2 a 4. Cette technique est adaptée a la production de pieces en trés grandes séries.

moule
chauffé contre-moule
chauffé

mat préimprégné

.....

Figure 11.18. Moulage par injection.
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11.6.4. Moulage en continu

Le moulage en continu permet la fabrication de plaques planes, panneaux, sandwiches de
panneaux ondulés pour toitures, plaques nervurées, etc. Schématiquement, ce procédé peut
étre séparé en plusieurs phases.

1. Une phase d'imprégnation des renforts : fibres, mats ou tissus. La resine catalysée et le
renfort sont véhiculés sur un film de démoulage (cellophane, mylar, polyéthylene,
etc.).

2. Une phase de mise en forme.

3. Une phase de polymerisation, effectuée dans une étuve (60 a 150 °C) en forme de
tunnel, dont la longueur est fonction de la température et de la résine (15 a 50 m de
long).

4. Une phase de refroidissement et découpage.

Dans le cas de la fabrication de plaques planes, la mise en forme est simplement réalisée

par une mise a I'épaisseur de la plaque, par pressage entre des rouleaux de calandrage.

Dans le cas de panneaux ondulés, la mise en forme intervient au cours de la
polymérisation, par l'intermédiaire de rouleaux mobiles.

Le procédé de moulage en continu peut étre entiérement automatisé, et permet alors
d'élaborer des plaques ou panneaux en continu. Il nécessite toutefois un investissement trés

important en matériel.
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Figure 11.19. Moulage en continu de plagues.
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Figure 11.20. Moulage en continu de panneaux ondulés.

11.6.5. Moulage par pultrusion

Le procédé de moulage par pultrusion sert pour la fabrication de profilés, rectilignes ou
courbes, a section constante, hautement renforcés dans la direction principale.

Dans cette technique, les renforts : fils, stratifils, rubans, etc., passent dans un bain de
résine catalysée ou ils sont imprégnés. lls traversent ensuite une filiere chauffée dans laquelle
ont lieu simultanément mise en forme du profilé et polymérisation de la résine. Ce procédé est
applicable aux résines thermoplastiques et thermodurcissables.

Les profilés obtenus ont des caractéristiques mécaniques élevées, compte tenu de la
possibilité d'obtenir des proportions de renfort élevées jusqu'a 80 % en volume. Le procédé
est adapté aux productions d'assez grandes séries (vitesse de défilement jusqu'a 20 m/h). Il
nécessite un investissement important de matériel.

Exemples de fabrication : cannes a péche, profilés divers, raidisseurs, etc.

renfort

_ fibre filiere
\\k\/ four
~_

résine

Figure 11.21. Moulage par pultrusion.
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11.6.6. Moulage par centrifugation

Cette technique est réservée au moulage de pieces de révolution, en particulier tubes,
tuyaux, cuves, etc. Elle est une extrapolation de la technique de fabrication des tuyaux en
fonte ou en béton centrifugé.

Le moule de révolution, enduit d'agent de démoulage, est mis en rotation (a environ 2 000

tours/min). Apres dépdt éventuel de gel coat, on introduit simultanément en continu :

» Le renfort : fibres coupées ou stratifil coupé;
» Lareésine catalysée et accélérée (résines époxydes, polyesters, etc.) durcissant a froid.

» L'imprégnation du renfort par la résine est réalisée sous I'effet de la centrifugation.

La stratification s'effectue par passages successifs de la buse d'alimentation en résine et
renfort. La polymérisation est effectuée a température ambiante, ou éventuellement accelérée
dans une étuve. Un renfort sous forme de rouleau (mat, tissu, etc.) peut étre introduit
éventuellement en discontinu avant rotation du moule. La résine est introduite ensuite lors de
la centrifugation.

Aprés polymérisation, la piéce cylindrique est extraite du moule, le retrait des résines
permettant le démoulage. Cette technique permet d'obtenir un bel aspect de surface a
I'extérieur, avec un diametre et une épaisseur des piéces bien calibreés.

Ce processus d'élaboration nécessite un matériel de grande précision et un trés bon

équilibrage du moule.

moule

résine

Figure 11.22. Moulage par centrifugation.
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11.6.7. Moulage par enroulement filamentaire

Le renfort (fil continu, ruban, etc.) imprégné de résine catalysée est enroulé avec une
Iégere tension, sur un mandrin cylindrique ou de révolution en rotation.

Ce type de moulage est bien adapté aux surfaces cylindriques et sphériques, et permet une
conception avancee des piéeces. Les stratifiés obtenus peuvent comporter des proportions
élevées de renfort (jusqu'a 80 % en volume), permettant donc d'obtenir de hautes
caractéristiques mécaniques. L'investissement en matériel est trés important.

Suivant les mouvements relatifs du mandrin et du systeme d'approvisionnement en renfort,
divers types d'enroulements (et par conséquent de stratifications) sont obtenus. On distingue :

I'enroulement circonférentiel, I'enroulement hélicoidal, I'enroulement polaire.

11.6.7.1. Enroulement circonférentiel

Le bobinage est effectué a 90° par rapport a I'axe du mandrin et confére une résistance
tangentielle élevée. Pour obtenir une résistance longitudinale satisfaisante, il est nécessaire
d'intercaler des couches de tissus unidirectionnels dans le sens axial du mandrin.

Ce type d'enroulement est assez peu utilise.

tissu

: mandrin :@I

| — = == @
L | 1 |

T~

résine —___ renfort

Figure 11.23. Principe de I'enroulement circonférentiel.
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11.6.7.2. Enroulement hélicoidal

11.6.7.2.1. Enroulement discontinu

La direction d'enroulement des fils est inclinée par rapport a I'axe du mandrin d'un angle
dont la valeur est déterminée par le mouvement relatif des guide-fils par rapport a la rotation
du mandrin. La valeur de I'angle est choisie en fonction du rapport souhaité entre la résistance
tangentielle et la résistance transversale. La nappe de fils est régulierement répartie et
stratifiée sur toute la surface du mandrin par des mouvements alternatifs des guide-fils
parallelement a I'axe du mandrin. Ce type d'enroulement donne une grande liberté pour la
disposition angulaire des fils. Il permet en particulier de réaliser des couches successives avec
des angles différents.

Ce procédé d'enroulement a de nombreuses applications pour la fabrication de piéces de
grandes dimensions comme des conteneurs, la fabrication d'enveloppes de fusées, de torpilles,

de tubes de forage pétrolier, de bouteilles de gaz, etc.

11.6.7.2.2. Enroulement continu

L'enroulement continu permet la fabrication industrielle de tubes et tuyaux hautes

performances de divers diamétres et grandes longueurs.

11.6.7.3. Enroulement polaire

L'enroulement polaire permet de fabriquer des pieces a extrémités sphériques sans
discontinuité de I'enroulement. Dans ce type d'enroulement, le mandrin doit posséder trois
degrés de liberté en rotation, permettant de commander 3 rotations simultanées ou non. Cette
technologie sert a fabriquer des réservoirs haute pression, des réservoirs de moteurs de fusée,

des équipements spatiaux, etc.
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Figure 11.24. Principe de I'enroulement hélicoidal.

four de polymérisation

Figure 11.25. Enroulement hélicoidal continu.

11.6.7.4. Mandarins

Les mandrins pour I'enroulement filamentaire doivent permettre le démoulage. Ils peuvent

étre :

» En métal, en bois, etc., monobloc ou en plusieurs éléments démontables;

» En matériau a bas point de fusion;

» En matériau soluble : par exemple grains de sable agglomérés dans un liant soluble
dans l'eau;

» En élastomere gonflable.
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11.7. Structure de composite

Figure 11.26. Structure de composite.

11.7.1. Monocouche

Les monocouches sont les éléments de base des structures composites. Des fibres
unidirectionnelles placées dans le plan médian sont emprisonnées dans une matrice polymere
[24].

IIs sont caractérisés par le type de renfort utilise.

Figure 11.27. Matériau composite monocouche.
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11.7.2. Les stratifiés:

Un stratifié est constitué d'un empilement des plis ayant chacun une orientation propre par
rapport & un référentiel commun aux couches et désigné comme le référentiel du stratifie. Le
choix de Il'empilement et plus particulierement des orientations permettra d'avoir des

propriétés mecaniques spécifiques.

Figure 11.28. Matériau composite stratifiée.

Parmi les divers types de stratifiés on distingue:

11.7.2.1. Matériau composite stratifié avec angles positifs et négatifs

Lorsque des couches sont orientées a des angles égaux en valeurs absolues, mais de signes
opposés, les signes + ou — sont utilisés. La convention pour les angles positifs ou négatifs

dépend du systeme d'axes choisi : une inversion peut apparaitre suivant le choix effectué.

Stratifie Désignation

T o0-°

30 °
T _30° [=45/ 30 /0]
~as -

307
—60 °
T _60° [45 /0 /—605/ 30 ]
- o0-°

Figure 11.29. Exemples de désignation de stratifiés.
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11.7.2.2. Matériau composite stratifie symétriques

Un stratifié est symétrique si son plan moyen est plan de symétrie. Sa désignation ne
nécessite alors que la moitié des couches successives.
Si le stratifié a un nombre pair de couches, la désignation débute sur une face pour finir au

plan de symétrie. Un indice S indique que le stratifié est symétrique.

“90°
~as°
45 ° [90/45,/0]s
—
0 -
—

Figure 11.30. Matériau composite stratifieé symétrique.
11.7.2.3. Matériau composite stratifié antisymétrique

Une stratifié antisymétrique est constituée de couche en nombre impair, dont la répartition
des epaisseurs est symétrique, et celle des orientations des axes antisymétriques par apport au

plan moyen.

11.7.2.4. Matériau composite stratifie Sequences

La répétition de séquences peut étre indiquée par un indice indiquant le nombre de fois ou
une séquence est successivement répétée.

_0°
- 90° [ (O /45 /90): Js
~_0°
45 ° ou [0/45/90 ]ss
90 °
90 °
45 °
0 S
50 -
1S -
o<

Figure 11.31. Matériau composite stratifié Séquences.
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11.7.2.5. Matériau composite stratifié equilibre

Stratifié comportant autant de couches orientées suivant la direction +6 que de couche

orientée suivant la direction -0.

11.7.2.6. Matériau composite stratifié orthogonal

Stratifié comportant autant de couches a 0° que de couches a 90°.

11.7.2.7. Matériau composite stratifié hybrides

Les stratifiés hybrides sont constitués de couches successives comportant des fibres de

natures différentes. Il sera alors nécessaire de les mentionner dans la désignation.

e
45 °
—45°
90 °
90 °
—45°
45 °
0o

[ Oy /£45¢/90c]s

“lajnln|alalal<

Figure 11.32. Stratifié hybrides.

Avec C :carboneetV : verre.
11.7.3. Sandwich

Le principe du technique sandwich consiste a appliquer sur une ame (constituée d'un
matériau ou d'une structure légére possédant de bonnes propriétés en compression) deux
“feuilles”, appelées peaux, possédant de bonnes caractéristiques en traction. L'objectif d'un tel

procédé est de constituer une structure permettant de concilier Iégéreté et rigidité [15].
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Peaux

Coeur

}‘\.\\\\‘\.‘\.'\.\\\‘\‘\‘\.‘\.'\\\\‘\.‘\.‘\.'\.\\\\‘\.‘\.'\.\\\‘\‘\.‘\.‘\.'\\\\\.‘\.‘\.‘\.\\\\‘\.\.‘\\\\\‘\.‘\.‘\.‘\\
5

Ce

l\\\\\\\\\\\\‘.\\ A R R R R R R

Figure 11.33. Matériau sandwich.

11.8. Domaines d’application des matériaux composites

Aujourd'hui, les matériaux composites entrent pratiquement dans tous les domaines

d'application possibles.
Les different matériaux composites et ses domaines d’utilisation sont indiqués dans le

tableau suivant :

Tableau I1.4. Domaines d’application des matériaux composites [25].

Domaines d'application

Type de composite

Imprimerie, emballage
Menuiserie
o . Batiment
Composues_a matrice Sports
Organique Toiture, terrasse
Automobile
Domaines multiples
Génie civil
o . Aviation, espace, sports,
Comp?\jllitr:agrzlr:atnce Biomg’zdecine
Pieces
thermomeécaniques
Composﬁes amatrice Espace
meétallique
Sandwichs Domaines multiples
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Les figures (V.34) et (V.35) représentent la production mondiale des matériaux composites et

’utilisation mondial de ses matériaux selon la composition et les demains d’application.

Quantité produite (Mt)

Europe
Etats-Unis

-

——— Asie

1990

2000

Année

Figure 11.34. Production mondiale des matériaux composites [26].

0% {/ /72
35% {7
30% {/
25% {/
00 % .D Brésil
;7 Monde
15 % —/ / Etats-Unis
10 % =/ Japon
5 o , Europe
0 % : France

Automobile

Batiment
 Electricité
Electronique

Construction

industrielle

Sports et

Loisirs

Aéronautique
Construction

nautique

Ferroviaire

Matériel

Figure 11.35. Répartition géographique de la composition des composites par application

[26].
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11.9. Avantages et inconvénients des matériaux composites

Tableau I1.5. Avantages et inconvénients des matériaux composites.

Avantages Inconvénients

Bonne conductibilité thermique et
électrique

Tenue a I’impact moyenne par rapport aux
métalliques

Mise en forme de pieces complexes
(principe du moulage) et réduction du
nombre d’interfaces (boulonnage, rivetage
et soudure sur structures meétalliques)

Meilleure tenue au feu que les alliages
legers mais émission de fumées parfois
toxiques pour certaines matrices.

Ils sont bien sur insensibles aux produits
chimiques tels que les huiles, les liquides
hydrauliques ;

La mise en ceuvre des réparations est
beaucoup plus complexe ;

Grande résistance a la fatigue et plus
Iégers avec une rigidité adaptable selon le
type de renforts

Colt élevée (temps, étude et mise en
ceuvre)

Faible vieillissement sous 1’action de
I’humidité, de la chaleur, de la corrosion
(sauf en cas de contact entre de
I’aluminium et des fibres de carbone)

Attention aux décapants de peinture qui
attaquent les résines époxydes

11.10. Conclusion

Les matériaux composites sont considérés parmi les matériaux qui ont connu un succes

inégalé en matiére de production et en matiére d'utilisation dans divers secteurs.

Dans ce chapitre, nous avons essayé de donner un apercu général des matériaux

composites, de leurs propriétés, des différents constituants d’un matériau composite ainsi que

de leurs domaines d'application.

Dans le chapitre suivant, nous présenterons les déférentes théories des plaques en

expliquant ces principes pour déterminer la théorie la plus précise en termes des résultats.
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I11.1. Introduction

Grace aux propriétés mécaniques distinctes des composites, cela a conduit a leur
utilisation généralisée dans divers domaines de la technologie (construction civile,
aérospatiale, militaire et marine ... etc.). Néanmoins, le comportement de ces matériaux reste
sous I'étude pour déterminer les facteurs et parameétres qui I’influent le plus. Surtout ce qui
peuvent provoquer des déformations excessives conduisant a une perte de ses caractéristiques
et par la suite causer la ruine de la structure.

Dans ce chapitre, nous présenterons les théories les plus utilisées pour décrire le
comportement des plaques, en expliquant les principes et les applications de ces théories,

ainsi qu'on va suivre I’évolution de ces théories.

I11.2. Définition d'une plaque :

Une plaque est un solide défini par une surface de référence plane (x,y) et une épaisseur,

petite par rapport aux autres dimensions a savoir sa longueur et sa largeur.

Figure 111.1. Géométrie d'une plague.

Ces plagues sont souvent suivies de I'adjectif mince ou épaisse suivant la grandeur de
I'épaisseur h, nous admettons généralement :
1

» Pour les plaques épaisses : 3 < h <=
20 1 4

» Pour les plagues minces : IE < 2_10
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111.3. Domaine d'utilisation des plagques

L’utilisation de plague est tres répandu dans tous les domaines, en particulier dans le
domaine du génie civil ou, on les utilise dans les constructions simples (habitation) ou les
ouvrages d'art et elle existe sous formes différentes, y compris les circulaires et rectangulaires
et d'autre formes selon la qualité de I'ouvrage. Comme le montrent les figures ci-dessous:

Ouvrages d'arts ponts (tabliers).

Figure 111.2. Domaine d'utilisation des plaques.
I11.4. Les hypothéses fondamentales de la théorie des poutres et des plaques

111.4.1. Principe de Navier Bernoulli généralisé

L’hypothése de Navier Bernoulli consiste a supposer que les sections normales a la fibre
moyenne restent planes pendant la déformation de la poutre. Cette hypothése qui permet de
calculer les contraintes normales dues au moment fléchissant, est bien vérifiée dans le cas de
flexion pure ou I’effort tranchant est nul.

Par contre, dans le cas de la flexion simple avec effort tranchant, les sections ne restent pas

planes, mais se gauchissent en forme de lettre S trés aplaties
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De méme lorsque nous étudions la torsion, nous verrons qu’une section non circulaire,
ayant deux axes de symétrie, prend sous I’effet d’un couple de torsion, un gauchissement
radial.

Le principe de Navier Bernoulli est fondé sur les observations suivantes :

» Le gauchissement d’une section est toujours trés petit vis-a-vis des dimensions de la
section.

» La variation du gauchissement, lorsqu’on passe d’une section a une section infiniment
voisine, est toujours trés petite, vis-a-vis la distance des deux sections infiniment
voisines.

» Le principe de Navier Bernoulli revient a négliger le cisaillement et le gauchissement
des sections transversales dans 1’étude de déplacement et de déformation d’un élément

de poutre [27].
111.4.2. Principe de Saint Venant

Le principe de saint venant s’énonce : La contrainte en un point ¢éloigné des points
d’applications d’un systeme de forces ne dépend que de la résultante générale et du moment
résultant de ce systéme de force, méme si la répartition des contraintes n’est pas la méme, la
solution trouvée sera valable, si on place suffisamment loin le point d’application des charges

[27].

111.4.3. La théorie classique des plaques minces de Love-Kirchhoff
(Classical Laminated Plate Theory CPT)

Cette théorie est basée sur les hypothéses de Kirchhoff 1950, dans lesquelles les
déformations dues aux cisaillements transverses sont négligées et La normale a la surface
moyenne de la plaque reste perpendiculaire et droite a celle-ci apres déformation ce qui
revient a négliger les effets de déformation en cisaillement transverse. Donc dans ce cas-la
une distribution des déplacements suivant I'épaisseur est linéaire [28].

Elle ne convient qu'aux plagques minces ou la fleche générée par les déformations de
cisaillement reste négligeable devant la fleche générée par la courbure de la plaque. Dans le
cas d’une plaque homogene isotrope, la part de cisaillement dans la fléche est directement

reliée a 1’élancement (L/h) [29] [30].
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Figure 111.3. Géométries déformées et non déformées d'une plaque sous I'nypothése de Love-
Kirchhoff [31].

Le champ de déplacements de Love-Kirchhoff s'écrit alors :

_ _ Mo
U0y z)=u (0 y)-2—

oW
Y. Z2)=V, (X, y) - 0 .1
V(xyZ)V(Xy)Zay (1.1)

w(x, y,z) =Wy (X, y)

AVec :

U, et v, : Les déplacements de membrane dans les directions x et y, respectivement.

w, : La fléche de la plaque.

5 0 et 6y0 . Les rotations dues a la flexion (sans cisaillement).
X

Le plan principal de la plaque est le plan (o, X, y) et ’épaisseur est orienté selon 1’axe
—h_h
ze| —;—
2 2

Puisque ce modele ne tient pas en compte 1’effet de cisaillement transverse, il donne des
résultats imprécis pour les plaques épaisses.
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111.4.4. La théorie de déformation en cisaillement du premier ordre (First
Order Shear Deformation Theory FSDT)

Cette théorie (également appelée théorie de Mindlin) est une extension des travaux de
Timoshenko [29] et est considérée comme une amélioration de la théorie classique des
plaques minces (théorie de Kirchhoff).

En tenant compte de 1’effet de cisaillement transverse par 1’introduction d’un facteur de
correction de cisaillement. La conséquence de cette hypothése est qu'une section droite reste
droite mais non perpendiculaire a la surface moyenne a cause de 1’effet du cisaillement

transverse [32] [33].

Figure 111.4. Géométries déformées et non déformées d'une plaque sous I'hypothése de la
théorie (FSDT) [31].

Le champ de déplacement doit étre reformulé de la maniére suivante :
u(x,y,2)=u, (x, y)+ 9, (x,y)

v(x,y,2)=v,(x, y)+ 20, (x,y) (11.2)
w(x, y,z)=wy(x,y)

Avec : ¢ et ¢, représentent les angles de rotation totale de la normale au plan moyen

autour des axes X et y, respectivement, Dans lequel :

ow, oW,
Dy :7)?z+_0et ¢y:7/)(/)z+_0

28 oy
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Ou yy, et y,, les déformations de cisaillement transverse mesurées sur le plan moyen.

111.4.5. La théorie de déformation en cisaillement d'ordre élevé (Higher
Order Shear Deformation Theory HSDT)

Contrairement a la théorie CPT et la théorie FSDT avec les acceptations de la distribution
linéaire du déplacement par I'épaisseur, la théorie d'ordre elevé est basée sur une distribution
non linéaire des champs dans 1’épaisseur. Par conséquent, on tient en compte des effets de la
déformation transversale de cisaillement et/ou de la déformation normale transversale. Ces

modéles n'exigent pas des facteurs de correction de cisaillement [27].

§z

X —>

Figure 111.5. Schématisation des déformations des plaques par la théorie « HSDT ».

Généralement ces théories utilisent un développement en série de Taylor a travers

I’épaisseur du champ de déplacement avec la forme suivante :

u(x,y,z)=u, (x,y)+z¢, (X, y)+ 2202 (X, y)+...+ "9 (X, y) (111.3)

Ou n détermine ’ordre utilisé dans le modéle. Dans la théorie de Kirchhoff-Love n=0. La
théorie de Reissner-Mindlin est une théorie du premier ordre avec n=1 pour les déplacements

dans le plan et n=0 pour le déplacement normal.
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La plupart des théories d’ordre élevé (HSDT) sont basées sur les approches de [32] et

[33]. Et leur champ de déplacements s’écrit sous la forme suivante :

wy.2) = (69)-2 250 12l )

v(x,y,2)=v,(x, y)—z%+ f(2)p,(x,y) (111.4)

w(x,y,z)=w,(x.y)

AVec :

(u, ,V, etw,) Sont les déplacements en membrane.
@, et @, Les rotations autour des axes X et .

f(z) est une fonction de cisaillement transverse caractérisant les théories correspondantes.

Cependant, plusieurs fonctions de cisaillement ont été utilisées dans les modeéles d'ordre

supérieur :

» L’approche de Reissner exprimée par :

f(z)=%z(1—ghi3 (111.5)

» L’approche d’Ambartsumyan donnée sous forme :

f(z)zi(ﬁ_ij
2\ 4 3 (111.6)

» L’approche de Reddy, La fonction de cisaillement transverse est de la forme suivante:

f(z)= z(1—4—22J (111.7)

Avec : h : I’épaisseur de la plaque.
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O. Polit et M. Touratier proposent la forme “’sinus” pour la fonction de cisaillement f(z).
Cette fonction est exprimée sous forme trigonométrique sinusoidale. La fonction de

cisaillement transverse s’écrit donc L’approche de Touratier avec :

f(z)zﬂsin(%zj (111.8)

T

111.4.6. La théorie de déformation en cisaillement d’ordre zéro (Zeroth

Order Shear Deformation Theory ZSDT)

Une nouvelle théorie de déformation de cisaillement est adoptée, cette théorie basée en
supposant que la contrainte de cisaillement transversal varie de facon parabolique dans la
profondeur de la poutre de telle fagon qu'elle disparait sur les surfaces de bas et de haut.

La théorie d’ordre zéro tient en compte I’effet de cisaillement sans I’introduction de
facteurs de correction de cisaillement en gardant un niveau minimum de complexité pour
obtenir la solution [14].

Le champ de déplacement de la théorie ZSDT est donné par :

u(x,y,z)=uy(xy)+z 8gvxo +%B[%)—2(%T}QX
v(X,y,2)=V,(x,y)+2 8;\/; +%F(EJ—Z(ET}Qy (111.9)

,12Lh) “\n

w(x,y,z)=w, (x,y)

Ou:
Qx et Qy sont des résultantes des contraintes transversales de cisaillement.

A, et 4, Sont des constantes qui peuvent étre détermines en considérant la définition des

résultantes Qy et Qy.
111.4.7. Theories Zig-zag

La théorie de zig-zag du premier ordre a été développé la premiere fois par [34], dans ce
modeéle, la superposition du champ de déplacement global d'une théorie du premier ordre
(FSDT) et d'une fonction zig-zag, cette fonction de zig-zag donne une contribution des

déplacements membranaires continue a travers l’épaisseur mais sa dérivée premicre est
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discontinue a l'interface (Les déformations transversales sont donc discontinues et la

continuité des contraintes de cisaillement transverse aux interfaces est assurée.

zh z z
Lingaire Zig-Zag Linéaire + Zig-Zag
i 4
| P |
3 / N\,
¥ '\ i
N H
' N\ Q iz=0
1 o = \{ 1 -
/ —
2 !
2 o
e (\
1/
\\\-\..
2 .

Figure 111.6. Champ de déplacements des modeles zig-zag du premier ordre [35].

L'avantage principal du champ de déplacement des modéles zig-zag réside dans la bonne
modélisation de la distorsion de la normale de la surface déformée, ainsi que dans la
vérification des conditions de continuité, et ce sans augmenter pour autant le nombre et I'ordre
des équations fondamentales de la théorie du premier ordre. Le recours a des coefficients de
correction en se basant sur le concept de plusieurs auteurs a réalisé des améliorations
significatives pour le modele zig-zag [35].

Pour éviter I’introduction des coefficients de correction pour le cisaillement transverse.

Plusieurs chercheurs ont réalisé des améliorations significatives pour le modele zigzag .
L'amélioration principale est I'introduction d'une distribution non linéaire des déplacements.
On superpose le champ zig-zag (linéaire par morceau) a un champ de déplacement d'ordre
élevé (souvent cubique) Les conditions de compatibilité sont satisfaites sur les surfaces

supérieures et inférieures des plaques pour réduire le nombre de parameétres [36].
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Non-Linéaire Zig-Zag Non-Linéaire + Zig-Zag

!--% ---------------- e e it -

Figure 111.7. Champ de déplacements des modeles zig-zag d’ordre élevé [35].

111.4.8. La théorie raffinée de déformation des plaques (refined Plate
Theory « RPT »)

Dans le souci de réduire le nombre de variables utilisées dans les formulations existantes,
[37] a développé un modele raffiné pour les plagues isotropes (RPT). Les caractéristiques les
plus intéressantes de cette méthode sont qu'elle ne nécessite pas de coefficient de correction
en cisaillement et qu'elle présente beaucoup de similitudes avec la théorie classique des
plaques quant aux équations du mouvement, les conditions aux limites et les expressions des
moments.

La présente théorie est variationnelle, elle n'exige pas de facteur de correction de
cisaillement, et donne une description parabolique de la contrainte de cisaillement a travers
I’épaisseur tout en remplissant la condition des contraintes de cisaillement nulles sur les bords
libres.

Cette théorie propose le champ de déplacement suivant :

u (X' Y, Z): U (X1 Y)_ Z%X’y) - f(Z)—aWsa(::’ y)

v(X,y,2) =V, (x, y)—z%— f(z)w (111.10)

w(x,y,z)=w,(x y)+w,(x,y)
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AVec :

u, et v, Sont les déplacements dans les directions x et y d'un point situe sur le plan médian

de la plaque.

w, et w, Sont respectivement les composantes de flexion et de cisaillement du déplacement

transversal et f (Z) est une fonction de cisaillement transverse.

111.5. Conclusion

Dans ce chapitre on a décrit les différentes théories des plaques, la théorie classique
(CPT), la théorie de cisaillement de premier ordre (FSDT), la théorie d’ordre ¢léve (HSDT),
la Théorie de zig-zag, ainsi que la théorie raffinée de déformation des plaques (RPT).

A travers cette étude bibliographique des théories des plaques, il est clair que la théorie de
déformation de cisaillement d’ordre €levé est la plus intéressante en termes de précision des
résultats, mais elle reste caractérisée par la complexité des formules théoriques.

Nous avons discuté des théories les plus largement utilisées, et cela ne veut pas dire qu'il
n'y a pas d'autres théories qui puissent donner des résultats tres acceptables dans certains cas.
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1VV.1. Introduction

Toutes les théories visent un calcul approximatif des grandeurs généralisées sur la base du
systeme d'equations d'équilibre, de compatibilité, de conditions aux limites sur les bords,
complétés par une loi qui établit un lien entre les contraintes et les déformations généralisees.

Dans ce chapitre on va présenter une formulation analytique pour étudier le comportement
du flambement mécanique des plaques sandwich composites simplement appuyées. La théorie
d’ordre élevé raffinée est utilisée pour établir les équations d’équilibre. Des solutions
analytiques pour la détermination des charges critiques du flambement mécanique des plaques

sandwich composites sont présentées.

1V.2. Définition de flambement

Le flambage ou flambement est un phénomeéne d'instabilité d'une structure qui, soumise a
un effort normal de compression, a tendance a fléchir et se déformer dans une direction
perpendiculaire a l'axe de compression (passage d'un état de compression a un état de

flexion).

S

Figure 1V.1. Flexion sous un effort de compression.

1V.3. Manifestation du flambement

Une poutre rectiligne de grande longueur, soumise a un effort de compression important,
peut fléchir.
Pour un effort axial de compression appliqué sur un poteau de grande longueur, on

constate deux types de comportement en fonction du niveau de la charge.
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>

>

Pour des faibles valeurs de I'effort de compression, le poteau reste rectiligne et se
comporte en compression.
Puis pour une certaine charge dite charge critique d'Euler, trés brutalement, le poteau

fléchit et une augmentation méme trés faible de la charge peut rompre le poteau.

La déformation qui apparait ainsi, est une flexion, elle correspond a un état d'équilibre
instable [24].

IV.4. Les types de flambement

Le flambement peut se manifester sous diverses formes selon les spécificités de la section

transversale. Ainsi, on distingue :

>

Flambement par flexion, ou la piece comprimée quitte sa position initialement
rectiligne pour fléchir dans un des plans principaux d’inertie de la section droite ;
Flambement par torsion, pour lequel 1’axe longitudinal de la piéce comprimée
conserve sa position initialement rectiligne, tandis que chaque section transversale
tourne autour de cet axe;

Flambement par flexion-torsion, qui consiste en un flambement interactif associant les
deux types de flambement précités et se manifeste donc sous la forme de formations
conjointes de flexion et de torsion.

Flambement par bifurcation : il se produit dans les barres supposées parfaites avec des
charges appliquées au centre de gravité. La barre dans ce cas reste rectiligne si la
charge appliquée demeure inferieure a la charge critique. Si la charge critique est
deépassée alors la barre prend soudainement une autre position d’équilibre par
déformation latérale.

Flambement avec point limite : un changement de position d'équilibre, se produisant
avec un claguement sec peut avoir lieu quand le trajet initialement stable perd sa
stabilité dés que I'on atteint localement une valeur maximum de la charge, appelée «
point limite » du systéeme.

Flambement par divergence : Il est caractérisé par le fait essentiel que la poutre se
dérobe a I’effort normal de compression en fléchissant transversalement. Il se
déclenche a cause de la flexion initiale, charge transversale 1’effort normal de
compression accentue, comme on s’en rend compte en se plagant en configuration

déformée [24].
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1VV.5. Amélioration de la résistance au flambement

On peut améliorer la résistance au flambement d’un élément par plusieurs facons. La
réduction du rapport d'élancement par I’augmentation des dimensions se traduira par une
charge ultime plus élevée. Cela peut aussi étre fait en répartissant le matériau de maniere
différente le long de 1’¢lément.

Une autre maniere d'améliorer la résistance au flambement d'un élément est de lui fournir
des maintiens supplémentaires afin de modifier le mode de flambement. La charge critique
élastique d'un poteau en compression axiale bi-articulé par exemple, est augmentée d'un
facteur 4 si on ajoute un appui simple & mi-hauteur. En plus, limiter la capacité au

déplacement et a la rotation des nceuds modifie le mode de flambement [38].

IV.6. Les hypotheses de la théorie d’ordre élevé raffinée a quatre variables

B

Figure 1V.2. une plaque sandwich en matériau composite avec un systeme de coordonnées (X,
Y, 2).

Considérons une plaque sandwich en matériau composite rectangulaire de longueur « a »,
de largeur « b » et d'épaisseur total « h », de deux peaux en composée de n, couches
orthotropes et une ame (cceur) avec le systeme de coordonnées comme le montre la figure
(IV.2).

» On négligée La déformation transversale €z et la contrainte transversale normale
OoZ
» On a deux composantes de déplacement transversal w : a la flexion wb et au

cisaillement ws. Ces composants sont en fonction des coordonnees X,y :

w(x, Y, z) =W, (X, y)+Ww,(x,y) (IV.2)
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» Les deplacements u et v dans les directions x et y respectivement sont les composantes
d'extension, de flexion et de cisaillement.
Uu=u,+u, +u
0T T (IV.2)
V=V, +V, +V
» Les composants de flexion sont supposes semblables aux déplacements donnée par la

théorie CLPT. Donc, I’expression peut étre donnée comme suit :

u, = z6Wb
L=
OX

V.3

o (IV.3)
v, =—7—>
oy

» Les composantes de cisaillement us et vs donnent lieu, en combinaison avec ws, a la

variation parabolique de déformations en cisaillement y,, ety et donc a des
contraintes de cisaillement o,,eto,, a travers I’épaisseur de la plaque d’une maniere

telle que les contraintes de cisaillement sont nulles au niveau des faces supérieure et

inférieure de la plaque. Par conséquent, les expressions peuvent étre données comme

suit :

u, =—7(2) 8;(3

o) o, (IV.4)
i oy

IV.7. Le champ de déplacement

Par I'utilisation de la théorie raffinée d’ordre élevée, on obtient le champ du déplacement

suivant :
B A
uky.2)=u(y)-2 5 - £
ow, oW,
VIX,y,2)=v, (X, y)-z2—>— : (IV.5)
(x,y.2)=vo(x.y) bl

w(x,y, z)=w, (x, y)+w, (x,y)
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La fonction du cisaillement proposeée est:

f=z—h sinh(ijn cosh(l} (IV.6)
h 2
f : est la fonction de cisaillement.
Et
g=1-9(H) (IV.7)
d(2)
g : est la fonction de cisaillement.
V.8 Le champ de déformation
Les déformations sont calculées en dérivants les déplacements
) _ou_20 uo—zaWb —f oW, =gl +k? + tk;
oX OX OX OX
g, —@—i{vo _ Mo g aws}:g;)Jrzkfj + 2k}
o oy oy
Vxy za_u @zi UO_ZaWb _f%:|+g|:vo _Z%_ aws}:%?y +Zk>t<)y +Zk>fy
oy oOx oy . OX oxX | ox oy (IV.8)
N ow 0O oW, ow, | 0 s
Ve = —Z—VO—Z——f +_[Wb+Ws]:g7/yz
oz oy o1 oy o | o
_ A %—g_u _ OV W, +£[W +w, =gy
T2 Z 5 T a0 o ox | oxtr AT 9
g, :@:ﬁ[wb +w,]=0
oz oz
Avec :
0 =%,kf :_azv\z,b K z_azv\zls
OX OX OX
0 aVO b 82Wb S 6ZWs
&y za’ky - oyz = oy
(IvV.9)
o Ou, oV, ., o'W, | R
Vg =t kg =2 Ky = -
oy  OX OXoy OXoy
S _% s _ aWs
yyz 8y 1V xa OX
( ]
L 68 )
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V.9 Equations constitutives

Sous I'nypothese que chaque couche posséde un plan de symétrie élastique paralléle au

plan (X, y), nous peuvent écrire les équations constitutives pour une couche comme suit :

] [Q Q 0 0 0

y Q, Qp O 0 0 &y
o,r=| 0 0 Q¢ O 0 K7y (Iv.10)
oy 0 0 0 Qu 0 |{»n:
o, 0 0 0 0 Qs |Vx

Ou Qjj sont lesw rigidités de la couche considéreée :

E v,,E E
Q11 -—1 ,le =122 ,sz =—2 1Qee = G121Q44 = st’Q55 = GlS (IV.ll)
1=V 1=VypVy 1-VypVy
Puisque le sandwich est composé dune ame et deux peaux de plusieurs couches
orthotropes orientés arbitrairement par rapport aux coordonnées principales, nous doivent

convertie les équations constitutives de chaque couche de la peau en coordonnées du

sandwich (x, y). Les relations contrainte-déformation dans les coordonnées de la k™ couche
de la plaque sont donnés par la formule suivante :
o, (k) _611 612 616 0 0 (k) £, (k)
Oy 612 622 626 0 0 &y
Oy - 616 626 666 0 0 Y xy (IV.12)
Oy, 0 0 0 Q, Q Tvz
o.) [0 0 0 Q4 Qx| lrx
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Ou les rigidites Q; sont donnees par :

Q,,=Q,,cos* 8 +Q,,sin* @ +2(Q, +2Q,,)sin’ fcos® 4

Q,, =(Q,, +Q,, —4Q,,)sin? Ocos® & + le(cos4 0 +sin* 6)

Q. = (Q,;, —Q,, —2Q,,)sinfcos® 8 +(Q,, — Q,, + 2Q,, )cos Fsin® &

Q,, = Q,,sin* 0 +2(Q,, + 2Q,, )sin> Hcos® 6 +Q,, cos* &

Q. = (Q); — Q, —2Q,, )c0s Asin® 0+ (Q,, — Q,, + 2Q,, )sin cos® & (1V.13)
o = [Qu +Qy, — 2(Qy, + Qye ) Jc0S? O5iN? O + Qe (sin® 0 + cos* )

644 = Q44 COSZ 9+Q55 Sin2 9

645 = (Q55 _Q44)5in @cosé

Q.. =Q. cos’0+Q,,sin?0

V.10 Equations gouvernantes

En utilisant le principe des travaux virtuels on obtient les équations d’équilibre qui est

donné par :
U+V =0 (IvV.14)
L’¢énergie de déformation de la plaque est donnée comme suit :

U= %j(axagx 10,8, + Oy + O+ T IV (IV.15)

\

1.(NG&l +N Se) +N, G + M5k +MISK) + ML Sky +MiSk; (V.16
25+ MySky + ML Sk, +Qpd 5, +Qpdy ) dxdy =0 |
D’ou les efforts normaux N et les moments résultants M°, M ® et Q® sont définies par :

h/

2
(Nx,Ny,NXy): (O'X,O'y,rxy):lz

~h/2 —l Z,
hi/2 Ny Zis 1
(M2, M2, M? D)= |lono,, 7y, ZdZ— IO‘X, ZdZ
h ka2, (Iv.17)
h/2 Ny Zi 1
M M: M) = [lo,.0,.7, fdz—z_[aar)fdz
—h/2 k=1 z,
hi/2 Ny Zg. 1
(sz Qyz) Ty T gdz_z I Ty yz gdZ
~h/2 k=1 z,

(
l70

'
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Substituant I'équation (1V.12) a I'équation (IV.17) et en intégrant selon I'épaisseur de la
plaque, les forces et moments résultants sont donnés par :

N) [A B B|fe] . o
Mb — B D DS kb ,{Q);Z}:|:214 A25j|{7)éz} (IV 18)
Ms Bs Ds Hs ks sz M5 ASS V' '
Oou
t t s s s s
N ={N,, N, N ', M2 = (M2, M2, M2 M = (M2, M3, M3 | (IV.19)
0 olt b b b b It s s s s U
g=160,5%,6° | Ko =Ko K2 | ke = s ke kS | (IV.20)
All A12 A16 Bll BlZ Bl6 Dll D12 D16
A=A, A, Ag|,B=|B, B, By [ D=|D;, D,, Dy
A16 A26 A66 Bl6 BZG B66 D16 D26 D66 (lV 21)
B: B, B D) Dp Dg Hy Hp, Hi
B®= BlSZ B252 Bse ,D* = DlSZ Dzsz DZSG H® = HlsZ stz HZSG
BfG B;G BéG DlSG DZSG DSG H 136 H 256 H 26
Ou les composantes de rigidite A;, B; ....etc , sont définis comme :
(A; By, Dy, Bs. Dy H) = > [Q (L z,2%, f,2f, £2)dz
- s (IV.22)
+ Y [Qu@z2 f.2f, £)dz+ Y [Qz,2°, f,2f, £7)dz
k=np z, k=np2 z,
Avec (1,])=(12,6)
AS :Z jQij [9]2d2+ Z J.Qij [g]zdz+ Z JQij [g]zdz (IV.23)
k=1 7 k=np; Z, k=np, 2, .
avec (i, J)=(4,5)
Ou I’énergie due aux charges extérieures donnee par:
2 2 2
V=L e ZUh ) o O W) oo O (0 EW) gy gy (IV.24)
2 OX oy OX 0y

Avec N, NYet N2 sont les charges de flambement.
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Substituant les équations (1V.16), (IV.24) dans 1’équation (IV.14) et intégrant par partie,

En mettant separément les coefficients (Su,, ov,, 5w, et Sw,) nuls on obtient les équations

d’équilibres suivants :

ON

é‘uo:aNX+—xy:O

OX oy

ON ON
Ny —>+—>=0

OX oy

2 b aZMb 82Mb
aNb:aNlXJFZ N=0

OX ayﬁy oy?

2MP 9*ME 9M?
a/vb:a'le 2 Y4 2"+8QXZ QyXZ+{>~+—0

OX oyoy oy OX oy
Avec

2 2
N{Nfa (Vg'XjWS)JrN?a (V;;jWS)}N%hNWNO 72Ny Ny =0

Les equations (IV.25) on termes de

(du,, 8v,, dw, et dw,) en substituant I’équation (IV.18) dans (IV.25) :

peut étre exprimé en

o%u az o%u
A, 5X20 +2A1 A66 0 A16 +(A12 Aee) Azs 2
3
—511%—3516%—(5 2866) a Wb Bzea—V\el,b
OX ox“oy oxoy* oy
3 3 PE 3
B, 38 T (B 4281~ -85, T 0
OX ox“oy oxoy’ oy
o%u o°u o%v o%v o%v
A16 O + (A, + Aee) Aze 0 + Ags o 20 2A, 8X8§/+A22 6y20
3 3
_Bl 5 Wb (Blz 2866) Wb -3 266—Wb2_ 228—\,\;b
ox*oy OXay oy
3 3 3 3
-8l - (B +2B5) S 1= 3Bl 1B, Tl <0
ox° x*oy oxoy’ oy

(IV.25)

(IV.26)

déplacements

(IV.27)

(IV.28)
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ou ou o%u ou
Bll 30 3816 2 £ (B 2866) 0 BZG 30
ox ox2oy axdy> oy
3 3 3
o8, 0 (8, +28,) L o 3826—;6“;2 -8B, ‘ny’
0w o*w o*w o*w o*w (IV.29)
_Dll—4b_4D16Tb_2(D12+2D66)2—bz_4D26 b3 D22 4b
OX ox oy ox oy oxoy oy
4 4 4 4 4
D, aavf _4D;, s ;gy _2(Ds, + 2D§6)a)a(2—‘2§2—4D;6 sxa";; D, aay"ZS +N=0
, 0%, , 0u, ., 0% , 0u
Bll 3 3816 2 + (B 2866) 02 + BZG 30
ox ox2oy oxdy oy
3 3 3
O e A
X
4 4 4
-D; <5 4D, g £ 2(D, + 2D} il Sty 4D, i 55~ Di 6ayvfb (1V.30)
X X
4 4 4 4
- Hlsl a@)g 4H186 aa ;I(;y Z(H 2H66) d \gy 4H256 sxav;ss - stz aayVZS
2
+A§58V¥S+Aj4aw 2AjsaW5+N=0
ox oy’ axdy

IV.11. Solution de Navier des plagues sandwich simplement appuyées

IV.11.1. Cas des sandwichs a plis croisés (0/90) (cross-ply)

Avec deux ensembles de conditions aux limites simplement appuyés nous peuvent
développées les solutions de Navier pour les sandwiches rectangulaires.
Pour les peaux en composite antisymétriques a plis croisés (cross-ply). Les rigidités de la

plaque suivantes sont nulles.

Al6 = Aze = 16 = Dze = Dlse DZSB H].SG HZSG =0
BlZ = Bze = 816 = Bee = Blsz = BZSG = BlsG = Bese = Ajs =0 (lV-31)
Bzz = _Bll’ B252 = _Blsl
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Ou les conditions aux limites peuvent étre écrites comme suit :

ow, ow
0,y) =w, (0,y) =w,(0,y) =—2(0,y) =—=(0,y) =0
v(0,y) =w,(0,y) =w,(0,y) ay(y) ay( y)
V(a,y) = W, (3, Y) = w, (a,y) = %(a, y) = ‘ZV;S (a,y)=0
N, (0.y)=M;(0,y)=M;(0,y)=N,(a,y) =M (a,y) =M;(a,y) =0 (IV.32)
u(x,0) =w, (x,0) = w,(x,0) = Wy (x,0) = W, (x,00=0
OX OX
u(x,b) =w, (x,b) =w,(x,b) = %(x,b) = oW, (x,b)=0
OX OX

N, (x,0)=MJ(x,0)=M;(x,0)= N, (x,b) =M (x,b) =M (x,b) =0

Les conditions aux limites en équation (IV.32) sont satisfaites par les expressions
suivantes :

o0 0

Uy (X, ¥) =2 D, Uy, COS(@ X)sin(BY)

V(6 y) =33V, sin(ax)cos(5 y)
mjf (1V.33)
W, y) =3 W, sin(a x)sin(4 y)

o0 0

W, (x,y) =D > Wy, sin(a x)sin(8y)

m=1 n=1

Ou: U,V W, et W, sont des parametres arbitraires a déterminer.
a=mrlaet f=nzlb.

Remplacant les équations (V.22 et 1V.24) dans I’équation (1V.21), nous déterminant la

solution de Navier a partir de 1’équation suivante :

Sii Sy Sis S U 0
S, Sy Sy Sy Vin _ 0 (1V.34)
Siz Sy Sgytk Sy k|| Wyp, 0
Sis Sy Satk Stk (W, 0
Sy = Ailaz + Aeeﬁz VS, = aﬁ(Aiz + A66)7 Sj= —Blla3,314 =- flas (Iv.35)
Sy, = A%az + A22ﬂ2,523 = Bnﬂ3'524 = Blslﬂ3 (IV.36)
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Sy = D110‘4 +2(Dy, + 2D66)a2ﬂ2 + Dzzﬁ4

(IV.37)
Sy, =Dja’ +2(D5, +2Dg)a’ ° + D, p°
Suu = HEa® + 2(HE + 2HE G257 + HES" + A + AL (1v.38)
K =N, (40* +7,) (1V.39)

IVV.11.2 Cas des sandwichs a plis alternées et équilibrés (6°/-6°) (angle-ply)

Pour les sandwichs avec des peaux en composite antisymétriques alternées et équilibrés

(angle-ply), les rigidités suivantes de la plaque sont nulles :

A16:A26:D16:D262D156:D256:H156:H236:O

S S S S S (IVl40)
Bll = B12 = Bzz = Bee = Bll = BlZ = Bzz = Bee = A45 =0

Les conditions aux limites suivantes pour les sandwichs a des peaux antisymétriques

alternées et équilibrés peuvent étre écrites comme :

oW oW
0,y) =w, (0,y) =w,(0,y) =—2(0,y) =—=(0,y) =0
u(0,y)=w,(0,y)=w,(0,y) ay(y) ay(y)

ua,y) = w,(a,y) =W, (a,y) =%(a, y) = aawys (ay)=0

Ny (0.Y) =M (0,y)=M;(0.y) =N, (ay)=M;(ay)=M;(a,y)=0 (IV.41)

v(x,0) = w, (x,0) = w,(x,0) = %(X,O) = oW (x,00=0
OX OX

v(b) = w, (x.b) = w, (x.b) = 2% (x,b) = 2= (x,b) = 0
OX OX

N,, (x,0) =M/ (x,0) =M (x,0) = N, (x,b) =M (x,b) =M’ (x,b) =0

Les conditions aux limites en équation (IV.41) sont satisfaites par les expressions
suivantes :

Uo(x,y) =33 U, sin(ex)cos(4 y)
V(6 Y) =33V, cos(ax)sin(By)

(IV.42)

o oo o)

W, (%,Y) =2 >, Wi, Sin(ar X)sin(4y)

o0 0

W, (x,y) =D > Wy, sin(a x)sin(8y)

m=1 n=1
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Remplacant les équations (IV.40 et 1V.42) dans les équations (IV.27 1V.30), I’équation

(1V.34) peut étre résolue en utilisant les coefficients suivants

Sy = Auaz + Aeeﬂz’slz =af(A,+ Ps) Siz = _(3816052:8"‘ stﬂs)

. C (IvV.43)
S;, =—(8Bra” B+ B B°)
Sy = Aeeaz + Azzﬁz 1 Sg3 = _(Bleag +3Bzeaﬁ2)n Sy = _(Blsea3 +3stea,32) (IVv.44)
Sy3= Dlla4 +2(D,, + 2D66)a2ﬂ2 + Dzzﬂ4 (IV.45)
Sq4 =D’ +2(Dy, +2Dg5)a’ f° + Dy, B
Sy =Hpa +2(H, + 2Hg)a? B2 + H, B* + Aga® + A B (1V.46)
K = Ncr (7/1a2 +72ﬁ2) (IV47)

1VV.12 Conclusion

Dans ce chapitre, une étude de flambement des plaques sandwichs en matériaux
composites a été présentée en utilisant une théorie de déformation et de cisaillement raffinée
d‘ordre élevé a quatre variables avec une fonction de cisaillement hyperbolique f(z). On a
utiliser le principe des travaux virtuels pour tirer les équations d'équilibre et La solution de
Navier a abouti a des solutions analytiques au probleme de flambement.

Dans le chapitre suivant, nous validerons cette théorie d’ordre élevée a 1’aide d’exemples
numériques pour déterminer les différents parametres qui influe sur la charge critique de

flambement des plaques sandwichs composites.
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V.1. Introduction

Dans ce chapitre, une analyse du flambement mécanique est présentée en se basant sur la
théorie raffinée d’ordre élevé, notre étude est fondée au premier lieu sur une validation des
résultats obtenus suivie par I'exécution d’un programme de calcul développé.

Ensuite, on va réaliser une étude paramétrique pour déterminer les différents parametres
qui influent sur la stabilité vis-a-vis au flambement mécanique des plaques sandwich

simplement appuyées en matériaux composites.

V.2. Matériaux etudiés
Les caractéristiques mécaniques de la plaque sandwich composite utilisée dans cette étude

sont : [39]
Matériau de peau 1 : E, =40E,, G,, =G3 =0.6E,, G3 = 0.5E,, v;, =0.25
Matériau de peau 2 (verre époxy) :
E,=56;E,=12;G,=G,;=0,6;G,=0,5;v, =v,, =0,26;v,, =0,34
» Matériau de peau 3 (époxy graphite T300/934) :
E, =19;E,=15;G,, =G, =1,G,;,=0,9;v,, =v,, =0,22;v,, =0,49

» Matériau de coeur : E; =E, =E; =0.001, G;, = Gy3 =G5 =0.0005, v;, =V, =V;3 =0

La charge critique de flambement non-dimensionnelle est obtenue par la formule :

N=Ncr{ « J (Vl)

E,h3

Dans tous les résultats qui concerne les plaques sandwich, 1’épaisseur du ceeur est égale a
dix fois I’épaisseur de la peau.
Sauf cité contrairement, on prend le matériau de peau 1 et les rapports d’aspect et

d’épaisseur sont pris comme suit : a/b=1, a/h=10.

V.3. Validation des résultats

Cette partie vise a vérifier la précision et la convergence des résultats de la théorie raffinée
d'ordre élevé prédisant la charge critique de flambement d’une plaque composite stratifié
simplement appuyées. Les tableaux (V.1) et (V.2) donnent une comparaison avec d'autres

théories de la littérature.
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Tableau V.1. Variation de la charge critique de flambement N des plaques carrées stratifiées
(0/90), simplement appuyées en matériaux composites sous charge de compression.

Nombre de plis Théorie N Erreur %
Présente 22.5821 6.12
Exacte [40] 21.2796 -
(0790), HSTD [41] 22,5790 6.11
FSDT [42] 22.8060 7.17
CLPT [14] 30.3591 42.67
Présente 24.4605 3.34
Exacte [40] 23.6689 -
(0/90), HSTD [41] 24.4596 3.34
FSDT [42] 24.5777 3.84
CLPT [14] 33.5817 41.88
Présente 25.4223 1.84
Exacte [40] 24.9636 -
(0/90), HSTD [41] 25.4225 1.84
FSDT [42] 25.4500 1.95
CLPT [14] 35.2316 41.13

Tableau V.2. Variation de la charge critique de flambement N des plaques carrées stratifiées
alternées (6/-6) simplement appuyées en matériaux composites sous charge de compression

a’h Théorie
6 =30 Erreur % 6 =45 Erreur %

Présente 9.5373 0.005 9.9145 0.96

A Ren [40] 9.5368 - 9.8200 -
HSDT [41] 9.3391 2,07 8.2377 16,11
FSDT [42] 7.5450 20,88 6.7858 30,89
Présente 17.2037 9,22 18.1473 10,28

10 Ren [40] 15.7517 - 16.4558 -
HSDT [41] 17.1269 8,73 18.1544 10,32
FSDT [42] 16.6132 5,47 17.5522 6,66
Présente 20.4019 0,38 21.6661 0.13

100 Ren [40] 20.4793 - 21.6384 -
HSTD [41] 20.5017 0.11 21.6663 0.13
FSDT [42] 20.4944 0. 07 21.6576 0.09

Afin de confirmer I’exactitude de la présente théorie, les tableaux précédents (V.1) et

(V.2) représentent la variation de la charge critique de flambement N des plaques carrées en

(
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composites reposeées sur appui simple soumises a une charge de compression suivant 1’axe x
en fonction de séquence d’empilement (tableau V.1), et le rapport coté sur épaisseur a/h et
I’orientation des plis (tableau V.2), ou les résultats obtenues par la présente théorie sont
comparees avec les autres théories issue de la littérature.

D'apres les résultats obtenus dans cette étude, il est évident que les résultats numériques de
la théorie actuelle concordent avec les autres théories existant dans la littérature, ce qui prouve

la validité de la méthode actuelle.

V.4. Etude des différents parametres qui influent sur la charge critique de
flambement

Tableau V.3. Influence de séquence d’empilement sur la variation de la charge critique de
flambement N d’une plaque carrée sandwich en matériaux composites.

al/h

N l
ombre de plis 5 10 20 50 100

(0/90), / coeur /(0/90), 0.3260 | 1.2042 3.9189 | 10.7629 | 14.3496

(0/90), / coeur /(0/90), 12855 | 4.2766 | 11.1337 | 20.4582 | 23.2505

(0/90), / coeur /(0/90), 2.4539 7.5775 16.9050 25.9963 | 28.1684

(0/90), / coeur /(0/90), 3.5876 | 10.4306 | 20.9437 | 29.3345 | 31.1217

(0/90), / coeur /(0/90), 4.6064 | 12.7504 | 23.7656 | 31.4739 | 33.0081

(15/-15), /coeur /(15/-15), | 0.3338 | 1.2271 | 4.1037 | 12.2315 | 17.0785

(15/-15), / coeur /(15/-15), | 1.3181 4.4329 12.1403 24.0957 28.0626

(15/-15), /coeur /(15/-15), | 2.5244 7.9750 18.8943 30.9913 34.1269

(15/-15), / coeur /(15/-15), | 3.7032 11.1111 23.7656 35.1664 37.7653

(15/-15), / coeur /(15/-15), | 4.7700 13.7120 27.2363 37.8486 40.0885

(30/-30), /coeur/(30/-30), | 0.3343 1.2459 4.3394 14.6245 22.1439

(30/—30), / coeur /(30/—30), | 1.3616 | 4.6367 | 13.6168 | 30.6556 | 37.3789

(30/-30), / coeur /(30/-30), | 2.6293 8.5212 22.0134 40.3249 45.8004

(30/-30), / coeur /(30/-30), | 3.8771 12.0734 28.3737 46.2480 50.8499

(30/-30), / coeur /(30/-30), | 5.0146 15.1010 33.0586 50.0772 54.0745

(45/—45), [ coeur /(45/—45), | 0.3355 | 1.2535 | 4.4235 | 15.6202 | 24.5104

(45/—45), /coeur /[(45/—45), | 1.3827 | 4.7126 | 14.1820 | 33.6364 | 41.9062

(45/-45), [ coeur /(45/—-45), | 2.6760 8.7242 23.2677 44.7061 51.5361

(45/—-45), / coeur /(45/—-45), | 3.9513 12.4341 30.2886 51.5311 57.3093

(45/—-45), [ coeur /(45/—-45). | 5.1162 15.6271 35.5335 55.9585 60.9965
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Figure V.1. Influence de séquence d’empilement sur la variation de la charge critique de
flambement N d’une plaque carrée sandwich en matériaux composites.

En utilisant la théorie de raffinée d’ordre élevé, le tableau (V.3 et V.4) ainsi que les figures
(V.1 et V.2) représentent la variation de la charge critique de flambement d’une plaque
sandwich en matériau composite en fonction des rapports coté sur épaisseur a/h et le rapport
d’aspect a/b ainsi que des différentes orientations et séquences d’empilement dans chaque un
des deux peaux.

Notons qu'il existe une relation de corrélation directe entre les rapports (coté sur épaisseur

a/h et rapport longueur sur largeur a/b) et I'augmentation de la charge critique de flambement,
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ce qui est logique puisqu’avec 1’augmentation de rapport a/h la plaque devient plus mince ce

qui fait que les fibres se condensent de plus en plus dans la peau, cela rend la plaque plus

rigide, aussi, I’augmentation du rapport d’aspect a/b rend la plaque élancée dans la direction

principale, et par conséquent devient plus stable

Par le méme principe, 1’augmentation de la séquence d’empilement des peaux fait

accroitre également la rigidité de la plaque ce qui influe directement sur la charge critique du

flambement.

Tableau V.4. Influence du rapport d’aspect a/b et orientation des plis sur la charge critique du
flambement N .d’une plaque sandwich antisymétrique en matériau composite.

. alb
Nombre de plis 02 05 1 > 3

(0/90), / coeur /(0/90), 0.6206 0.7395 1.2042 3.2260 6.7454

(0/90), / coeur /(0/90), 2.1816 2.5688 4.2766 12.5802 27.805

(0/90), / coeur /(0/90), 3.8336 | 4.4730 | 7.5775 | 23.8727 | 53.8445

(0/90), / coeur /(0/90), 5.2432 6.0759 10.4306 34.7280 79.5261

(0/90), / coeur /(0/90), 6.3778 7.3522 12.7504 44.3995 | 102.9945
(15/-15), / coeur /(15/-15), 0.6880 0.8061 1.2271 2.9276 5.8490
(15/-15), / coeur /(15/-15), 2.5400 2.9545 4.4329 10.5105 21.2756
(15/—15), /coeur /(15/—15), | 4.6324 | 53641 7.9750 | 18.8532 | 38.6269
(15/-15), /coeur /(15/—15), | 65225 | 75264 | 111111 | 26.2123 | 54.2351
(15/-15), / coeur /(15/-15), 8.1164 9.3398 13.7120 32.2966 67.3515
(30/—30), / coeur /(30/—-30), 0.6527 0.7835 1.2459 3.1042 6.2724
(30/-30), /coeur /(30/-30), | 2.3368 | 28485 | 46367 | 11.8652 | 24.4028
(30/-30), / coeur /(30/-30), | 4.1595 5.1347 85212 | 22.2584 | 46.3363
(30/-30), / coeur /(30/-30), | 5.7447 7.1624 | 12,0734 | 320813 | 67.4708
(30/—30), /coeur /(30/—30), | 7.0405 | 88463 | 151010 | 40.6982 | 86.3417
(45/—45), / coeur /(45/—45), | 05932 | 07505 | 17535 | 3.2475 | 6.6750
(45/-45),  coeur /(45/—45), | 1.9701 2.6593 47126 | 12.8117 | 27.2047
(45/—45), / coeur /(45/—45), | 3.3155 4.7023 8.7242 | 24.4478 | 52.5268
(45/—45),, | coeur /(45/—45), 4.3929 6.4621 12.4341 35.7237 77.4493
(45/—45), / coeur /(45/— 45), 5.2190 7.8893 15.6271 45.8473 | 100.1675
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flambement N d’une plaque sandwich de n couches en matériau composites.

La charge critique de flambement dépond de I’orientation des fibres des peaux des plaques
sandwich composites (figures V.1 et V.2), ou I’orientation des fibres influe sur la rigidité¢ dans

les directions (principale et transversale) de la plaque, et par conséquent, influe sur sa

résistance a la charge de flambement appliquée.

Il faut prendre en considération que le choix de 1’angle d’orientation des fibres dépond de
plusieurs parametres tel que : la charge critique de flambement, la réponse aux vibrations, la
flexion, les contraintes d’interfaces, ...etc.
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Tableau V.5. Variation de la charge critique de flambement N en fonction des rapports a/b
et a’/h d'une plaque sandwich simplement appuyée en matériau composite appuyée sous

différents types de charges.

Orientation ggr;; a/h=10 /=50
charge | =05 | ab=1 | ab=2 | @b=05 | ab=1 | a/b=2
(-1,0) | 0.7394 | 1.2042 | 3.2251 | 5.8762 | 10.7629 | 50.2042
(0-1) | 2.9576 | 1.2042 | 0.8065 | 23.5046 | 10.7629 | 12.5510
(-1-1) | 05915 | 0.6021 | 0.6452 | 47009 | 5.3814 | 10.0408
(0/90), / coeur/ (0/90), (1,1) | -0.5915 | -0.6021 | -0.6452 | -4.7009 | -5.3814 | -10.0408
(1,0) | -0.7394 | -1.2042 | -3.2251 | ~5.8762 | -10.7629 | -50.2042
(01) | -29576 | -1.2042 | -0.8065 | -23.5046 | -10.7629 | -12.5510
(-1,0) | 0.8061 | 1.2271 | 2.9275 | 85972 | 12.2315 | 28.5931
(0-1) | 3.2244 | 1.2271 | 0.7319 | 34.3888 | 12.2315 | 7.1483
(15/-15),/ coeur 15/ -15), (-1-1) | 0.6449 | 0.6135 | 0.5855 | 6.8778 | 6.1158 | 5.7186
(1,1) | -0.6449 | -0.6135 | -0.5855 | -6.8778 | -6.1158 | -5.7186
(1,0) | -0.8061 | -1.2271 | -2.9275 | 8:5972 | -12.2315 | -28.5931
(0,1) | -3.2244 | -1.2271 | -0.7319 | -34.3888 | -12.2315 | -7.1483
(-1,0) | 0.7835 | 1.2459 | 3.1046 | 7.9154 | 14.6245 | 43.5034
(0-1) | 31343 | 1.2450 | 0.7759 | 316614 | 14.6245 | 10.8759
(30/30), / coeur / (30/ -30), (-1-1) | 0.6267 | 0.6229 | 0.6209 | 6.3323 | 7.3122 | 8.7007
(1,1) | -0.6267 | -0.6229 | -0.6209 | 6.3323 | -7.3122 | -8.7007
(1,0) | -0.7835 | -1.2459 | -3.1046 | ~7-9154 | -14.6245 | -43.5034
(01) | -3.1343 | -1.2459 | -0.7759 | -31.6614 | -14.6245 | -10.8759
(-1,0) | 0.7505 | 1.2535 | 3.2475 | 6.6116 | 15.6202 | 53.3781
(0,-1) 3.0019 1.2535 | 0.8119 | 26.4465 | 15.6202 | 13.3445
(45 45), / coeur | (4545 (-1,-1) | 0.6004 | 0.6267 | 0.6495 | 2893 | 7.8101 | 10.6756
(1,1) | -0.6004 | -0.6267 | -0.6495 | —>-2893 | -7.8101 | -10.6756
(1,0) | -0.7505 | -1.2535 | -3.2475 | ~6.6116 | -15.6202 | -53.3781
0,1) -3.0019 | -1.2535 | -0.8119 | -26.4465 | -15.6202 | -13.3445
(&)
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Figure V.3. Variation de la charge critique de flambement N dune plague sandwich en
fonction du rapport a/h
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Figure V.4. Variation de la charge critique de flambement N d'une plaque sandwich en
fonction du rapport a/b

Le tableau (V.5) ainsi que les figures (V.3) et (V.4) illustrent I’influence de la charge
appliquée (direction et sens de la charge) sur la variation de la charge critique du flambement
d’une plaque sandwich en matériau composites simplement appuyée pour différentes
géométries de la plaque, a savoir : plaques minces ou épaisse ( rapport a/h) ainsi que plaques
courtes ou élancées (rapport a/b).

D’aprés ces résultats on constate que, pour le cas des charges biaxiales appliquées en

traction (1,1) et en compression (-1,-1), les charges critiques de flambements ont la méme
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valeur absolue, mais de différents signes parce qu'ils ont la méme direction et de sens

opposes, la méme chose est observée pour le cas des charges uni-axiales (1,0) et (-1,0) ou

(0,1) et (0,-1).

D’autre part, Pour une plaque sandwich carrée on observe que la charge critique de

flambement dans le cas des charges uni-axiale (compression ou traction) égale le double de

celle de la charge bi-axiale, parce que la charge se divise sur les deux directions (X et y).
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Figure V.5. Influence du type de matériau sur la variation de la charge critique de

flambement d’une plaque sandwich carrée
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Tableau V.6. Influence du type de matériau des peaux sur la variation de la charge critique de
flambement d’une plaque sandwich carrée en composites.

Orientation a’h Matériau 1 Matériau 2 Matériau 3
10 1.2042 0.7944 1.1658
20 3.0189 1.7667 2.0514
0/90 0/90

(0/90),/coeur/(0/90), 50 10.7629 2.6928 5.1819
100 | 14.3496 2.9109 5.8096
10 1.2535 0.8610 1.2620
20 4.4235 2.1308 3.6463

45/—45 45/-45
(45/=45), /coeur/(45/=45), |, 15.6202 3.6408 7.7866
100 | 245104 4.0514 9.2965
10 1.2459 0.8475 1.2450
20 4.3394 2.0501 3.5074

30/—30 30/-30
(30/=30),/coeur/(30/=30), 3 14.6245 3.4111 71783
100 | 22.1439 3.7689 8.4421
10 1.2271 0.8153 1.2005
20 4.1037 1.8697 3.1677

15/—15). /coeur/(15/—15
(15/=15),/coeur/(A5/=15), I —3 12.2315 2.9381 5.8808
100 | 17.0785 3.1996 6.7021

Le tableau (V.6) ainsi que la figure (V.5) représente I’influence du type de matériau des
peaux sur la variation de la charge critique de flambement d’une plaque sandwich carrée en
composite pour différentes épaisseurs de la plaque (minces et épaisses).

On observe que le type du matériau des peaux a une influence directe sur la charge
critique de flambement, ou les caractéristiques mécaniques des peaux et de 1’ame jouent un
role principal dans la stabilité des plaques sandwich vis-a-vis au phénoméne de flambement

mécanique.

V.5 Conclusion

Dans ce chapitre, nous avons présenté les résultats numériques de 1’analyse de flambement
mécanique des plaques sandwichs en matériaux composites sous différents types de
chargement en utilisant une théorie raffinée d’ordre élevé.

Une étude paramétrique a éte réalisée pour determiner les différents parametres qui
influent sur la stabilité vis-a-vis au flambement mécanique des plaques sandwichs en
matériaux composites a savoir : effet de séquence d’empilement , I’orientation des fibres, la
géométrie de la plaque (rapport a/b et rapport a/h), la direction de la charge ainsi que le type

de matériau.
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Conclusion générale et perspectives

Les structures sandwichs en matériaux composites représentent un domaine en évolution
rapide en science et en ingénierie avec de nombreuses applications pratiques. Les besoins de
recherche dans ce domaine sont particulierement nombreux et variés, il est possible de
modifier a volonté leur composition et leur architecture pour obtenir de ces matériaux les
propriétés recherchées.

Des résultats concernant plusieurs cas de plagues sandwich composites soumises a des
chargements dans les deux directions x et y (uni-axial et bi-axial) qui ont ensuite été analysés
par la présente théorie d‘ordre élevé a quatre variables avec une fonction de cisaillement
raffinée hyperbolique f(z). Les résultats obtenus ont une fois de plus démontré I'exactitude de
la théorie actuelle, ainsi que I'exactitude de la méthode de calcul développée.

L’¢étude paramétrique que nous avons effectuée a permet d’obtenir de nombreux résultats
numériques intéressants représentée dans des tableaux et des graphes pour une meilleure

interprétation. Gréce a ces résultats, nous pouvons extraire les conclusions suivantes:

» La charge critique de flambement des plaques sandwichs en matériaux composites
dépond de la géométrie de la plaque, ou cette charge est maximale pour les plaques
minces et élancées et minimale pour les plaques courtes et épaisses.

» L’augmentation de séquence d’empilement (nombre de plis) des peaux conduit a
I’augmentation de la charge critique de flambement des plaques sandwichs en
matériaux composites.

» Le sens et la direction de la charge appliquée influent d’une fagon significative sur le
comportement des plaques sandwich composites au flambement mécanique.

» Les propriétés mécaniques des matériaux utilisées dans la conception des plaques
sandwich composites ont une impacte directe sur la stabilité vis-a-vis le flambement
mécanique de ces plaques sandwich.

» L’utilisation des plaques sandwich composites permet d’alléger significativement la
structure toute en maintenant ces propriétés mécaniques et par la suite assurer sa

stabilité.

Enfin, nous concluons que toutes ces variations des charges critiques sont une
conséquence directe de la variation de la rigidité de la plague et des conditions générales de

1‘élément structural étudié en fonction des paramétres considérés dans notre analyse. Et que la
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théorie raffinée proposée est exacte et simple pour résoudre des problémes liés au flambement
des plaques sandwichs.
Le travail présenté dans le cadre de ce mémoire de master peut étre développé et enrichi

par des éventuelles études par exemple:

» De réaliser 1°étude du flambement des poutres et des plaques sandwichs soumises a
des contraintes thermiques sous des conditions aux limites générales ;

» Il sera aussi trés intéressant d‘étudier d’autres parameétres tels que les effets
hygrothermiques et thermomécaniques ;

» On peut également réaliser 1’étude avec des nouveaux matériaux dans 1’ame ou les

peaux.
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Résumé

La présente recherche vise a analyser le flambement des plaques sandwichs en matériaux composites
sous chargement mécanique en utilisant la théorie raffinée d’ordre élevé a quatre variables
contrairement aux autres théories, ou le nombre des inconnus est cing.

L’instabilité au flambement des plaques sandwichs est un phénoméne trés complexe ou la formulation
a été basée sur la théorie d’ordre élevé. La plaque utilisée pour cette étude est simplement appuyée
soumise a différentes conditions de chargement (des charges uni-axiales et bi-axiales). Nous avons
utilisé la solution de Navier pour obtenir les solutions analytiques. L’influence des différents
parameétres est prise en considération pour calculer les charges critiques de flambement.

A la lumiére de ces résultats, nous pouvons dire que la présente théorie raffinée est précise, simple et
efficace pour la résolution du comportement de flambement mécanique des plaques sandwich en
matériaux composites.

Mots clés : flambement mécanique, théorie d’ordre élevé, plaque sandwich, matériaux composites.

Abstract

The present research aims to analyze the buckling of sandwich composite plates under mechanical
loading using the refined high order theory with four variables in contrast to other theories, where the
number of unknowns is five.

The buckling instability of sandwich plates is a very complex phenomenon where the formulation was
based on the high order theory. The plate used for this study is simply supported under different
loading conditions (uniaxial and bi-axial loads). We used the Navier’s solution to obtain the analytical
solutions. The influence of the different parameters is taken into consideration to calculate the critical
buckling loads.

In the light of these results, we can say that the present refined theory is accurate, simple and efficient
for solving the mechanical buckling behavior of sandwich composite plates.

Key words: mechanical buckling, high order theory, sandwich plate, composite materials.
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