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Liste d'abréviations

€. déformation suivant x
¢, :déformation suivant y
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Y. déformation transverse suivant yz
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G
G ,,: Module decisaillement
G,,::Module de cisaillement
M . : Moment de flexion
M ,:Moment de flexion
M ,,: Moment de torsion
Q, Resultante en cisaillement transverse
Q,:R Résultant en cisaillement transverse
C|: Matrice de rigidité
|: Matrice de souplesse
Al: Matrice de rigidité en membrane
B]: Matrice couplage membrane — flexion— torsion
D]: Matrice de rigidité en flexion
&,]: Champ de déformation en membrane
€ f] Champ de déformation en flexion et torsion
K |: Matrice des courbures
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INTRODUCTION

L'utilisation des matériaux composites dans différents secteurs de l'industrie n'a cessé de
progresser durant ces trente derniéres années ; l'amélioration des techniques de
production, une meilleure compréhension de leur tenue et de leurs caractéristiques

mécaniques ont favorisé cet essor.

L'industrie aéronautique est grande consommatrice de matériaux composites car elle a
besoin de matériaux combinant un faible poids avec de bonnes propriétés mécaniques.
Ainsi pour I'aménagement d'une cabine d'avion, les constructeurs ont adopté le panneau
en nid d'abeille comme matériau principal pour la construction des meubles et de
I'nabillage des structures.

Ce type de matériau, qui consiste en un assemblage de deux peaux ou plis autour d'un
elément appelé cceur ou ame, bénéficie d'une grande rigidité en flexion ainsi que d'une

grande légereté.

Le but de ce mémoire est donc de présenter la théorie la plus adaptée a I'étude de ce type
de matériaux et d’introduire des analyses typiques utilisées dans l'industrie aéronautique.

Pour cela, ce mémoire va s'articuler en plusieurs chapitres qui présenteront dans un
premier temps la théorie globale des matériaux composites stratifiés, puis la théorie
nécessaire pour déterminer le comportement spécifique des panneaux en nid d'abeille et

enfin, deux études d'applications industrielles seront détaillées.

L'ensemble des processus de fabrication ainsi que les différents types de panneaux
sandwich ne seront pas présentés dans ce meémoire néanmoins les personnes
intéressées par ce sujet pourront consulter les ouvrages de référence « Matériaux
Composites comportement mécanique et analyse des structures » [1] et « Matériaux

Composites ».[2]



1. COMPORTEMENT ELASTIQUE PANNEAU COMPOSITE

1.1 Loi de comportement des matériaux anisotrope en élasticité
linéaire
Un matériau anisotrope qualifie un corps qui a des propriétés physiques variant en
fonction de la direction.
Pour des matériaux anisotropes le tenseur des contraintes o est lié au tenseur des
déformations ¢ par une matrice de rigidité |[C]

Symétrique, elle est composée de 21 coefficients indépendants S, appelés constantes de

rigidité.
Cette loi est appelée loi de Hooke.
[o]=[C] [e] (1)
w4 |Cu Cp G Cy G5 Cuf,
gxx Cpn Cp Cp Cy Cx Cy E”‘
GZ — Cpi Cp Cp Gy Gy Cy EZ (2)
gyz Ciu Cyu Cy Cu Cp Cy §yz
OZ Cis Cp Ci Cp Cgy Cy y;(;
n | Ci Cy Cz Cu Cs CGGI s

De la méme maniére, on peut écrire cette formule sous sa forme inverse.

[e]=[S] [o] (3)

La matrice de rigidité inverse devient alors la matrice de souplesse [S] , les nouveaux

coefficients sont appelés constantes de souplesse.

e 4 |Su S Sz Su S5 Sl

g;; Sz S» Sy Sa Sy Sy g;;

€= Si3 S Ss S Sa Su O, (4)
Yyr| S S Sz Sus Sus Sue||On

iz Sis Sas Sss Sus Sss Sse gz}
C ISIG S Sz Su Ss Seel C



1.2 Loi de comportement des matériaux orthotropes en élasticité
linéaire suivants les axes d'orthotropie

Le panneau sandwich est un matériau composite composé d'un coeur expanse, plus
largement appelé cceur en nid d'abeille, et de deux plis minces collés sur les deux faces
du cceur expansé.

De part sa constitution, un panneau sandwich est composé de deux plans de symétries
perpendiculaires ce qui permet de I'assimiler a un matériau orthotrope.

Les deux plans de symétries perpendiculaires entrainent une simplification des matrices
de rigidité [C] etde souplesse [S]

On passe donc de 21 coefficients indépendants a 9 coefficients comme présentés ci-

dessous.

" n Cll C12 C13 0 0 O " N

O

% [C Cp Cyy O 0 0| Cx

G}Z — C13 C23 C33 0 0 0 SZ (5)
gﬂ o o o0 C, 0 O gf(yz

Oxxyz 0 0 0 0 C, O yjj

L0 0 0 0 0 Cglt ot

" u Sll 512 513 0 O O " P

Cax| 1S, Sy S,y 0 0 0|9

o S. S,. S 0 0 O O

€, =13 23 33 O, (6)
Y. |O 0 0 S, 0 0]0,

5; 0 0 0 0 S, O g

N0 0 0 0 Seslt

Pour déterminer I'ensemble des coefficients, il faut procéder a plusieurs essais sur des
éprouvettes.

Cela consiste a effectuer trois essais de tractions suivant les trois axes principaux x, y et z
et trois essais de cisaillement transverse suivant les directions combinées y/z, x/z et xly.
Pour décrire les lois de comportement, on utilise généralement les coefficients de la
matrice de souplesse.

Pour I'ensemble des formules présentées dans la suite de ce mémoire, il est considéré un

matériau orthotrope dont la normale est orientée suivant l'axe z.



1.2.1 Essai de traction suivant x

L'ensemble des contraintes sont nulles a I'exception de la contrainte o,, (Voir Figure 1).

0,,#0

fo g =g =g = (7)
6,=0,=0,=0,=0,=0

Z

/|

Y

Figure 1: Essai de traction suivant x
De la formule (6), on déduit les équations d’élasticité.

8
13° 0xx ( )

L'essai de traction permet de déterminer le module de Young ainsi que les deux
coefficients de Poisson associés au sens de traction.

La formule de Hooke associée au module de Young est la suivante :

[o]=[E] [e]

€)
Dans le cas d'un essai de traction dans la direction x, la formule (9) devient :
OXX:EXX. 8XX
OXX
Exx:{-:
Les équations d'élasticité (8) permettent de déduire le module de Young E .
E == 10
. (511' Gxx) Su (10)



Le coefficient de Poisson se détermine en comparant la contraction transversale unitaire a

I'allongement axial unitaire (Voir Figure 2).

Figure 2: Détermination du coefficient de Poisson

Avec Lo et lo leslargeur etlongueuroriginelleset L et [ leslargeur et

longueur apres déformation.
Dans le cas d'un essai de traction suivant I'axe x, le coefficient de Poisson v, s'ecrit de

la facon suivante :

_ (lo=Dlo _ &,

Yo (L—Lo)/Lo  ®m (11)

Les équations d'élasticité (8) permettent de le reformuler avec certains coefficients de la

matrice de souplesse.

_ 512' Ouw 512

v, = =— 12
7Sy Oy Su ( )
De la méme fagon, on obtient le coefficient de Poisson v,
Sy o S
o= 8 (13)

S11 O Si

10



1.2.2 Essai de traction suivant y

L'ensemble des contraintes sont nulles a I'exception de la contrainte o, .

0,#0 (14)
O-xx=()-zz=0)/z:0)(z:0)g/=()
De la formule (6), on déduit les équations d’élasticité.
Exx:SIZ. ny
= on" Oy (15)
8222523. ny
Y=Y =Yy =0
Comme expliqué dans le paragraphel.2.1, on obtient de cet essai les coefficients de
Poisson et Module de Young.
Suivant la direction y, la formule (9) devient :
ny—gyy' 3%
Eyy:EXiy
Les équations d'élasticité (8) permettent de déduire le module de Young E,,
o 1
E =rc—2—=c 16
Y (522' Oyy) Szz ( )

Dans le cas d'un essai de traction suivant I'axe y, le coefficient de Poisson v, s'écrit de
la fagon suivante :

_(lo=1)llo _ &,
VT (L—Lo)lLo (17)
Les équations d'élasticité (8) permettent de le reformuler avec certains coefficients de la

matrice de souplesse.

Sy 0y, S
V,——a = ——— 18
y Sy Oy, Sy (18)

De la méme fagon, on trouve le coefficient de Poisson v,

Sy O S
v, =X =——= 19
g Sy O Sy (19)
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1.2.3 Essai de traction suivant z
L'ensemble des contraintes sont nulles a I'exception de la contrainte o,

0,70
7z (20)
0XX:O‘yy:O‘yZ:O‘XZ:O‘Xy:()
De la formule (6), on déduit les équations d’élasticité.
Sxx:'513' O‘zz
8)’)’2523. O (21)
8222833' Ozz
Y=Y =Yy =0
Comme expliqué dans le paragraphel.2.1, on détermine a partir de cet essai les
coefficients de Poisson et Module de Young.
Suivant la direction z, la formule (9) devient :
CSZZ:E:ZZ' 8ZZ
OZZ
Ezz:8
Les équations d'élasticité (8) permettent de déduire le module de Young E,, .
= =1 22
“ (533' Ozz) Sy (22)

Dans le cas d'un essai de traction suivant I'axe z, le coefficient de Poisson v, s'écrit de
la fagon suivante :

v = (lo—1)/1o _ En
* (L—Lo)/[Lo %=

(23)

Les équations d'élasticité (8) permettent de le reformuler avec certains coefficients de la

matrice de souplesse.

Si30 Oy Sis
vV, =——m———=——— 24
Sy Oy Sa (24)

De la méme fagon, on trouve le coefficient de Poisson v, .

Sy 0, Sy
Vo Sas Ozz_ Ss (25)
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1.2.4 Essai de cisaillement suivant le plan yz

L'ensemble des contraintes sont nulles a I'exception de la contrainte o, .

o,#0
o e — (26)
Gxx_ Oyy_Ozz_Oxz_Oxy_O
De la formule (6), on déduit les équations d’élasticite.
yyz:S44' Cjyz (27)
8XX:8yyZSZZ:yXZ:YXy:0
Le second aspect de la formule de Hooke associée au module de cisaillement est la
suivante :
[x]=[G] [¥] (28)
Dans le cadre des conventions d'écriture, les contraintes en cisaillement <
correspondenta o
t,=0,
TXZ:OXZ
T,=0,,
Suivant le plan yz, la formule (28) devient :
O-yz:Gyz' sz
G, ="
7Yy,
Les equations d'elasticité (27) permettent de déduire le module de cisaillement G,
o 1
S 29
(S Oyz) Sus (29)

13



1.2.5 Essai de cisaillement suivant le plan xz

L'ensemble des contraintes sont nulles a I'exception de la contrainte o,,

0,70
Ll - (30)
0,=0,=0,=0,=0,=0
De la formule (6), on déduit les équations d’élasticité.
sz:SSS' ze (31)
8xx:(c“yy:fszz:yxy:yyz:O
Suivant le plan xz, la formule (31) devient :
O-yz:Gyz' sz
G,=o"
Yy,
Les equations d'elasticité (30) permettent de déduire le module de cisaillement G,
O
G == (32)
(555' Oxz) Sss
1.2.6 Essai de cisaillement suivant le plan xy
L'ensemble des contraintes sont nulles a I'exception de la contrainte o,, .
T (33)
Odxx_ ny_ozz_oyz_oxz_o
De la formule (6), on déduit les équations d’élasticite.
YXy:SGG' Oxy (34)
SX)(:s)/yZSZZZYyZZYXz:O
Suivant le plan xy, la formule (34) devient :
O-xy:ny' yxy
G, =
v YXy
Les équations d'élasticité (33) permettent de déduire le module de cisaillement G, .
o, 1
Gy=Tc——~ (35)

Y (SGG. Oxy)_S—GG
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1.2.7 Relation entre le module de Young et les coefficients de

Poisson

Les trois essais de tractions permettent de déterminer un module de Young et un
coefficient de Poisson associé a chaque direction de traction.

Dans un premier temps, en reprenant les formules (10),(12),(13) de I'essai en traction
suivant x, (16),(18),(19) de lI'essai de traction suivanty, (22),(24),(25) de l'essai en traction

z, on en déduit un lien entre le module de Young et le coefficient de Poisson.

S
ny:_Si:_Slz.Exx
S“ Essai de traction suivant x (36)
sz:_ﬁz_SB.Exx
Sll
S
VyX:_L:_SIZ.E
S, » : : .
S Essai de traction suivant y (37)
— 23 __
Vyz__g_ 523'Eyy
S
sz:_Siz_SB'Ezz
533 Essai de traction suivant z (38)
Vz = _ﬁz _SZS.EZZ
Y 533

En se référant aux formules ci-dessus on remargque que chaque essai a une constante de
souplesse commune avec un autre essai.

Ce point permet de déduire des nouvelles relations.

Pour le cas de I'essai en traction suivant x et y, on relie les deux modules de Young et
Coefficients de Poisson par la formule suivante.

En utilisant la formule (36), on obtient la constante de souplesse S,

S =
=T (39)

En introduisant cette constante de souplesse dans la formule (37), on trouve la relation

suivante :

o —w (40)
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De la méme fagon, en calculant les coefficients de souplesse S, et S,, etenles

introduisant dans les formules (36),(37) et (38) , on obtient les relations suivantes :

E E
V:ZX = szxz (41)
f;v _ fy (42)

Au final, en remplacant les constantes de souplesse par I'ensemble des résultats obtenus

auparavant la relation d’élasticité (6) devient :

| I
1 Ye Ve 0 0 0
EXX EXX EXX
A% A%
__12 1 —-—2 0 0 0
e EXX Eyy Eyy '0 1
XX AV \;23 1 XX
Eyy £ -2 — 0 0 0 ||9
€, = Exx Eyy Ezz Oy
Yyo| 1 o, (43)
Yu| | O 0 &= 0 0o,
¥y yz O,
" L 1 O " "
0 0 0 0 —
GXZ
0 0 0 0 0 1
G,
1 I
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2. COMPORTEMENT MECANIQUE PANNEAUX COMPOSITES
STRATIFIES

2.1 Théorie des plaques pour panneaux composites stratifiés
Dans ce chapitre va étre présentée la théorie des panneaux stratifiés qui reprend
I'ensemble des hypothéses de la théorie des plaques.

Un panneau stratifié est un panneau constitué de n couches k , chaque couche ayant
pour plan moyen (Oxy) et pour normal l'axe z.

2.1.1 Champ de déplacement général
La théorie des plagues simplifie le comportement des points de la plaque en les ramenant
a celui de la surface moyenne de la plaque et on suppose que le champ de déplacement
est associé a la variable z.
On déduit de ces hypothéses le champ de déplacement qui est un développement en

série fonction de z.

u(x,y.z)=ulx,y)+ 2, (x,y)+ 2"y, (x,y)+ 2, (x, y)
vix,y,z)=v(x,y)+20,(x,y)+ 29, (x,y)+ 20, (x,y) (44)
wix,y,z)=wlx,y)+ z¢,(x,y)+ 2y,(x,y)

Du fait que la dimension z reste faible par rapport aux autres dimensions x et y, on prend
comme supposition qu'un schéma du premier degré sera suffisant pour notre analyse.
En considérant la surface moyenne (z=0), on prendra en compte la formulation suivante
pour la suite de la démonstration :

u(x,y,0)=uy(x,y)

v(x,y,0)=vy(x,y)
W(X’y’o):WO(X’.Y>

De plus, I'hypothése d'un schéma du premier degré la formule (44) se simplifie :

u(x,y,z)=uy(x,y)+ z¢,(x,y)
vix,y,z)=vy(x,y)+ 2¢,(x,y) (45)
w(x,y, z)=w,(x,y)
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2.1.2 Champ de déformation générale
Le champ de déplacement global (44) peut étre exprimé en fonction des composantes du

tenseur de déformation.

_auo aq)x 28wx 36(Px
SXX_GX +Z8x +Zax +Z6x
0 0 0 0
£,= Yo,, ¢y+z2 lpy+z3 By
oy 0Oy oy oy
SZZ:Z¢Z+ 2ZwZ(X’y)

0
a;"o )+ z(2y,+

aq)l

09, oy, ) (46)
Jy

(Py87
_ ow, 09, ) o,
YXZ_(¢X+ Ox )+Z(2wx+87)+z (BCPXaX )
aI'IO_I_avO)_}_ (a¢x+a¢y)+ ZZ(awx_l_&wy)_'_ZS a(px_l_acpy)
dy 0x dy Ox oy 0Ox

)+ 22(3

Y, =0+

Vo= 25y Tox

Le cas dun schéma du premier degré impligue la simplification de I'expression

précédente.

€ —%+ zaq)x
>0 x 0x
0 0
ayy:ﬁ+z ¢y
oy 0y
8ZZ=Zq)Z+ 2Zwl(x’y)
ow, (47)

=(C0 00y (G )

+
oy O0x oy O0x

xy
2.1.3 Champ de contrainte
On détermine la forme générale de la loi de Hooke pour un matériau orthotrope.

Grace a la théorie des plaques, on fait I'hypothése supplémentaire que les contraintes

normales o, sont négligeables par rapport aux dimensions de la plague ainsi que les

Z

autres contraintes.
o0,,=0
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En plus de ramener I'étude a un état de contrainte plane, on considére aussi que les
contraintes de cisaillement transverse sont nulles, on obtient donc la contrainte plane

suivante :

o, o, 0

XX Xy

lo],=|o., o, 0 (48)

Xy Yy

0 0 O
Cela entraine la simplification de la loi de Hooke inverse.

7z | =

Yz 0 0 0 S4u Ssi

Y« 0 0 0 S, S, O
L YXyI O

Ou
SXX25110XX+ SIZny+ SlGny
syy=S12 o,*t Szzoyy+ Sy o,
8zz:’5130xx+ SZBOyy+ 8360xy

49
¥, =0 “9
Y =0
yxyzslﬁ 0-xx+ 8260yy+ SGG 0xy
De la relation (49) , on déduit la contrainte ¢,
8zz:‘sl?)gxx-'- SZBEyy+ SBGny (50)

En injectant les résultats de la relation (49) dans la loi de Hooke, on obtient la formulation

suivante :

P71 |G G €G3 0 0 Cylp

OXX 8xx
o, Cp Cyp Cy O 0 Cy €,
0 (= Ciy Cp Cy O 0 Cyll tx
é) 0O 0 0 C, C,. O ;L
] Xyl | CIG Cze C36 0 0 CGGI . L
Ou

OXX:CIISXX+ C128yy+ C13EZZ+ ClGny
Oyy:Cngx-l- C228yy+ C‘23€ZZ+ C26 yx)’
0 =Cp3e+ Cpeyt Cpe,+ Cagyy,

Oxy:(:168xx+ CZGSyy+ C36 8zz+ C66yxy

(51)
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o, €tant négligé, on déduit de (51) la relation associant ¢, aux autres déformations.

1
€= _C—(C13 €Tt C23 z:’yy-i- CSG YXy) (52)

33
En reportant cette expression dans (51), cela permet d'avoir un ensemble de relations
associant les contraintes o,, o, et o, enfonction des déformations ¢ €

Yy Xy XX yy

et ¢

7z

Pour o, ,on détermine la relation suivante :

1
0-xx:C'H 8xx+ C €, * C13(__(C138xx+ C €t C36ny)>+ ClGny

12%yy C33 23%yy
1 1 1
Gxx=<C11 €Tt C13(_—C138xx))+ (Clz €t C13<_—C238yy))+ (C16 Yot C13(_— Cs ny))
Cy Cy Css
C; C,,C C.,C
5.=(C L e +(C,,— 13723y (o 21t )
( 11 C33) ( 12 o ) W ( 16 o )Yy

De la méme fagon, on obtient les autres contraintes :

_( _CuCo Ci CasCis
Oyy_(CH_C—SS)EXX (CZZ_C_:B)Eyy-i- (CZG_ C33 )yxy

C..C C,.C C:
OX :(C - 13 36)8XX+(C - 23 36)8 + (C _j)YX
y 16 C33 26 C33 yy 66 C33 y

Afin de simplifier les relations associant contraintes et déformations, on développe une
nouvelle matrice, dite de rigidité réduite, qui reprend les trois expressions développées

précédemment. Les coefficients sont appelés constantes de rigidité réduite.

ou] Qu Qup Qu £,
0, |7Qn Qi Qxl &,
O Qs Qux Qe Yo

Il est usuel de séparer les contraintes et déformations dues au cisaillement transverse

suivant la forme suivante :

Qu Qn Qp 0 0

f; Q12 sz Q26 0 0 SXX

wl=|Qis Qx Qg 0O 0 1lYy (53)

vz 0 0 0 u Cus
C

C
“l 0 0 0 C4 Cy

G aaQaaqaQq
|
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2.1.4 Résultantes et moment

! (k—1)
hk «

Fibre neutre !

Figure 3: configuration panneau
composite stratifié

La configuration étudiée est celle d'un matériau composite stratifié composé de n plis
indicés k , chacun de ces plis ayant une épaisseur h . (Voir Figure 3)

2.1.4.1 Résultantes en membrane
Dans le cas particulier d'un pli  k (Figure 4), le champ des résultantes en membrane

s'exprime comme ci-dessous :

dz (54)

Figure 4: Résultantes en membrane d'un
pli k d'un stratifié

Dans le cas global du matériau stratifié et en prenant en compte la discontinuité des

contraintes entre les couches on trouve la formulation globale suivante :

N oa e
INI=|N, =X [ |o.| de (55
N kzlhk—l Oxy k

Xy
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2.1.4.2 Résultantes en cisaillement
Comme pour les résultantes en membrane, on définit le champ des résultantes en

cisaillement.

(56)

Ef[

Ces résultantes sont schematlsees sur la Figure 5.

z

yz k

/%
Tay
//// Qx
o
X
Figure 5: Résultante en cisaillement d'un
pli k d'un stratifié

2.1.4.3 Moments de flexion et de torsion

De la méme fagon que pour les résultantes, on détermine les moments de flexion et de

torsion.
Mo o ™ 1o
(Mr)=|m, =3 f z|o,, (57)
M k=lh,_, 0

Xy

Dans la formulation ci-dessus, Mx et My sontles moments de flexion associés aux

directions x ety et Mxy estle moment de torsion (Voir Figure 6).

h ’ Mx )

X

Figure 6: Moments de flexion et de torsion
d'un pli d'un stratifié
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2.1.5 Relation fondamentale de mécanique

Dans le cadre de l'étude d'un solide dans un milieu continu, on réécrit la relation

fondamentale de la dynamique appliquée a ce probleme de la fagon suivante :

2
80XX+ 80Xy+ aoﬂ+ f :pﬂ
ox 0Oy oz XU ap
0 0 0 2
O, COw, O, f.= v (58)
ox Oy 0z T
oo, 00, 00, *w
+ + + f,=p >
ox Oy 0z ot
Dans cette relation, ., , f , et f, sont les composantes des forces volumiques

exercées sur un point du matériau et p est la masse volumique au point du matériau.
2.1.5.1 Relation fondamentale des résultantes en membrane
En intégrant la premiére et la deuxiéme équation de (58) suivant I'épaisseur d'un pli k, on
détermine les relations fondamentales des résultantes en membrane.
*  Premiére équation
h/2 P h/2 3 hi2 h/2 h/2 2

0
[ S=d+ | aiyxydﬁ [ S=dz+ | foaz= [ P%dz (59)

—h/2 —h/2 —n2 02 —h/2 —h/2

Le premier terme de l'expression s'exprime :

h/2

J- aO'XX dz_aNx

v, 0x  ox
Le second terme de I'expression s'exprime :
h/2
J' 60Xy dz= 0 Ny
w2 OY oy
Le troisieme terme de I'expression s'exprime :
h/2
0o
[ Z2dr=0,(2)-0,(-2)
w02 2 2

Dans ce cas, les termes du second membre représentent la contrainte en cisaillement

o, surlaface supérieure et inférieure du pli.

Finalement, le dernier terme est défini de la facon suivante :

h/2

f f.dz=F,

—h/2
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Le terme du second membre de I'équation (59) nécessite l'introduction de I'expression du

champ de déplacement d'une plague dans le cadre d'un schéma du premier degré (45).

W2 ha Pe
f a—gdzz f o( uz°+z q)zx)dz
—hi2 Ot —h2 Ot ot

A partir de cette nouvelle expression, on trouve |'expression finale :

hi2 2 a2 a2

[ T lar=p, Tt 2
_hi2 Ot ot ot
Avec

hl2 h/2

pp:f pdz et R:f P zdz

—h/2 —h/2

On obtient donc pour la premiére équation la relation suivante :

ON. ON h h o’u, ¢
‘Y45 (=)-0 (—=)+ F = + R— 60
6X ay Oxz(z) O-xz( 2) X pp atz atz ( )
* Deuxiéme équation
Par intégration, on détermine I'expression suivante :
h/2 h/2 hl2 h/2 h/2
00 0o oo o’v
—2dz+ Ldz+ | —Zdz+ f,dz= | p—dz 61
)q]‘/z 0x 'f!;2 oy I}!'/Z oz IF!;Z g 'f!;z ot (61)

En utilisant le méme procédé que pour la premiére équation , on trouve la relation finale

suivante :

ON, ON
+

h h)
0x oy

“+ Oyz(g)—ﬁyz(—g

d’v %
+F ,=p, 6t2O+R Y

3 (62)

avec

h/2 h/2 h/2

pp:f pdz et R:f pzdz ainsi que f f,dz=F,

—h/2 —h/2 —h/2
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2.1.5.2 Relation fondamentale des résultantes en cisaillement
En intégrant la troisieme équation de (58) suivant I'épaisseur d'un pli k, on détermine les

relations fondamentales des résultantes en cisaillement :

hi2 W2 o hi2 hi2 h/2 )

[ Legpe [ Legps | %dz+f f,dz= [ paatvzvdz (63)

w2 OX “h2 Oy —ni2 02 —h/2 —hi2

o0o,,

Le premier terme de l'expression s'exprime :

’f o0 0Q,

— X dz=

—_h/2 ax 6X

Le second terme de I'expression s'exprime :

’f do 0Q,

e LA e 37

w2 OY oy

Le troisieme terme de I'expression s'exprime :

hi2
[ 0% gy (M) (I
hp 0Z 2 2

Dans ce cas, les termes du second membre représentent la contrainte normale o,, sur

la face supérieure et inférieure du pli.

Finalement, le dernier terme est défini comme :

h/2

[ f,dz=F,

—h/2

Le terme du second membre de I'équation (63) nécessite l'introduction de I'expression du

champ de déplacement d'une plague dans le cadre d'un schéma du premier degré (45).

h/2 2
aZW 0 W,
dz=
_hf,zp ot’ o ot’
0Q, 9Q, _ /h h 0w,
Ty P (Moo (=4 F = 64
6X ay 022(2) GZZ( 2) z pp @tZ ( )
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2.1.5.3 Relation fondamentale des moments

Pour obtenir les relations fondamentales relatives aux moments, on multiplie I'ensemble
des deux premiéres équations de l'expression (58) par z puis on les intégre suivant
I'épaisseur d'un pli  k

*  Premiére équation

2o RPN 2o hi2 e
f 2 = dz+ f 2 Y dz+ f 2 ~dz+ f zf dz= f zpa—udz (65)

2
—h/2 X —h/2 Yy —hi2 Z —h/2 —h/2

Le premier terme de l'expression s'exprime :

h/2

J‘ anxd GMX
V4 Z—=
Sn 00X 0x

Le second terme de I'expression s'exprime :

" oo, OM,
f z dz= 4
S OY oy

En intégrant par partie, on obtient le troisiéme terme de I'expression :
hl2 h/2 GOXZ h

00, , _h _,hy. h _/h 3 h, h_ h
Ih]'/Zza_ZdZ_2O-xz(2)+26xz(2) ,{/2 oz dZ_20x2(2)+ ze( ) Qx

Finalement, le dernier terme permet d'obtenir la composante des moments des forces

volumiques :

h/2

_f zf,dz=P,

—h/2

Le terme du second membre de I'équation (65) nécessite l'introduction de I'expression du

champ de déplacement d'une plague dans le cadre d'un schéma du premier degré (45).

hi2 5 h/2 PG &
_f zpa—gdz: f p(z—uzo+ zz—q)zx)dz
“h2 Ot Zhi2 ot ot
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A partir de cette nouvelle expression, on obtient I'expression finale :

hi2 ) 9° 5>
fpa—";dz:R uz°+Ixy ¢2X
_hp Ot ot ot
Avec
h/2 h/2
I,= f pz'dz et R:f p zdz
—h/2 —h/2

on trouve pour la premiére équation la relation suivante :

oM, OM,h _h. h_ h Oug, . ¢
b o s (D4 26 (B)—Q 4P =R—2+ 1 x 66
ax ay ZGXZ(z) 20xz(2) Qx X atz Xy atz ( )
* Deuxiéme équation
Par intégration, on arrive a I'expression suivante :
oM, OM,h h, h _  h vy, 070
—— Y4y~ VY 5 (=)+—-0.(=)-Q.+P =R +1 - 67
ax ay 20yz(2) 20yz(2) Qy y atz Xy atz ( )
avec
h/2 h/2 h/2
R= f pzdz et I = f pz’dz ainsi que f zf,dz=P,
—h/2 —h/2 —h/2
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2.2 Théorie de Kirchhoff-Love pour matériaux stratifiés

2.2.1 Introduction

La théorie de Kirchhoff-Love pour des plagues de faible épaisseur néglige l'effet du
cisaillement transverse.
Cela implique les points suivants :

* La déformée d'un segment de droite normale au plan moyen reste normale a la

déformée du plan moyen.

* Les angles ne changent pas lors de la déformation y, =0 et Y,.=0 .
Ces hypothéses permettent de simplifier les deux expressions du cisaillement transverse
47) .

ow,
ow, 0
= + =
YXZ q)X ax

Ce qui donne les deux relations ci-dessous :

ow,
0w,
q)y_ ay

2.2.2 Champ des déformations
En réinjectant les relations (68) dans I'expression (47), on détermine le nouveau champ de
déplacement pour la théorie de Kirchhoff-Love.

ou, 0°w,

=z

XX ax aZX
ov, 62w0

»w 87_282)/

€,=

Y=

Y™

vyl By Lo, T
oy 0x Oyox 0Oyox

On divise le champ de déformation [¢] en deux parties:

[e]=[e, ]+ [¢] (69)
Avec [e,] le champ de déformation en membrane et [e,] le champ de déformation

en flexion et torsion.
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2.2.2.1 Champ de déformation en membrane

Ce champ est seulement fonction des déplacements du point M dans le plan moyen.

ou,
o] @
B I Vo
= = — 70
[€,] sy 3y (70)
Yol |0u, 0v,
oy 0x

2.2.2.2 Champ de déformation en flexion et torsion

Ce champ s'exprime en fonction des angles de rotation de la déformée du plan moyen et
de la position suivant z.

_, 62w0
f o’ x
F ’w
[e/]=|el |= —z—" (71)
f 0y
YX 2 2
Y ( 0w, 0w, )
—Z
oyox 0yox
1 1
On réécrit cette relation en dissociant les angles de rotations de la position suivant z.
[e/]=2z[k]
Avec [k]| la matrice des courbures fonction de x ety
_azwo
ox’
Kx azw
()= k) =]~
K,y oy
3 o°w,
. ayfixl
Finalement, le champ des déformations en flexion et torsion s'écrit sous la forme :
[e]=[e, ]+ z[x] (72)
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2.2.3 Champ des contraintes

En injectant les nouvelles hypotheses dans l'expression (53), on obtient la relation

suivante :
Oxx Qll QIZ QlG 0 0 Sxx
o, Qp Qp Qp 0 0 €,
Ow|= Qi Qx Qs 0 0 || Yy
Ol 1o 0o o0 c, C.llO
OJlo 0o o c, c. O
Les constantes de rigidit¢ C,, , C, et C. étant égales a zéro, la relation

précédente se simplifie sous la forme suivante :

OXX B Qll QlZ Q16 SXX
gyy =1Q, Qun Quxllty,
Xy Qi Qi Qs Yy

En injectant le champ des déformations en flexion et torsion (72) dans le champ des

contraintes, on obtient la relation suivante :

[o]=[Ql[e, ]+ z[ Q] [x] (73)

2.2.4 Résultantes et moment

2.2.4.1 Résultantes en membrane
On réutilise I'expression (73) dans les résultantes en membrane et les moments de flexion
et de torsion définies au chapitre précédent.

n

[N]=kZ:‘,1 J (1QLlen+ 2[Qli[x]) dz

Soit

hy hy

f dz+ [Q]k[K]f zdz)

hk*l h

[N]=§{[QJk[sm]

k—1
En procédant a l'intégration dans I'épaisseur, on trouve I'expression suivante :

n n

[N]={k§ (hk_hk—l)[Q]k}[sm]+ %{kz:; (hi_hi—1>[Q]k][K] (74)
On réécrit I'expression (74), en introduisant les matrices [A] et [B] :

[N]=[A]le, ]+ [B][]
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Les matrices [A] et [B] ayantles expressions suivantes :

n

[A]=Z {<hk_hk—1)[Q]k] et [B]:%kn; [(hi_hi—l>[Q]k}

k=1

En développant les différentes matrices, on obtient a la relation finale :

0

N, A, Ap A ng B,, B,, By K,

Ny = AL Ay Ay €|t B,, B,, By K, (75)
N xy A Ay A Y?(y Bis By B Ky

Cette relation permet de démontrer que les résultantes en membrane sont fonctions des
déformations de membrane mais aussi des courbures en flexion et torsion.

2.2.4.2 Moment de flexion et de torsion en membrane
De la méme facon que pour les résultantes en membrane, on détermine les moments :

M n
XX

dz

Yy

QQaQ

=
P
=

(M )= ([QLle,) | zdz+[QLx] [ 2°dz)

k=t M1 M1

En procédant a l'intégration dans I'épaisseur, on trouve :

(M 1= (h-h2_ Qe e (X (kL QL) (76)

- 3=
k=1 k=1
Comme ci-dessus, on réécrit I'expression (76), en introduisant les matrices [B] et

[D]
[N]=[B][e, ]+ [D][x]

La matrice [D] ayant la valeur suivante :

D=1 Y (hi-nd QL)

3i=1
En développant les différentes matrices, on obtient la relation finale :
M, |B
M
M

. D, D, D
2 By By £, |+ D), Dy Dy (77)
N D, D, D

y|T| B
B

Xy
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2.2.5 Equation constitutive

En réunissant les expressions (75) et (77), on trouve I'équation constitutive d'une plaque
stratifiée composée de n plis k

N, Ay A, A By By, By I 2XI

N y Ay, Ay Ay By, By Byl Lo

N x| = A Ay Ag Big By B yyoy (78)
M, B, By, By Dy, D, Di KY

My B;, By By D;, D, DyllK,
IMxyl IB16 By Bg Dig Doy D66I .ny.

Les différentes sous matrices composant I'équation constitutive d'une plaque stratifiée

sont explicitées sous la forme suivante :

La matrice [A] estla matrice de rigidité en membrane.

La matrice [B] estla matrice couplage membrane-flexion-torsion.

La matrice [D] estla matrice de rigidité en flexion.
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3. COMPORTEMENT MECANIQUE PANNEAU SANDWICH

3.1 Introduction
L'étude de matériaux stratifiées dans la théorie de Kirchhoff-Love a été développée dans
les chapitres précédents.
Cette théorie classique pour des matériaux a faible épaisseur se base sur I'hypothese que
l'on néglige l'effet du cisaillement transverse, néanmoins dans le cas des panneaux
sandwichs ou panneau en nid d'abeille dont I'épaisseur totale est bien supérieure a celle
d'un stratifié, il s'avere que la description du comportement mécanique devient plus
difficile.
Par conséquent, pour I'étude des panneaux sandwichs qui est un cas particulier du
panneau stratifié, I'étude sera basée sur la théorie des plagues épaisses avec prise en
compte du cisaillement transverse tel qu'il est décrit dans la théorie de Reissner-Mindlin.
Pour I'ensemble de ce chapitre, on considérera un panneau en nid d'abeille composé d'un
cceur d'épaisseur H, et de deux plis d'épaisseur identique H, collés de chaque coté

du cceur (Voir Figure 7).

/|

x f

Figure 7: Dimensions panneau en nid d'abeille
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3.2 Champ des déformations et des contraintes

3.2.1 Hypotheéses

(1) L'epaisseur de cceur H,_ est plus grande que I'épaisseur des plis H,

Cc

(2) Le cceur ne transmet que les contraintes de cisaillement transverse o, et o, ,
les autres contraintes sont négligées.
(3) Les contraintes de cisaillement transverse o,, et o, sontnégligées dans les plis.

(4) La variable z est indépendante du déplacement transverse w , déformation ¢

7z
négligée.

(5) Les déplacements du cceur u, et v, sontdes fonctions linéaires de z.

C

(6) les déplacements u, et v, sontuniformes dans I'épaisseur des plis.

En reprenant les hypothéses de Reissner-Mindlin qui considere que les points matériels

situés sur une normale a la surface moyenne non déformée restent sur une droite dans la

configuration déformeée, on obtient les simplifications suivantes pour I'expression (46).
3.2.2 Champ des déplacements

L'hypothése (5) donne l'expression du champ de déplacement :

u(x,y,2)=us(x,y )+ 2¢,(x,y)

v(x,y,2)=v,(x,y)+ 20 (x,y) (79)

Avec

uy(x, y,0)=u.(x,y,0)

vo(x,y,0)=v.(x,y,0)
la continuité des déplacements au niveau de la liaison entre le coeur et les plis combinée
avec I'nypothese 6 permettent de déduire les relations suivantes :

Pli inférieur

H
.y, 2)=uglx,y) =0, (%)

(80)
HC
Valx,y,2)=vo(x, ) =550, (x,y)
Pli supérieur
HC
ups(x’y :Z):u0<x:)/)+ Tq)x(x! y)
(81)
HC
VPS<X,y,Z):V0(X,y)+ 7¢y(x’y>
Finalement, grace a I'hypothése (4) on trouve I'expression suivante :
w(x,y,z)=wy(x,y) (82)
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3.2.3 Champ des déformations
* Pli inférieur

En introduisant les relations (80) dans I'expression des champs des déplacements (47), on
arrive a la formulation suivante pour le pli inférieur.

. ou, H_,00
pi_ 0 _ 4 X
E 0X 2 (ax )
Spi:aVO_Hc(aq)y)
P oy 2 0y

el=0

yfi:(%J,%)_ﬂ(%J,%)
Y 0y O0x 2 0y O0x

En supposant que les déformations de cisaillement transverse sont négligeables, cela
entraine les simplifications suivantes :

pizauo_Hc(aq)x)
o 0x 2 0x
Spi:aVO_Hc(a(t)y)

P oy 2 0y
£,=Y,=Yo=0
pi—(au0+%)_Hc(%+%>

xy

oy O0Ox 2 0y O0Ox

De la méme facon que pour la théorie de Kirchhoff-Love (72), on divise en deux

l'expression afin de faire apparaitre [¢,,] le champ des déformations en membrane et

[k] la matrice des courbures.

pi 0
XX €xx K
. 0 %
pt | — +z
Yy 8}’)’ Ey
pi 0
yXy yXy 4

ou

[e")=[e,]——*[x] (83)
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[¢,] le champ des déformations en membrane reste identique a celui exprimé pour la

théorie Kirchhoff-Love, néanmoins [K] la matrice des courbures est différente car cette

fois ci elle tient compte du cisaillement transverse.

" aq)x [ |
0 X
Ky 0
[k]=| x| = P,
K oy
(20, 00,
. oy O0x .

* Pli supérieur

En utilisant les relations (81) ainsi que I'hypothése que le cisaillement transverse est
négligeable, on obtient le champ des déformations :

ps:au0+ Hc(aq)x)
* 0x 2 0x

pS:8v0+ Hc(aq)y

¥ 0oy 2 0y

er=0

Y,,=0

Y. =0

st:(%+ %).{. HC(%.F a_q)y)
Y 0y 0Ox 2 0y O0x

On procéde au méme découpage que pour le pli inférieur :

67]=e, ]+ <[] (84
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e Coeur

Contrairement aux plis, les contraintes de cisaillement transverse ne sont pas

négligeables dans le cceur, ainsi en injectant les relations (79) dans (47) on trouve :

c _auO aq)x
* 9 x +Z(8x )
0 0
Syy:l-l- Z(&)

oy 0y
e, =0

o

C

Y, =0+
C — + o
YXZ q)X ax

. Ou, Ov o, 0o
Y= (a—r+ )+ z( 5 )
oy 0x oy Ox

De ces relations, on tire les champs des déformations en membrane-flexion et cisaillement
transverse.

Champs des déformations en membrane-flexion

€ 80 K,
c
= +
8)’}/ 8)’)’ z E)’
c 0
YX_y YX_}/ o
ou

[e.]=[e, ]+ z[x] (85)

Avec [¢,] le champ des déformations en membrane et [k] la matrice des courbures.

Champs des déformations cisaillement transverse.

o+ ow,
0 a "o
=20 = 0= ) (86)
Xz YXZ q) + WO
Y ox
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3.2.4 Champ des contraintes
* Plis inférieur et supérieur
L'hypothese (3) permet de supposer que dans les plis (inférieur ou supérieur) les

contraintes de cisaillement transverse sont négligeables.

0!, = !,=0
6.1 |Qu Qu Qul|&w 0.1 |Qu Qu Qul|&w
0,|7|Q1z Qun Qx 55){ et 0,,|=|Q1 Qun Q% 85)/
Oy Qi Qp Qs nyl Oy Qi Qyp Qs Yf;
ou
[0"1=[Q]["] et [o0™]=[Q]["] (87)
* Coeur

Selon I'hypothése (2), on obtient la relation suivante :

c_ ¢ _ _¢c_ ¢ =0
OXX_ny_GZZ_GXy_

cela permet de réduire le champ de contrainte dans le cceur.

c
Oyz
c

o

XZ

c c

C44 C45
c c

C45 CSS

C
Y5,

(o
YXZ

ou

[o.J=[C ]ly.] (88)

Avec [o,.] la contrainte due au cisaillement transverse, [C_] la matrice de rigidité due

au cisaillement et [y le champ des déformations en cisaillement transverse.
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3.2.5 Résultantes et moments
Pour I'étude des résultantes et moments, on considere les points suivants pour les

differentes intégrations (Avec H_ [I'épaisseur du coeuret H, ['épaisseur d'un pli).

_Hc _Hc
h,= > +H, et h, = 5

HC C
h,=—( 5 +H,) et h, ,=-— 5

AN
N

.4:ﬁ>if’ Hpi

s

y
Figure 8: Elément panneau en nid d'abeille

3.2.5.1 Résultantes en membrane
En reprenant la démarche utilisée dans la théorie de Kirchhoff-Love pour des stratifiés, on
trouve les relations suivantes pour les résultantes en membrane.
* Pli inférieur
Pour le pli inférieur, en reprenant les notations définies précédemment on arrive a une

résultante en membrane égale a :

Nx hP’ O hPi
[NI=| N, |=— [ |o,|dz ou [N]=— [ ([Q][e,])dz
N hpi—l 0xy hpi—l

Xy

A noter que le signe négatif est di a I'orientation suivant I'axe -z du pli inférieur, on réécrit

la formulation sans le signe négatif en inversant les bornes de l'intégrale.
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En insérant I'expression (83) dans la relation ci-dessus, on obtient une nouvelle

formulation:

pll pll

fd fdz

En procédant a I |ntegrat|on, ona:

ou

[N]=(H [Q])e,]—2(H [Q])[«] (89)

On réécrit I'expression (89), en introduisant les matrices [A,] et [B,] .

[N]=[A,]le, ]+ [B,][x] (90)

les matrices [A,] et [B,] ayantles expressions suivantes :

* Pli supérieur

NX ps O-XX hps
INI=|N,|= [ |o,|dz ou [N]= [ ([Q][e,])dz
N ps—1|Yxy hps—1

En insérant I'expression (84) dans la relation ci-dessus, on trouve :

[N]={[Q] f dz|

ps—1
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En procédant a l'intégration, on trouve :

(V)= (b Qe 1+ < (= s )[QU K]

Ou

[N)=(H,[Q)le,l+ < (H, [Q) [ (91)

On réécrit I'expression (91), en introduisant les matrices [A,] et [B,] .

[N]=[A,]le, ]+ [B,][x] (92)

Les matrices [A,] et [B,] ayantles expressions suivantes :

En regroupant, les expressions (90) et (92), on exprime la relation finale de la résultante

en membrane.

[N]=[A][e,]+ [B][x] (93)
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3.2.5.2 Moment de flexion et de torsion
* Pli inférieur
Comme pour la résultante en membrane, l'orientation du pli suivant I'axe -z entraine une

inversion des bornes de l'intégration.

h

1= | zlQlle, - lQllx]
Soit
M J=(Qlle,] | zde-"e(Qllx] | zde)

En procédant a l'intégration dans I'épaisseur, on obtient la relation suivante:

(1= 2 (= )1 e, 1 (%~ ) ]
ou
(M = (=2 (H o 1 )[QM e, b+ (252 (H o+ H Q] (94)

On réécrit 'expression (94), en introduisant les matrices [C ] et [D,] .

[N]=[C ,]le,J+ [D,][x] (95)

Les matrices [C,] et [D,] ayantles expressions suivantes :

pi pi
H H

[C,J=—3(Ha H,)[Q) et [D,]=""2(H + H,)[Q]

* Pli supérieur

De la méme facon que pour les résultantes en membrane, on détermine la formulation

suivante :
1= | 2((Qle, s 2elolx)
Soit.
M 1=(Qlle,] | zder He[Qlin] [ 2de)
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En procédant a l'intégration dans I'épaisseur, on trouve I'expression suivante :

(M 1= 2, Qe (R Q] (96)

En procédant a l'intégration,on obtient la relation suivante :

[ 1= 2 Qe = (e Q)

ou

(M = (32 (H o H QI e, b+ [ 752 (H + H,))[Q][x] (97)

On réécrit I'expression (97) en introduisant les matrices [C ] et [D,] .

[M (]=[C ]I, ]+ [D,]lx] (98)

ps

Les matrices [C,] et [D,] ayantles expressions suivantes :

(€ =22 (H +H )[Q] et [D,J=1c

=

=
En regroupant, les expressions (95) et (98), on détermine la relation finale des moments

de flexion et de torsion.

(M ]=[C][e,]+[D][x] (99)
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3.2.5.3 Résultantes en cisaillement

On obtient les mémes résultats que pour les composites stratifiés et les résultantes en

membrane et les moments de flexion et de torsion.

Néanmoins,on doit prendre en compte les résultantes en cisaillement qui étaient nulles

dans le cas des stratifiés.

En ajoutant la relation (88) dans (102), on trouve une nouvelle expression :

[Q]=[8; =L Z” dz ou [Q]=L [C]ly.]dz
Soit

[RI=((Z=(=5)IC.y.] (100)

On réécrit I'expression (100), en introduisant la matrice [F |

[QI=[Fllvy.]

La matrice [F] ayant I'expression suivante :

JlC.] (101)
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3.2.6 Equation constitutive

En réunissant les expressions (93),(99) et (101), on trouve I'équation constitutive d'un
panneau en nid d'abeille composé d'un cceur et de deux plis.
A noter que le coefficient de rigidité associé au cisaillement transverse n’apparait pas dans

la théorie de Kirchhoff-Love.

Chacun des coefficients ci-dessous est fonction de la matrice de rigidité réduite [Q]

| 11 h 1
N, Ay, A, Ag By, B, B O 0 ng
Ny Alz A22 Azs B12 Bzz BZG 0 0 80
N, A Ay Ay By By Bg 0 0 YYO«V
M, _C, C, C Dy D, Dy 0 0 K);y (102)
M, C, Cy Cy Dy, Dy, Dy O 0 Ey
M,| |Cyx Cx Co Dy Dy Dg O 0 o
Q, 0 0 0 0 0 0 F, Fu Y(}),Z
Q| |0 0 0 0 0 0 Fy FglYx

Dans ce cas précis d'un panneau en nid d'abeille, la symétrie entraine la nullité des
coefficients [B] et [C]

| 11 1 1
No| [Ay Az Ay 0 0 0 0 0[¢
N,| |[A, A, Ay, 0 0 0 0 O &,
N, |[As Ag Ag, 0 0 0 0 0O Y
M,_0 0 0 D, D, Dg 0 0]’ (103)
M, {0 0 0 D, D, D 0 0|K,
My [0 0 0 Dg Dy Dg 0 0"
Q|0 0 0 0 0 0 F, F, Ygz
IQXI I0 0 0 0 0 0 F, Fssllyﬂl
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4. CRITERES DE RUPTURE DES MATERIAUX COMPOSITES

4.1 Introduction
Les criteres de rupture ont pour but de donner une évaluation de la résistance mécanique
des matériaux composites.
Il en existe plusieurs types, les plus connus étant les suivants :

» Critéres en contraintes maximales.

» Critéres en déformations maximales.

» Critéres interactifs.

La suite de chapitre se focalise sur le critere interactif particulier qui est le critére de Hill,
c'est un des tout premiers criteres mis en place et il est trés utilisé dans l'industrie pour

déterminer la rupture du composite.
4.2 Critére de Hill
Il s'agit d'un critére polynomial qui indique que la rupture n'a pas lieu tant que l'inégalité

(104) est vérifiée.

a(Oxx_Oyy)2+ b(Oyy_Ozz)2+ C(Gzz_Oxx)2+ d Oiz-l- eo)z(z+ foiy< 1 (104)

Les parameétres a,b,c,d,e,f de la formulation (104) sont reliés aux contraintes de

o , ces contraintes sont déterminées a

résistance a la rupture o,,,0,,,0,.,0,,,0,,0,,

xxr 2 yyr? Y zzr 2 yIr ?

partir d'essais.
4.2.1 Essai de traction suivant x
L'ensemble des contraintes sont nulles a I'exception de la contrainte o,,
0,70

O—yyr =O0u= O—yzr =Oxr= O~X}/r =0

ao. +co =1 (105)

4.2.2 Essai de traction suivanty
L'ensemble des contraintes sont nulles a I'exception de la contrainte o,
0,,7#0

OXXT‘: O‘ZZT‘ :Oyzr :OXZF = Oxyr: 0

ac’ +b0iyr:1 (106)

yyr
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4.2.3 Essai de traction suivant z
L'ensemble des contraintes sont nulles a I'exception de la contrainte o,

0zzr'_'to
O'xxr: nyr = 0-yzr :zer :Oxyr =0

2 2
b Gzzr+ CO= 1

En regroupant les relations (105),(106) et (107), on obtient les paramétres

1,1 1 1
0_5(02 + ] ) )
Xxr yyr zzr

1,1 1 1
b:E(Oz +02 _02 )
yyr zir XXr

1,1 1 1

C_E( >t

o zir OXXF Oyyr

4.2.4 Essai de cisaillement suivant le plan yz

L'ensemble des contraintes sont nulles a I'exception de la contrainte o, .

0,,#0
0=0,,=0,=0,,=0,,=0
doizrzl
4.2.5 Essai de cisaillement suivant le plan xz

L'ensemble des contraintes sont nulles a I'exception de la contrainte o,,

zer:'éo
Gxxr: nyrzozzr: Oer :Oxyrzo

4.2.6 Essai de cisaillement suivant le plan xy
L'ensemble des contraintes sont nulles a I'exception de la contrainte o,

0,,#0
OXXF = Oyyr = O zzr: Oer = OXZF = O

a7

(107)

a,b,c

(108)

(109)

(110)

(111)



Les derniers parameéetres d,e,f se déterminent grace aux relations (109),(110) et
(111).

d=— e=— f[=—7— (112)

On intégre I'expression de chacun des parametres dans la relation de base du critére :

1,1, 1 1 el o1 v
( O-ixr I Gf’yr O-izr )(OXX Oyy) ’ 2 ( O-f’yr ' O-ilr 0)2<xr ) (ny GZZ) 113
1,1 1 1 > 1 1 o 1 > ( )

+ _< 2 + 2 - 2 )(Ozz_oxx) + 2 O—yz+ 2 ze+ 2 ny< 1
2'6, o, O o o o

zz1 XXI yyr yzr xzr xyr

En développant I'ensemble de la formulation (113), on réécrit I'ensemble de I'expression
afin de faire apparaitre des coefficients qui relient chacune des contraintes avec les
contraintes a la rupture.

On obtient ainsi les 9 relations suivantes :

1 1 1
Gu=—FGp=—7F";Gp=—
Oxr O—yyr O ur
1 1 1
Gu=—F:Gx5=—,Ge=—
yzr O 0xyr
1,1 1 1
G12:_§( y v T, ) (114)
OXXr nyr 0‘ZZr
1 1 1

1,1 1 1
G 317 ( 2 + ) )
O O xr 0-yyr

Avec I'ensemble des relations définies précédemment,on réécrit le critére de Hill.

2 2 2
Gll 0-xx+C;ZZO-yy-i-C;33O-zz+2 G23(nyOZZ)+2G31(OZZ 0-xx)-|-2c;12(0-xx Oyy)

115
+G44 O—iz +G55 0>2(z+ G660)2(y<]‘ ( )

Remarques : Pour le critéere de Hill, il faut faire attention car aucune distinction n'est faite
entre la contrainte a la rupture en tension et compression alors que la contrainte a la

rupture en compression est généralement plus élevée que celle en tension.
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4.2.7 Etat de contrainte plane

On considére maintenant un état de contrainte plane ce qui permet de simplifier le critére
de Hill, en prenant en compte les points ci-dessous.
0'zz:O—yz:Oxz:O

L'expression du critére de Hill sans les coefficients devient :

1,1 1 1,1 1 1
( Tt )(Oxx_oyy)z"'E( T )Oiy
Ow O yyr O zr o yyr Our Oxxr
11 1 1 o (116)
+E< 2t T Jo+ —-<1
OZZI’ OXXr Oyyr Oxyr

On décrit maintenant la relation (116) en y insérant les coefficients définis au paragraphe

précédent.

G 00+ G0+ 2G, (05,00 )+ Geop< 1 (117)

Les coefficients G, G,, G, G, sontles mémes que ceux définis en (114).
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5. APPLICATIONS INDUSTRIELLES
5.1 Corrélation analyse éléments finis et résultats de tests réels.

5.1.1 Introduction

La norme militaire Américaine [3] définit un ensemble de tests standardisés qui consistent
a évaluer les propriétés mécaniques des composants d'un panneau en nid d'abeille en le
sollicitant jusqu'a rupture. Ces types de tests permettent de déterminer une valeur
admissible qui sera comparée aux efforts introduits dans les meubles lors des analyses
par éléments finis. Afin d'avoir la certitude que les résultats d'une analyse par éléments
finis sont comparables avec ceux tirés du test, il est usuel de procéder a la corrélation des
valeurs entre elles.

L'étude présentée dans ce chapitre consiste en l'analyse d'un test en flexion 4 points
effectué sur panneau en nid d'abeille et dont le but est de déterminer la tenue des plis.
L'analyse ainsi que la présentation de I'ensemble des caractéristiques et propriétés
meécaniques du panneau en nid d'abeille seront décrites dans la premiere partie de ce
chapitre ensuite une analyse statistique essayera de définir la présence d'éléments

incohérents et finalement I'analyse de la corrélation sera présentée.

5.1.2 Descriptif test en flexion 4 points

Soit une poutre en panneau en nid d'abeille de largeur [ et reposant sur deux appuis
espacés d'une longueur L (voir Figure 9). La poutre est soumise a un chargement P

, réparti en son centre, jusqu'a la rupture du panneau.

La longueur totale de la poutre est 600 mm, I'espacement L entre les deux appuis est

500 mm et la largeur [ du panneau est 75 mm.

\ %

20L/5

Figure 9: Flexion 4 points panneau en nid d'abeille
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5.1.3 Analyse par éléments finis et estimation de I'erreur de modéle
5.1.3.1 Type d'analyse et logiciel
Pour corréler les résultats du test réel en flexion 4 points, une analyse statique linéaire a

été effectuée avec l'aide du mailleur FEMAP 10.1 et le solveur NX Nastran 7.1.

5.1.3.2 Caractéristiques des matériaux
Le panneau en nid d'abeille utilisé pour le test en flexion 4 poutres est composé d'un coeur
expansé ECA 4.8-48 sur lequel est collé de chaque c6tés un assemblage de deux plis
ABS5047-2 et ABS5047-8.

Le coeur ECA est fabriqué a partir du matériau Nomex® qui est un papier aramidique
imprégné d'une résine phénolique. Le cceur est formé d'alvéole de forme hexagonale de
diamétre 4,8mm et de densité 48 kg/m?®.

La peau est un assemblage de fibre de verre type E pré-imprégnée d'une résine
phénolique avec un mode d'entrecroisement de type satin.

* La peau ABS5047-8 a une masse de fibre de verre par unité de surface de 0,296
kg/m2, le fil de trame entrecroise un fil de chaine sur 8 et la fraction massique de
résine est 0,53.

* La peau ABS5047-2 a une masse de fibre de verre par unité de surface de 0,105
kg/m2, le fil de trame entrecroise un fil de chaine sur 4 et la fraction massique de

résine est 0,53.

Pour finir, Il s'agit d'un panneau ayant une épaisseur totale de 10 mm dont la composition
finale avec orientation et épaisseur est définie dans le Tableau |.

Tableau I: Composition d'un panneau en nid d'abeille

Type Matériel |Epaisseur (mm) Orientation
Plil |ABS5047-2 0,13 mm 0°
Pli2 |ABS5047-8 0,33 mm 0°
Cceur [ECA4.8-48 9,08 mm 0°
Pli4 |ABS5047-8 0,33 mm 0°
Pli5 |ABS5047-2 0,13 mm 0°
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Les propriétés mécaniques du coeur, fournies dans la documentation technique du
constructeur [4], sont décrites dans le Tableau II.

Tableau II: Caractéristiques mécaniques du coeur ECA 4.8-48

Caractéristiques ECA 4.8-48
Valeur Typique 40
G (MPa) | L direction

Valeur minimale 34
o Valeur Typique 28

G (MPa) | W direction —
Valeur minimale 22
0,5

Xy

Seules les caractéristiqgues mécaniques du stratifié ABS5047-8 étant disponibles, il est
considéré que le stratifié ABS5047-2 aurait les mémes caractéristiques que le ABS5047-8
car ces deux stratifiés possedent le méme pourcentage de fraction massique de résine.
En effet, il s'agit des éléments clés dans la composition d'un stratifié car elle permet de
transmettre les efforts dans les fibres de verre.
Les caractéristigues mécaniques globales des plis ABS5047-8 et ABS5047-2 sont
présentées dans le Tableau Il .

Tableau Ill: Caractéristiques mécaniques des plis ABS5047-8 et ABS5047-2

Caractéristiques ABS5047-8 & ABS5047-2
E (MPa) 25000
Tension
E,(MPa) 22000
E (MPa) 22000
Compression

E,(MPa) 21000
G (MPa) 4030

E, (MPa) Flexion 20000
N 0.18

v, 0.18
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Afin de corréler le test réel avec un modele éléments finis, I'ensemble du panneau en nid
d'abeille est modélisé par des éléments coques stratifiées. Il s'agit de la méthode la plus
utilisée dans l'industrie de I'aménagement d'intérieur d'avion.

Avec ce type de modélisation, certaines caractéristiques mécaniques ne peuvent pas étre

prises en compte. Les choix des différentes caractéristiques sont présentés ci-dessous:

Plis :

* Le module de Young en flexion E, est retenu comme étant la valeur de
référence car étant la plus représentative du test réalisé et aussi la plus
conservative.

Coeur:
* La moyenne des valeurs minimales pour les deux directions est choisie comme

valeur de référence a utiliser dans le logiciel de calcul par éléments finis.

Un récapitulatif des caractéristiques meécaniques retenues pour l'analyse est présenté

dans le Tableau IV.

Tableau IV: Caractéristiques mécaniques du panneau composite

Caractéristiques | ABS5047-8 & ABS5047-2 ECA 4,8-48

G (MPa) 4030 28
E (MPa) 20000 1
v 0,18 0,5

De la méme facon, les propriétés mécaniques des plis retenues comme valeur de

référence sont présentées dans le Tableau V.

Tableau V: Propriétés mécaniques des plis ABS5047-8 et ABS5047-2

Propriétés ABS5047-8 & ABS5047-2
o (MPa) Tension 173
o (MPa) Compression 285
1, (MPa) 17
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5.1.3.3 Hypothése de modélisation

* Gravité

L'effet de la gravité est négligé du fait du faible poids du panneau testé.

* Taille du maillage

La taille de maille standard utilisée par la plupart des bureaux d'études pour la

modélisation de panneau composite est de 25 mm

* Orientation

Le panneau en nid d'abeille est modélisé dans un repere orthonormé direct.
De fagon arbitraire, la longueur du panneau est orientée suivant I'axe X et I'épaisseur est
orientée suivant I'axe Z. De plus, I'ensemble des plis du panneau en nid d'abeille est

orienté suivant la longueur du panneau (Voir Figure 10).

L

Figure 10: Orientation des plis et du cceur suivant I'axe X
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* Condition aux limites
Dans le test de flexion 4 points, le panneau composite repose sur deux appuis simples.
Dans le modele éléments finis, 8 nceuds du maillage sont dédiés a la modélisation des
deux appuis, néanmoins si I'on tente de représenter ce test en ne bloquant que les
translations suivant I'axe Z nous n'obtiendrons pas de résultats car le panneau modélisé
aura une trop grande rotation autour d'un des deux appuis. Pour éviter cette erreur, il est
décidé de bloquer suivant les 3 translations deux nceuds de chaque appui comme

présentés dans la Figure 11.
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Figure 11: Conditions aux limites test flexion 4 points.

5.1.3.4 Détermination de I'effort a rupture
Afin de déterminer I'effort entrainant la rupture d'un des plis dans le modéle éléments finis,
Le panneau est chargé avec un ensemble de 8 chargements allant de 100 N & 800N.
La donnée de sortie étant le calcul du critére de Hill. Cette premiere étape a permis de
déterminer que la rupture avait lieu pour un chargement entre 500 et 600N.
Une nouvelle série d'analyses comprise entre ces deux plages d'efforts a déterminé que
549 N était la plus petite valeur d'effort pour laquelle il n'y avait pas de rupture d'un des
plis. Les valeurs du critére de Hill sont présentées dans le Tableau VI.

Tableau VI: Valeur de rupture dans les plis

pli Valeur critére de
Hill

0.370

0.336

0.907

0,998

g |~ IN |
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La rupture est obtenue dans le 5eme pli au niveau de I'élément 35 ( voir Figure 12).

0.998
0935 l
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0438 —
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0249
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0125
Outpm #NX NASTRAN Case 1 0.0623

Deformed(48.22): Total Translation _7653E-7
Contour: Lam Ply5 Fib Fail Index ’

Figure 12: Rupture du pli 5 (Critere de Hill)

En extrayant du modele éléments finis les efforts de I'élément 35 (Voir Tableau VII), il est
intéressant de noter que pour ce type de sollicitation c'est I'effort normal suivant X qui

entraine la rupture de la peau.

Tableau VII: Effort de rupture

Effort normal en X (N) | Effort normal Y (N) Effort de cisaillement plan XY (N)
172.7 -0.6 0
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5.1.4 Détection des résultats atypiques avec la boite a moustache de Tukey.
Le test réel est pratiqué sur deux séries d'échantillons de panneaux en nid d'abeille.
Chaque série est composée de 6 échantillons.

Les résultats obtenus sont décrits dans le Tableau VIII:

Tableau VIII: Résultats de test réel

Série | Echantillons | Effort F (N) | Déflexion x (mm) | Raideur k (N/mm)

756 60.84 12,43

2 690 52.16 13,23

3 739 58.11 12,72

! 4 766 60.47 12,67
5 728 56.77 12,82

6 775 62,26 12,45

1 807 52.12 15,48

2 758 60.31 12,57

3 777 63.71 12,20

2 4 782 63.42 12,33
5 752 60.21 12,49

6 637 50.98 12,72

Avant de pouvoir comparer les valeurs présentées ci-dessus a celles tirées du modéle
éléments finis, il faut d'abord procéder a une analyse statistique des deux séries afin de
détecter la présence d'élément atypique.

Pour arriver a déterminer la présence de ce type éléments, la méthode de la boite a
moustache de Tukey est utilisée.

Cette méthode permet a partir des premier, deuxieme et troisieme quartiles et des
données maximum et minimum d'une série d'échantillons, de définir la répartition des
données et aussi de déterminer s'il y a des éléments atypique.

Cette méthode est appliquée sur les deux séries d'échantillons.
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5.14.1 Analyse statistique en effort et déflexion de la série 1
Pour la premiere série d'échantillons, les données nécessaires a la création de la boite a

moustache sont présentées dans le Tableau IX, elles sont déterminées du Tableau VIII.

Tableau IX: Boite a moustache série 1

Effort F (N) Déflexion x (mm)
Minimum 690 52.16
ler quartile 730.75 57.11
2eme Quartile 747.5 59.29
3eme quartile 763.5 60.75
Maximum 775 62.26
Ecart interquartile 32.75 3.64
1,5 x écart interquartile 49.13 5.46
Frontiére basse 681.26 51.64
Frontiére haute 812.63 66.21

Le « 1,5 x écart interquartile » permet de calculer les frontieres basse et haute, ces
derniéres permettent de déterminer la présence de données atypiques.
Dans le cas de la série 1, aucune donnée ne se situe au dessus ou en dessous des
frontiéres calculées donc il n'y a aucune donnée atypique.
5.1.4.2 Analyse statistique en effort et en déflexion de la série 2
I'ensemble des données nécessaires est compilée dans le Tableau X :
Tableau X: Boite a moustache série 2

Effort F(N) Déflexion x (mm)

Minimum 637 50.98
ler quartile 753.5 54,14
2eme quartile 767.5 60.26
3eme quartile 780.75 62.64
Maximum 807 63.71

Ecart interquartile 27.75 8.5
1,5 x écart interquartile|  40.88 12.75
Frontiére basse 712.63 41.39
Frontiére haute 821.63 75.39

Dans le cas de série 2, il s'avere que la valeur minimale de 637 N se situe bien en

dessous de la frontiere basse. Elle peut donc étre considérée comme une valeur atypique.
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5.1.4.3 Analyse statistique en raideur des deux séries
Cette méthode statistique a un inconvénient, elle ne permet pas de combiner I'ensemble
des deux résultats.
Ainsi en analysant I'ensemble des deux types de données de la série 2, on remarque que
la déflexion associée a l'effort de 807N est de 52,12 mm ce qui est faible alors que la
déflexion maximale de 63,71mm est obtenue pour un effort de 777N. Il y a de forte

probabilité que cette valeur soit atypique.

Afin de vérifier cette supposition, la méme méthode statistique est utilisée mais cette fois
ci en l'associant aux raideurs calculées par rapport aux résultats en effort et déflexion (voir
Tableau VIII).

En toute rigueur, une vérification statistique a été effectuée sur la série 1 mais aucune
valeur atypique n'a été détectée.

L'analyse de la série 2 (voir Tableau XI) a montré que la raideur de 15,48 N/mm qui est
tirée de la valeur en effort de 807N est située au dessus de la frontiere haute il s'agit donc

d'une valeur atypique comme supposé ci-dessus.

Tableau Xl: Boite a moustache en raideur série 2

Raideur k (N/mm)
Minimum 12,20
ler quartile 12,37
2eme quartile 12,53
3eme quartile 12,68
Maximum 15,48
Ecart interquartile 0,31
1,5 x écart interquartile 0,47
Frontiére basse 11,90
Frontiére haute 13,15
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5.1.4.4 Choix des valeurs finales
Au total, deux valeurs sont définies comme atypiques. Cependant avant de les éliminer de
I'étude, la démarche est d'analyser les raisons pouvant avoir entrainé ces valeurs
atypiques et si aucune preuve tangible ne peut étre trouvée alors ces valeurs sont
considérées comme valides.
Ci-dessous sont présentés des exemples de raison prouvant que des valeurs sont

atypiques :

1. Défaut lors de la production de I'échantillon (vérifier le mode de rupture et voir s'il
est cohérent avec les autres échantillons).
Erreur de mesure lors du test.

3. Erreur de positionnement de I'échantillon sur la machine de test.
Les échantillons ayant servi aux tests n'étant pas disponibles, il n‘est pas possible de

procéder a une analyse des raisons entrainant ces deux valeurs atypiques par

conséquent, ces valeurs sont conservées pour la corrélation.
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5.1.5 Estimation de I'erreur de modélisation du test en flexion 4 points.
Avec |'étude statistique effectuée dans le paragraphe5.1.4, il est maintenant possible de
procéder a la corrélation entre les résultats du test réel et ceux du modele éléments finis.
Pour ce type de test basique de détermination de caractéristique mécanique, il est admis

gu'une erreur relative inférieure a 10% permet de dire que la corrélation est valide.

5.1.5.1 Corrélation en efforts
Le modele éléments finis a démontré que la rupture avait lieu pour un effort de 549N.
Cependant cette valeur résultat de I'analyse du critere de Hill est obtenue a partir des
valeurs de contrainte a rupture des plis qui sont tirées de l'analyse de la variation
statistique du matériau appelée valeur basique.
Ainsi les valeurs de contrainte a la rupture en tension, compression et cisaillement sont
des valeurs statistiques basiques B ce qui signifie dans ce cas que seulement 10% des
valeurs matérielles sont susceptibles d'étre en en dessous de la valeur de contrainte a la
rupture.
Pour les deux séries de n=6 échantillons, la valeur basique B est calculée afin de la

comparer a celle du modele éléments finis (Voir Tableau XIlI)

Tableau XlI: Calcul de valeur basique B

Série | Moyenne X |Ecart type o| Facteur Kb | Valeur basique B
1 742,3 30,9 3,007 649,4
2 752,2 59,7 3,007 572,7

La valeur Kb est un facteur statistique fonction du nombre d'échantillons n et qui est

utilisé pour calculer la valeur basique de la fagon suivante :

B=X —(0XKb)

La valeur Kb est extraite du Tableau XIII qui est fourni dans le « composite materials
handbook » [5]
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Tableau XllI: Facteur statistique Kb

N=2-137
n kg n kg n ks n kg
2 20.581 36 1.725 70 1.582 104 1.522
3 6.157 37 1.718 71 1.579 105 1.521
4 4.163 38 1.711 72 1.577 106 1.519
5 3.408 38 1.704 73 1.575 107 1.518
6 3.007 40 1.698 74 1.572 108 1.517
7 2.756 41 1.692 75 1.570 108 1516
8 2.583 42 1.686 76 1.568 110 1515
9 2.454 43 1.680 77 1.566 i 1513
10 2.355 44 1.675 78 1.564 nz 1.512
1 2.276 45 1.669 79 1.562 13 1.511
12 2,211 46 1.664 80 1.560 14 1.510
13 2.156 47 1.660 81 1.558 115 1.509
14 2.109 48 1.855 82 1.556 16 1.508
15 2.069 49 1.850 83 1.554 17 1.607
16 2.034 50 1.6486 84 1.652 18 1.508
17 2.002 51 1.642 85 1.851 19 1.505
18 1.974 52 1.638 86 1.549 120 1.504
19 1.949 53 1.634 87 1.547 121 1.503
20 1.827 54 1.630 88 1.545 122 1.502
21 1.806 55 1.626 89 1.544 123 1.501
22 1.887 56 1.623 90 1.542 124 1.500
23 1.870 57 1.619 91 1.540 125 1.489
24 1.854 58 1.616 92 1.539 126 1.488
25 1.839 58 1.613 93 1.537 127 1.487
26 1.825 60 1.609 94 1.536 128 1.486
27 1.812 61 1.606 95 1.534 128 1.485
28 1.800 82 1.603 96 1.633 130 1.484
29 1.789 83 1.600 97 1.531 131 1.483
30 1.778 64 1.597 98 1.530 132 1.482
31 1.768 65 1.595 99 1.529 133 1.482
32 1.758 66 1.592 100 1.527 134 1.481
33 1.749 67 1.689 101 1.526 135 1.480
34 1.741 68 1.687 102 1.525 136 1.489
35 1.733 69 1.584 103 1.523 137 1.488

Pour les deux séries, les pourcentages d'erreur relative sont présentés dans le Tableau
XIV.

Tableau XIV: Erreur relative pour efforts a rupture

Série | Erreur relative (%)
1 -15,5
2 -4,1

Pour le cas de la série 2, le résultat démontre que le modéle éléments finis correle avec
les résultats de test réel.

Néanmoins, il faut garder en mémoire que la série 2 a un tiers de ses échantillons qui
peuvent étre considérés comme étant atypiques et en plus ce sont les deux extrémes de
la série ce qui donne une valeur basigue B basse car ils entrainent un écart type 2 fois

plus élevé que celui de la série 1.
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5.1.5.2 Corrélation du test en raideur
Le fait de valider ce test est intéressant car il permet de vérifier la corrélation pour chacune
des valeurs du test réel.
Le modéle éléments finis a démontré que la rupture avait lieu avec une déflexion z=48,22

mm pour un effort de F=549N. Ce qui nous donne la raideur suivante :

Tableau XV: Résultats du modeéle éléments finis

Effort F (N) | Déflexion z (mm) | Raideur k (N/mm)
549 48,22 11,39

Le pourcentage d'erreur relative est calculé dans le Tableau XV.

Tableau XVI: Récapitulatif des erreurs relative pour le test en raideur

Moyenne
Erreur Erreur
Série |Effort F (N) Déflexion x (mm) | Raideur k (N/mm) | relative relative
0,
(%) (%)
756 60.84 12,43 8,38
690 52.16 13,23 13,93
739 58.11 12,72 10,47
1 10,44
766 60.47 12,67 10,12
728 56.77 12,82 11,22
775 62,26 12,45 8,54
807 52.12 15,48 26,47
758 60.31 12,57 9,41
777 63.71 12,20 6,65
2 11,59
782 63.42 12,33 7,67
752 60.21 12,49 8,84
637 50.98 12,72 10,49

Le Tableau XVI montre que pour la série 1 la moyenne des erreurs relative reste assez
proche d'un pourcentage d'erreur de 10% mais pour la série 2 la moyenne ne permet pas
d'obtenir la corrélation souhaitée. Encore une fois, le probleme provient du premier
échantillon de la série 2 qui a une raideur 26,47% plus élevée que celle du modéle

éléments finis.
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5.1.6 Raffinage du maillage
Avec des erreurs du modele variant de 4% a 15%, il est intéressant de procéder au
raffinage du maillage afin de déterminer I'impact de la taille du maillage sur les résultats du
modéle éléments finis. Pour cela, la taille de maillage du modeéle éléments finis a été

affinée a 12,5 mm au lieu de 25 mm.

5.1.6.1 Détermination de I'effort a rupture
Pour cette nouvelle analyse, le modele éléments finis a montré que la rupture avait eu lieu
avec une déflexion z=47,74 mm pour un effort de F=545 N. Les valeurs du critére de Hill
sont présentées dans le Tableau XVII.

Tableau XVII: Valeur de rupture dans les plis

pli Valeur critere de
Hill

0.369

0.336

0.907

0,998

a | b IN |-

La rupture, du fait de I'affinage de la taille des éléments, est plus proche de la zone

d'application de I'effort que pour l'autre analyse (voir Figure 13).
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Figure 13: Rupture du pli 5 (Critére de Hill)

5.1.6.2 Conclusion sur le raffinage du maillage
L'effort a la rupture, la déflexion et les valeurs du critére du Hill sont quasiment identiques
a celles présentées au paragraphe5.1.3.4ce qui permet d'arriver a la conclusion que le
raffinage, pour ce cas, ne permet pas de réduire les erreurs dues au modéle. Par

conséquent, la taille de maille 25 mm sera conservée pour le reste de l'analyse.
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5.1.7 Conclusion
La corrélation par éléments finis est un exercice complexe car il est dépendant de
plusieurs facteurs qui peuvent affecter le résultat de facon significative.
Dans le cas de ce test, la corrélation n'est pas concluante pour les raisons présentées ci-

dessous :

* Premierement, ce test est basé sur la vérification de la rupture des plis du panneau
en nid d'abeille grace au critere de Hill or ce critere utilise les valeurs de rupture du
matériau du pli qui proviennent de résultats de test réel qui sont traités de facon
statistique ce qui entraine une premiere incertitude car il ne s'agit pas des valeurs

réelles et par conséquent cela a un impact sur la précision de la corrélation.

* Deuxiémement, la série 2 d'échantillons est problématique car un tiers de ces
échantillons peuvent étre considérés comme n'étant pas représentatifs de la tenue
du panneau et cela rend I'analyse encore plus incertaine car si on décide de ne pas
les prendre en compte dans l'analyse cela entraine qu'il n'y a pas corrélation pour le
calcul en effort (erreur de -22,30% au lieu de -4,1%) alors que le calcul en raideur
corréle (8,14% au lieu de 11,59%).

Il est intéressant de noter que I'effort nécessaire a la rupture du modeéle éléments finis est
inférieur a ceux des deux séries de test réel, cela donne une certaine sécurité au niveau
de l'analyse néanmoins la problématique est toujours présente car la fidélité du modéle
éléments finis par rapport a la réalité n'est toujours pas garantie et cela rend la pertinence

des prises de décisions liées au calcul incertaine.
Pour conclure cette analyse, il serait intéressant de procéder a une autre série de tests sur

un ensemble de 6 échantillons afin d'avoir au moins deux séries completes a utiliser pour

I'analyse et ainsi affiner les données.
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5.2 Analyse d'un meuble
5.2.1 Introduction
Dans le chapitre précédent, il a été présenté un des tests permettant de définir les
propriétés mécaniques d'un panneau en nid d'abeille. Maintenant, une étude compléte
d'un meuble fabriqué a partir de ce type de panneau va étre présentée dans ce chapitre.

L'application industrielle consiste en I'analyse d'un meuble toilette installé dans un avion

de type Airbus A320, dont la cabine est entierement aménagée en un environnement VIP.

Le but de ce mémoire étant de discuter de I'étude des panneaux composites dans
l'industrie, aucune analyse sur les éléments métalliques liant certains panneaux ensemble

ne sera abordée dans la suite de ce chapitre.

5.2.2 Type d'analyse
L'analyse par éléments finis d'un ameublement installé dans un avion a pour objectif de
vérifier si l'intégrité structurelle du meuble et de I'avion est conservée lors de différents cas

d'analyse spécifique.

Ces analyses représentent des cas de décollage, d’'atterrissage d'urgence, des conditions
de vols spécifiques telles que des trous d'airs, des cas de décompression de la cabine

ainsi que des utilisations abusives des meubles.

Ces données d'analyse, qui servent a la certification de l'avion pour |'obtention de son
certificat de navigabilité, sont définies a la fois par les autorités aériennes des pays
concernés par l'immatriculation de l'avion tels que 'AESA (Agence Européenne de la

Sécurité Aérienne) et par les constructeurs de l'avion.

Seule l'analyse structurelle du meuble est considérée dans ce mémoire.
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5.2.3 Descriptif du meuble
5.23.1 Composition des sous-ensembles
Ce meuble est constitué de plusieurs sous-ensembles installés dans une zone cloisonnée
séparée du reste de l'avion (voir Figure 14). Il est constitué de panneaux en nid d'abeille
d'épaisseur variant de 10 mm a 25 mm dont la composition précise est décrite dans le
paragraphe 5.2.4.5.

De plus, des éléments métalliques telles que des cornieres, des tbles pliées ainsi que des

piéces usinées sont utilisés afin de connecter chaque sous-élément entre eux.

Figure 14: Vue globale du meuble
La liste des différents sous-ensembles, ainsi que leur position respective, est décrite ci-
dessous :

* Cloison avant : Composée de deux panneaux d'épaisseur 25 mm fixés ensemble

par des chevilles métalliques. Cette partie délimite la zone extérieure du meuble
(Voir Figure 15)

Figure 15: Cloison avant
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Cloison arriere : Composée de deux panneaux d'épaisseur 25 mm fixés ensemble
par des toles pliées et des assemblages métalliques avec des vis et des inserts.

Cette partie délimite la zone extérieure de ce meuble (Voir Figure 16).

Figure 16: Cloison arriére

Meuble lavabo : Composé de panneaux en nid d'abeille d'épaisseur 15 mm fixés

ensemble par des chevilles métalliques. Cette partie est attachée sur la partie
basse de la cloison arriére (voir Figure 17) grace a une combinaison d'inserts collés

dans les panneaux et de vis.

"

Figure 17: Meuble lavabo
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Meuble de rangement haut : Composé de panneaux en nid d'abeille d'épaisseur 12
mm, 15 mm et 20 mm attachés ensemble par des chevilles métalliques. Cette
partie est attachée sur la partie haute de la Cloison arriére (voir Figure 18) grace a

une combinaison d'inserts collés dans les panneaux et de vis.

Figure 18: Meuble de rangement haut

Toilette : Composée de panneaux en nid d'abeille d'épaisseur 10 mm, 15 mm et 20
mm fixés ensemble par des chevilles métalliques ainsi que des cornieres
métalliques. Cette partie est attachée sur la partie basse de la cloison avant et du
meuble lavabo (Voir Figure 19) grace a des inserts collés dans les panneaux et de

ViS.

Figure 19: Toilette
Plafond : Composé d'un panneau en nid d'abeille d'épaisseur 15 mm fixé par des

corniéres métalliques sur les deux cloisons.



5.2.3.2 Attaches structurelles
Le meuble est fixé sur la structure de I'avion grace a différents types d'attache tels que des
systémes de bielles connectées aux cadres formant la structure externe de Il'avion ainsi
que des attaches au sol connectées aux rails servant normalement a la fixation des sieges
de l'avion. Les attaches structurelles, ainsi que leur position globale, sont identifiées par

un numeéro dans la Figure 20.

Figure 20: Attaches structurelles
Le descriptif de chaque type de fixation pour chaque zone du meuble est défini ci-

dessous :

* Cloison avant et arriere : Reprises par les quatre attaches au sol 1 a 4 et par la

bielle 5. De plus elles sont connectées ensemble par deux assemblages
métalliques qui sont eux méme attachés a la structure par les bielles 6 et 8.

* Meuble de rangement haut : Repris sur la structure par la bielle 7.

* Toilette : Repris sur la structure par l'attache au sol 10.

* Meuble lavabo : Repris sur la structure par les deux attaches au sol 11 et 12.
* Plafond : Aucune reprise sur la structure de l'avion.

Ces reprises ne seront pas présentées dans ce mémoire.
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5.2.4 Analyse par éléments finis
5.24.1 Type d'analyse et logiciel
Une analyse statique linéaire a été effectuée avec l'aide du mailleur FEMAP 10.1 et le
solveur NX Nastran 7.1.
5.2.4.2 Systéme de coordonnées
L'ensemble de I'analyse est spécifié dans une base orthonormée indirecte avec I'axe des x

orientés vers l'arriére de l'avion comme dans la Figure 21.

47} Fo gy =
+% | d
e

Figure 21: Systéme de coordonnées
5.2.4.3 Cas d'analyses
Dans le cas de cette étude, les cas de charges principaux sont tirés de la documentation
officielle fournit par I'AESA la « Certification Specification 25 » applicable a des avions de

grande envergure tels que des Airbus ou des Boeing.

Il s'agit de cas inertielles représentant les cas de vols les plus critiques.
* -9,0g vers l'avant pour simuler un atterrissage d'urgence sans train d'atterrissage.
* +1,5g vers l'arriere pour simuler une phase d’accélération de l'avion.
» 1,59 suivants les deux cotés pour simuler un virage.
* +2,73g vers le haut pour simuler des turbulences dans I'environnement de I'avion.
* -6,869 vers le bas pour simuler des turbulences dans lI'environnement de l'avion.

5.24.4 Marge de sécurité
Pour chaque cas d'analyse et chaque propriété des panneaux composites, il est calculé
une marge de sécurité basée sur le ratio entre la contrainte admissible et la contrainte

maximale, elle va servir a justifier que le meuble remplit les conditions.

— O
MS=& -1

r
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5.24.5 Propriétés des matériaux
Les panneaux en nid d'abeille utilisés pour la construction de ce meuble ont la méme
composition que celui étudié dans le chapitre 5.1 a I'exception du panneau de 25 mm qui
a un ceceur plus dense. Par conséquent I'ensemble des propriétés et caractéristiques

mécaniques sera reprise de ce chapitre.

La composition des panneaux en nid d'abeille qui sont étudiés dans ce chapitre est décrite
dans le Tableau XVIII.

Tableau XVIII: Composition du panneau en nid d'abeille

Panneau | Type | Matériel |Epaisseur (mm) | Orientation
Plil ABS5047-2 0,13 mm 0°
Pli2 ABS5047-8 0,33 mm 0°
12B21 T15| Ceeur ECA 4.8-48 14,08 mm 0°
Pli4 ABS5047-8 0,33 mm 0°
Pli5 ABS5047-2 0,13 mm 0°
Plil ABS5047-2 0,13 mm 0°
Pli2 ABS5047-8 0,33 mm 0°
12B21 T20 | Cceur ECA 4.8-48 19,08 mm 0°
Pli4 ABS5047-8 0,33 mm 0°
Pli5 ABS5047-2 0,13 mm 0°
Plil ABS5047-2 0,13 mm 0°
Pli2 ABS5047-8 0,33 mm 0°
12C21 T25| Coeur ECA 4.8-64 24,08 mm 0°
Pli4 ABS5047-8 0,33 mm 0°
Pli5 ABS5047-2 0,13 mm 0°

5.2.4.6 Caractéristiques mécaniques
Le coeur est composé de deux directions bien distinctes :
« Direction L : Direction suivant le ruban
» Direction W : Direction transverse
La direction L entraine de meilleures caractéristiques et propriétés mécaniques car les
efforts et contraintes sont mieux repris suivant la longueur du ruban que suivant les

différents points de colle qui donne cette forme de nid d'abeille.
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Les caractéristiques des coeurs ECA 4.8-48 et ECA 4.8-64 proviennent de la
documentation technique du constructeur [4] et sont décrites dans les Tableau Il et
Tableau XIX.

Tableau XIX: Caractéristiques mécaniques du cceur ECA 4.8-64

Caractéristiques ECA 4.8-64
Valeur typique 64
G (MPa) | Direction L

Valeur minimale 52
o Valeur typique 34

G (MPa) | Direction W —
Valeur minimale 46
Vo 0.5

Remarques :Comme pour le paragraphe 5.1.3.2 La moyenne des valeurs minimales pour
les deux directions est choisie comme valeur de référence a utiliser dans le logiciel de

calcul par éléments finis. Un récapitulatif des valeurs est fait dans le Tableau XX.

Tableau XX: Caractéristiques mécaniques du panneau composite

Caractéristiques | ABS5047-8 & ABS5047-2 | ECA 4.8-48 | ECA 4.8-64
G (MPa) 4030 28 43
E (MPa) 20000 1 1
v 0,18 0.5 0.5

5.24.7 Propriétés mécaniques
Les propriétés mécaniques des plis ABS5047-2/8 sont présentées dans le Tableau V.
Concernant les coeurs ECA 4.8-48 et ECA 4.8-64, les propriétés mécaniques sont tirées

de la documentation technique [4] et sont décrites dans le Tableau XXI.

Tableau XXI: Propriétés mécaniques des coeurs ECA4.48 et 4.8-64

Désignation Direction W | Direction L
Valeur typique
(MPa) 0.66 1.14
ECA 4.8-48 val —
aleur minimale
(MPa) 0.56 0.98
Valeur typique
(MPa) 1.14 2.00
ECA 4.8-64 val —
aleur minimale
(MPa) 0.92 1.70

Remarques : Pour I'ensemble de la pré-analyse, la contrainte admissible suivant la
direction transverse W est choisie comme référence car elle représente la valeur la plus

critique.
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5.2.5 Analyse
Les deux types d'études pratiquées pour valider la tenue des panneaux composites sont
I'analyse du cisaillement du coeur dans les directions XZ et YZ et la vérification du critéere

de Hill dans I'ensemble des plis qui composent les différents panneaux en nid d'abeille.

De facon arbitraire, l'orientation de I'ensemble des plis et le coeur de chaque panneau est

choisie suivant I'axe Y ou Z si le panneau est positionné a la verticale suivant I'axe X .

Afin de comprendre le comportement du meuble lors du cas le plus critique, une image de

la déformation globale en mm est présentée ci dessous :

8786
g2.12 I
76.65

A7 —
B5.7 —
60.22 ——
54.75

49.27 .
438
3832 —

32.85

27.37

21.9

16.42

10.95

I X 5475
Output Set: NX NASTRAN Case 1

Deformed(87.6): Total Translation 0.

Contour: Total Translation

Figure 22: Déformation critique du meuble en cas 9.0g vers l'avant (Dimension en mm)
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5.2.5.1 Cisaillement du coeur

Seules les marges les plus significatives sont présentés dans le Tableau XXII.

Tableau XXII: Marge de sécurité Cisaillement du cceur

s Contrainte Contrainte Marge de
Zone Propriétés | Mode de rupture . . L 2
maximale (MPa) | admissible (MPa) sécurité
Contrainte en
Cisaillement transverse 0,66 0.56 -0,15
12B21-T15 Oy
Contrainte en 048 056 017
Meuble de Cisaillement  O,, ! ’
rangement Contrainte en
haut Cisaillement transverse 0,14 0.56 2,89
Oy,
12B21-T20 ]
Contrainte en
Cisaillement transverse -0.13 0.56 3.43
Xz
Contrainte en
Cisaillement transverse 0,96 0.56 -0,42
O
yz
'Iv'e”';'e 12B21-T15 _
avabo Contrainte en
Cisaillement transverse -0.57 0.56 -0.02
0XZ
Contrainte en
Cisaillement transverse -0,69 0.92 0.34
. yz
Cloison 12C21-T25
arriere Contrainte en
Cisaillement transverse -1,37 0.92 -0.33
0XZ
Contrainte en
Cisaillement transverse 0,98 0.92 -0.06
0,
Cloison avant | 12C21-T25
Contrainte en
Cisaillement transverse -2.09 0.92 -0.56
Xz
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5.2.5.2 Cisaillement du cceur meuble de rangement haut

7031
65.91 I
61.52

§712

5273
4834 ——
43.94

39.55 -
3515 |

30.76 |

26.36
2197
17.58
13.18

8.788

4.394
0.

Figure 23: Déplacement Meuble rangement haut
(Dimension en mm)
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0.446 |——|
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034
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0284 [

018

0.127
0.0743
0.0213

-0.0318

-0.0849

-0.138

-0.191

Figure 24: Elément critique en cisaillement
transverse suivant le plan YZ (Contrainte en MPa)

Probléme :

L'effet de cisaillement du coeur est di au déplacement important (voir Figure 23) du
meuble de rangement haut, cela entraine un phénomeéne d'arrachage autour de la fixation

avec la cloison arriere (Voir Figure 24).
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Solution :

L'ensemble des éléments critiques est situé sur un méme panneau, de plus la contrainte
maximale o, estde 0,66 MPa pour le cisaillement transverse suivant le plan YZ et la
contrainte maximale o,, estde 0,48 MPa pour le cisaillement transverse suivant le plan

XZ.

Ce qui signifie qu'en choisissant I'orientation du panneau et en utilisant les contraintes
admissibles spécifiques a chaque direction (Voir Tableau XXI) il est possible d'obtenir une

marge de sécurité positive pour la contrainte en cisaillement transverse o,

Dans le cas du panneau critiqgue, nous avons l'orientation suivante :

Figure 25: Orientation du matériau du panneau
composite.

La direction de la fleche correspond a I'orientation locale, suivant X, du matériau qui elle
méme correspond a la direction transverse W du cceur du matériau composite (il s'agit la

d'une convention de signe spécifique au logiciel FEMAP).
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5.2.5.3 Cisaillement du coeur meuble lavabo

0.964 \‘ —
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0.0877
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-0.151
-0.231
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Figure 26: Elément critique en cisaillement transverse suivant le plan YZ
(Contrainte en MPa)
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Figure 27: Elément critique en cisaillement transverse
suivant le plan XZ (Contrainte en MPa)

Probléme :

Le chemin d'effort entrainant le cisaillement du cceur pour les deux types de contraintes
est d0 au basculement du meuble lavabo par rapport aux fixations au sol 2 et 4 de la
cloison arriere (Voir Figure 20). Ce basculement est contre-balancé grace aux deux
fixations au sol 11 et 12 du meuble lavabo mais cela entraine un cisaillement du cceur au

niveau des éléments proches des fixation vis et inserts pour la contrainte o (Voir

yz
Figure 26).
Concernant la contrainte en cisaillement o, , le phénoméne est identique si ce n'est

XZ

gue le cisaillement se produit au niveau de la jonction entre le panneau connectant le

meuble lavabo a la partition arriere (Voir Figure 27)
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Solution :

L'ensemble des éléments critiques est situé sur le panneau ou sont attachées les deux
fixations au sol, néanmoins dans ce cas il n'est pas possible de choisir uniquement la
direction du ruban suivant la contrainte transverse o, . En effet, bien que la contrainte
admissible suivant le ruban ( 0,98 MPa) soit supérieure a la contrainte maximale o, de
0,96 MPa il s'avere que la contrainte en cisaillement transverse o,, (-0,57 MPa) est
supérieure a la contrainte admissible en contrainte pour la direction transverse (0,56

MPa).

La solution consiste donc a remplacer le coeur ECA 4.8-48 par le cceur plus dense de type

ECA 4.8-64 et de choisir la direction du ruban suivant la contrainte o,
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5.2.5.4 Cisaillement du coeur de la cloison arriére

0.493
0.376 I
0.26
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Figure 28: Elément critique en cisaillement transverse suivant le plan XZ
(Contrainte en MPa)

-1.372

Probléme : le cisaillement du cceur se situe entre une corniere métallique du plafond et la
reprise métallique de la bielle numéro 6. Lors du cas de charge inertielle 9,0g vers l'avant
le déplacement de la cloison est retenu localement par la bielle mais le reste de la cloison

bascule autour des attaches de la piece métallique ce qui entraine un arrachement.
Solution :

L'ensemble des éléments critiques est situé sur le méme panneau de la cloison,
cependant bien que le cceur soit déja défini avec une version dense (ECA 4.8-64) il n'est
pas possible de choisir la direction du ruban afin de bénéficier d'une valeur admissible
plus élevée car les dimensions maximum du panneau brut rectangulaire ne permettent
pas l'usinage dans un seul panneau si l'on choisit la direction du ruban suivant la

contrainte critique o,

La solution consiste a remplacer localement le cceur par une résine de densification ce qui
permet de renforcer une zone spécifique du panneau sans devoir changer la totalité du
cceur. Pour la définition de la zone a remplacer par la résine, il faut aussi considérer que la
modélisation de l'attache de la bielle n'est pas représentative de la réalité en ce qui
concerne les contraintes réellement introduites par la fixation dans le panneau en nid
d'abeille au niveau du contact panneau/piéce métallique (I'ensemble des efforts est
transmis par les éléments rigides). Il faut recalculer de facon analytique I'appui de I'attache

sur le panneau et voir si la contrainte réellement introduite n'entraine pas le cisaillement.
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5.2.5.5 Cisaillement du coeur cloison arriére
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Figure 29: Elément critique en cisaillement transverse suivant le
plan XZ (Contrainte en MPa)
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Figure 30: Elément critique en cisaillement transverse suivant le plan
YZ (Contrainte en MPa)

Probléme :

Pour les deux cas critiques, le cisaillement du cceur se situe pres de la fixation de la bielle
numéro 5. Lors du cas de charge inertielle 9,0g vers l'avant le déplacement de la cloison
est retenu localement par la bielle mais le reste de la cloison bascule autour du bord de la

piece métallique ce qui entraine un arrachement du panneau.
Solution :

L'ensemble des éléments critiques est situé sur le méme panneau de la cloison (Voir
Figure 29 et Figure 30), cependant le probléme est identique a celui présenté dans le
paragraphe précédent 5.2.5.4.

De la méme facon, la solution va consister a remplacer localement le cceur par une résine

de densification.
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5.2.6 Critére de Hill
Comme pour le cisaillement du cceur, seules les valeurs les plus significatives pour un

type de panneau sont présentées dans le Tableau XXIII.

Tableau XXIlI: Marge de sécurité selon le critere de Hill

Zone Propriétés | Mode de rupture Critere maximal Marge de sécurité
Critere de Hill pli 1 0,785 0,27
Critére de Hill pli 2 0,776 0,29
Meuble lavabo 12B21-T15
Critére de Hill pli 4 0,946 0,06
Critere de Hill pli 5 0,952 0,05
Critére de Hill pli 1 0,552 0,81
Critére de Hill pli 2 0,534 0,87
Cloison arriére 12C21-T25
Critere de Hill pli 4 0,385 1,6
Critére de Hill pli 5 0,399 1,5
Critére de Hill pli 1 1,228 -0,19
Critere de Hill pli 2 1,191 -0,16
Cloison avant 12C21-T25
Critere de Hill pli 4 0,794 0,26
Critére de Hill pli 5 0,792 0,26

5.2.6.1 Critere de Hill appliqué a la cloison avant

Probléme : La rupture des plis arrive lors du cas inertiel 9,0g vers l'avant, les éléments

critiques, que ce soit pour la contrainte en o,, ou o, (Voir Figure 31 et Figure 32),

Xz

sont situés dans la méme zone que pour le cisaillement du cceur.
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1074 W L -
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Figure 31: Critére de Hill pli 1
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Figure 32: Critere de Hill pli 2

Solution :

Pour les problemes de rupture de plis, I'une des solutions consiste a draper une nouvelle
peau autour de la zone critique, néanmoins pour le cas de ce meuble le probleme est
résolu grace a la mise en place d'une solution d'un autre probléme.

En effet, pour un des cas de décompression le petit bandeau vertical situé en facade (Voir
Figure 33) subissait une tres grande déformation qui entrainait la rupture du panneau sur

une grande hauteur avec une valeur du critére de Hill supérieur a 6.

Y<.:i¢9<

Figure 33: Bandeau vertical cloison
avant

Pour ce cas, draper un ou plusieurs plis devenait trop compliqué. Par conséquent la
totalité du panneau est changée en panneau en nid d'abeille avec un cceur et des plis en
aluminium.

Cette solution a rigidifié I'ensemble de la zone et réduit la déformation qui entrainait la

rupture autour de la fixation de la bielle.
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6. CONCLUSION

Ce mémoire a permis de montrer que l'analyse des panneaux en nid d'abeille est une
science connue et que la théorie la plus adaptée a leur étude et celle présentée par M.
Reissner et M. Mindlin.

La théorie de Kirchhoff-Love qui est adaptée a des éléments stratifiés de faible épaisseur
ne peut s'appliqguer aux panneaux en nid d'abeille car le coeur expansé qui permet a ce
matériau de bénéficier de bonnes caractéristiques a pour contre partie de présenter une
épaisseur bien supérieure a ses peaux pouvant varier de quelques millimétre d'épaisseur
a 40 millimetres pour les panneaux les plus épais. De plus, le choix de la théorie de
Reissner-Mindlin est confirmé par le fait que le cisaillement transverse du cceur est une
contrainte dimensionnant lors d'une analyse par éléments comme cela est montré dans la
présentation de la deuxiéeme application industrielle, la négliger n'est pas une option

possible.

Les théories sur les panneaux en nid d'abeille sont maintenant bien connues et grace aux
différents essais standardisés, il est possible de connaitre la tenue d'un panneau en nid
d'abeille selon un type de sollicitation donnée (compression, flexion, cisaillement)
cependant en complément de ces analyses sur les panneaux en nid d'abeille, il serait
intéressant de prendre en compte un phénomeéne plus pernicieux et moins connu que
ceux cités ci-dessus, il s'agit du risque de rupture du panneau a cause de la fatigue

engendrée par les phases de décollage et d'atterrissage.

En effet, lors de ces étapes récurrentes de l'utilisation d'un avion, les éléments de
structure situés autour des ailes de l'avion sous soumis a des déformations conséquentes
qui sont transmises aux différents meubles attachés sur les éléments structuraux de
l'avion. Bien que ces sollicitations soient moins conséquentes et critiques qu'un cas
d'atterrissage d'urgence, le fait que ce phénomeéne soit répétitif ne permet pas de le

négliger lors d'une analyse.
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RESUME

Le terme « matériaux composites » est maintenant bien connu du grand public notamment
grace a son utilisation croissante dans l'industrie aéronautique.

Le panneau en nid d'abeille, qui est le matériau prépondérant dans la construction de
I'ameublement d'une cabine d'avion, en est I'exemple parfait.

Les théories et essais nécessaires a l'analyse et la compréhension de son comportement
et de ses caractéristiques mécaniques sont également bien maitrisés cependant la théorie
la plus adaptée reste celle de M. Reissner et Mindlin qui, contrairement a celle de M.
Kirchhoff-Love, permet la prise en compte des deux points suivants :

+ Etude de matériaux composites avec des épaisseurs allant jusqu'a des dizaines de
millimétres.
* Analyse du cisaillement transverse au niveau du coeur expanseé.

Le dernier point étant un élément dimensionnant lors d'une analyse par élément finis.

Mots clés : Panneaux en nid d'abeille, Eléments finis, Théorie Reissner-Mindlin.

SUMMARY

Composite panel is now a well known term for the public thanks to the increasing use of
this kind of material in the aerospace industry.

The honeycomb panel, which is the dominant material in the construction of the furniture of
an aircraft cabin is the perfect example.

All the theories and tests required for the analysis and understanding of it mechanical
behavior and characteristics are also mastered however for honeycomb panel the best
theory remains the one from Mr Reissner and Mindlin which, in contrary to the one from
Kirchhoff-Love, allows to take into account of the following two points :

» Study of composites material with a thickness up to a several dozen of millimeters
* Analysis of transverse shear for the expanded core.

The last point is an important element for the design in a finite element analysis.

Key words : Honeycomb panel, Finite element, Reissner-Mindlin theory.
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