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INTRODUCTION

La turbine Haute Pression est située apres la aleahd combustion. Elle
convertit I'énergie cinétique des gaz brlles engié@enécanique. Ce sont les aubes
qui conditionnent le rendement de la turbine. Dedt, fé&a modélisation de
'endommagement et la prévision de leur durée deconstituent un axe de recherche
principal. Les aubes de turbine des étages lescplaisds sont les pieces qui subissent
les sollicitations les plus endommageant, en rad®mombreux facteurs tels que la
température tres élevée des gaz briles (souveétisure a la température de fusion
des alliages), les forts gradients thermiques ptés@otamment lors des phases de
décollage et d'atterrissage, le fluage du a laeefeemtrifuge, la corrosion a chaud, les
contraintes élevées induites par la géométrie cexephinsi que la fatigue vibratoire.
Ces conditions de fonctionnement, séveres maiedgait variables dans le temps au
cours de la mission du moteur, exigent donc un anivélevé des propriétés
meécaniques (fatigue-fluage) et une stabilité vigsade I'environnement (tenue a
I'oxydation, la corrosion)[01]

La complexité de ces piéces a nécessité une marnfatiégration entre la
conception, les matériaux et les techniques deictimn. Les aubes sont par
conséquent constituées d'un superalliage monolinsta base de nickel revétu
d'aluminiums modifie par le chrome. Au bord d’attaga sévérité du chargement
thermomécanique local peut constituer des sitedlggiés d’endommagemen?2]

Cette mémoire en quatre chapitres établit une segethde l'analyse du
comportement mécanigue des matériaux compositesdéstloppe les outils
nécessaires a l'analyse des structures mécaniquetatifiés et sandwiches. Pour
choisir le matériau de l'aube de turbine a gaz pprmet de supporter des charges
énormes dans un environnement, qui en plus démaud; est tres agressif a

I'oxydation et de la corrosion.

Le premier chapitre porte une généralité sur larikéde la turbine a gaz. Ce
chapitre expose, les composants principaux, lecipegnde fonctionnement. Et en
présentant la définition et les déférents typealubaavec le rble de rotor et le stator.

Le deuxieme chapitre présent les matériaux efplexédés de fabrication des

ailettes un point de vue de réalisation d’une aiddbeéurbine a gaz avec un matériau



composite. Ou on définir les matériaux compositesee matériaux sandwich, et

comment choisir le matériau d’'une aube.

Le troisiéme chapitre est consacrée a Choix d’éhkrmeur le comportement
thermomécanique: comportement élastique d'un catepddibres unidirectionnelles
a l'aide de la théorie des plagues sandwichs.

Le quatrieme chapitre traite une étude thermom§oani’'une aube de turbine
a gaz. Ou le matériau est une alumine (oxyde d'alum Al,O3) renforcé par des
fibores en carbone. Ensuite nous allons discuteress résultats engendrés de

I'application des charges.
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|.1.Introduction

D’une maniere générale, les turbomachines peutsntdéfinies comme des appareils
permettant un échange d’énergie entre un fluide elispositif mécanique. L'énergie motrice
du systéme pouvant étre aussi bien fournie pawuideflque par le dispositif mécanique, le
nombre de turbomachines que nous pouvons rencodd@ms notre quotidien s’en trouve
fortement accru. Ainsi, la famille des turbomachkinest composée par les ventilateurs,

compresseurs, éoliennes, pompes, turbines...
[.2. Généralité sur les turbines a gaz
[.2.1.Turbine a gaz

Une turbine a gaz industrielle est une machinentitgre qui convertit I'énergie
chimique d’'un carburant en une énergie mécaniquautdisant I'air comme moyen de
conversion. Cette énergie mécanique peut étresésilipour entrainer plusieurs types
d’équipement rotatifs. La turbine mentionnée daesguaide de travaux pratiques est une
turbine a deux arbres utilisée comme force motfpi@er un groupe compresseur ou comme
entrainement mécanique pour une charge mécanitj@ejteun compresseur a gaz ou une
pompe a eau de puissarjoé].

Et dans notre mémoire nous avant choisie la tarbeurus 60 de turbine a gaz pour

notre étude.

[.2.2. Le Taurus 60 turbines a gaz

Le Taurus 60 turbines a gaz est completement i@tégrpleinement opérationnel,
équipé des accessoires et des systemes auxili@icessaires au fonctionnement. En plus des
caractéristiques de paquets standards, un largatadlved'équipements optionnels est

disponible pour répondre a l'installation des ¢hest des exigences de fonctionnement.

Le paquet de pilote peut étre combiné avec un losiqurs compresseurs de gaz
centrifuges solaires pour former un ensemble cosspreg complet ou il peut étre utilisé pour
piloter des compresseurs de gaz d'autres fabricantdes pompes. Congu spécifiquement
pour les services industriels, Taureau 60 paquets @mpacts, Iégers unités nécessitant un
espace au sol minimale pour linstallation. Conoeptles emballages éprouvés de réduire
considérablement les codts d'installation, le tends matériaux et de main-d'ceuvre. La

figure 1 montre une vue de c6té d'un type Taurugaduet d'entrainement mécaniqo2]

o
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| Accouplement rumias |

| Zallectenr 4 'schappament |

| Palierderonaline |

Turbine fibre {BP] {NPT)

fubazss de reaction NPT

Turbine zensrat=ur d=
Eaz{NGP] {HF

Chamibre de combustion

Coll=cteur de =2

Diffuseur d air

CONTIpTImE

Yanne ant-pompaz=

Pafi=r compressanr

inge chearrs de mar

Az du pensraterr da
=az (NG {HE)

S=cticn Ccompre sseuT

Bubes varigbies

Collzcteur =ntres f air

PFrice d'entramement
dacoessoines

Figure.l. 1..turbine TAURUS 6(Q02]

[.2.1.1.Caractéristiques de la turbomachine TAURUS$0

Modéle de turbine Taurus 60

Emploie de turbine a gaz entrainement mécanique

Cycle Simple

Type de fonctionnement continu a deux arbres NGP, NPT

Commande DCS et Turbotronique TT4000 sys monolithique
Protection T° excessive, survitesse, vibration, flame, chamfeainée
Atténuation de bruit : amortisseur de bruit a 'admission et a I'échappgme
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Puissance 5670 kWe

Taux thermique 11 430 kJ/KW-hr

Débit d'échappemen 78 385 kg/hr

Production de vapeu: : 11,6-56,9 tonnes/hr

Vitesse de rotation NGP 10500 rpm

Vitesse de rotation NPT : 9450 rpm

T d’échappement 600°c

Nombre d’'étage compresseur 12

Type de combustible gaz naturel

Disposition de chambre de concentriguement aprés compresseur
combustion

Injecteur combustible 12 relier un collecteur

Détecteurs de flamme : type ultraviolette

Ensembles des paliers 05 paliers lisses et 02 butés actif et inactif
Lubrification huiles synthétique

Tableau 1.1 Caractéristiques de la turbomachine TAURUS[63]

[.2.2.2. Principes de fonctionnement

Pendant le processus de combustion type, I'aasgsté dans I'entrée d'air de turbine a
gaz et est comprimé par le plusieurs étages, aament axial du compresseur du moteur.
L'air comprimé est dirigé dans la chambre de comidmusannulaire a un flux constant. Le
carburant est injecté et mélangé avec l'air comprgh enflammé pendant le cycle de
démarrage. La combustion continue sera maintenss Eungtemps qu’il y a un flux suffisant
d'air sous pression et de carburant. Chaude-presi®ogaz de la chambre de combustion
s'étend a travers et entraine la turbine, passalat pression et la température a sa sortie de la
turbine. Ce cycle de combustion convertit I'énedpeas le combustible en énergie cinétique
de rotation a l'arbre de sortie de turbine.

Pour la combustion, la turbine a gaz nécessiteremvin quart de l'air total. L'exces
d'air est mélangé avec les produits de combusfiondg réduire la température du gaz a
I'étage de la turbine-premiére entrée. L'air deordissement maintient également des
températures du meétal dans la chambre de combustiode montage des turbines

relativement faible pour assurer une longue dueseal

7y
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FUEL
AR COMBUSTOR , GEARBOX
+ EXHAUST /' (if required)

S/
rd

TURBINE Sy
COMPRESSOR EQUIPMENT

Figure. 1.2. Processus de combustion typid0d]
[.3.Cycle de BRAYTON
La fagcon dont une turbine a gaz convertit I'énerdiecarburant en énergie mécani
par l'application d’'un processus thermodynamique anue sous le nom de cycle
Brayton (illustré dans Idig. 1.3). Le cycle de Brayton ayant lieu dans la turbist un
processus regulier et contir
a. Compression Lair atmosphérique est comprimée par le compresseal de 1 a -
bar.
b. Combustion: Le carburant est mélangé a I'air comprimé et leamgé est enflamm
provoquant une dilatation rapide des gaz chi
c. Expansion: Les gaz chauds se dilatent dans la section turdbénka turbomachine
provoquant un couple rotatif dans le proce:
d. Echappement Les gaz utilisés sont évacués dans I'atmosphésss aproir transmi

presque toute leur énergie a la sectiwrbine.[04][05]

ADMISSION COMPRESSICN COMBUSTION ECHAPPEMENT

L !
Enréc o'air Chambres de combustion ” Turbne!

L o 1

Section froido Section chzude
Figure.1.3. Cycle de Barytof05]

I.4.Les compresseurs

[.4.1. Réledes compresseul

Le réle du compresseur est d'aspirer et de comptiair pour I'amener a des vitess

pression et température optimales a I'entrée diedmbrede combustiol

]
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Il existe deux sortes principales de compresseurs:
- les compresseurs centrifuges.

- les compresseurs axiaux.

Il y a également une solution mixte : le compresseaxialo-centrifuge ».

Afin d'éviter les confusions ou malentendus onglésidans le "jargon” motoriste par :

rouet : I'organe mobile du compresseur degie

diffuseur : I'organe fixe du compresseurtckige

rotor : I'organe mobile du compresseur axial

redresseur : I'organe fixe du compresseiat ax
[.4.2. Les compresseurs centrifuges

Un compresseur centrifuge est composé d'un ropeldeites radiales qui aspire I'air
axialement. Les palettes étant divergentes, laiursd'effet de la force centrifuge va étre
accéléré, comprimé et refoulé radialement. Cetesir ensuite redressé dans un diffuseur
(aubage fixe) qui transforme une partie de sa sdétemn pression. Un collecteur récupere

finalement cet air comprimé pour 'amener dansd’de la chambre de combustion.

Rouat Diffuseur Diffuseur
radial axini

Figure.l.4. Compresseur centrifugf)6]

Un tel compresseur présente I'avantage de foumitaux de compression important
en un seul étage. La figures présente un exemple de turboréacteur MARBORE agaiit
un rapport de compression de 3,80 / | a 21.500ntr/Bn contrepartie, son encombrement

radial important le destine plus a des turboréastda faible puissance.
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Chambre dea

Diffuseur combustion

Source: Site Minidets .omgr
Proto Philippe Bezard

Arbre de liaisoen
compresseeLnturkine

Figure.l. 5.Exemple le turboréacte(06]
[.4.3. Les compresseurs axiat

Un turboréacteur est généralement comp
d'urtompresseur basse pres:
- d'un compresseur haute pres
Le taux de compression des compresseurs estdi&igesse de rotation et nombre d'étages

qu'il comporte.

Concus de la méme maniére, les compresseur bassémutes pressio se

différencient par la taille de leurs aubes et par Vitesse de rotatic

Un compresseur axial se compose d’une suite d'étagiaux disposés en série cha
comprenant une roue a aubes mobile rotor et datorsh aubes redresseur, tous ces €
sont calculés pour adapter parfaitement leurs tiongdi de fonctionnement a celles des ét:

en amont et en avdD7]

L’aubage mobile rotor est constitué¢ d’un disque circulaire sur lequel sont fixées des
aubes (ailettes) et tourne devant I'aubage redresseurL’envergure des ailettes varie le
long de I’écoulement pour compenser les variations de la masse volumique du fluide et pour

conserver a la vitesse débitante axiale une valeur constante (voir dessin (-dessous).

10
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Carter extérieur

Flux d'air
entrant

. m— — — — —

Sens de rotation
du rotor

Carter intérieur

Figure.1.6. disquecirculaire de rotor qui contient les auk. [06]

Ci-dessous le compresseur du General Electri-GE-17A turbojet engin

Compresseur a 8 étages

Figure.l.7. Le compresseur du General Electric -GE-17A turbojet engir [06]

Suite au progreés obtenu sur les machines outilsnouvelle conception, dénommée
DAM (Disque Aubagé Monobloc), est depuis plusieurs années mise en place sundéeurs
d’avion. Elle se compose d’'une structure monoblaasdiaquelle sont usinés les aubes
disque [05][07]

1.4.4. Principe defonctionnemeni des rotors
-le rotor aspire et accélére le flux d'air en leiddtpar rapport a I'axe du mote

-le redresseur ou stator qui suit, redresse ledans I'axe et le ralentit en transformant
partie de sa vitesse en press

-le rotorsuivant ré accélere le flux d'air en le dévianbaveau dd'axe du moteu

11
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-le stator suivant va de nouveau redresser le [Buxralentir et transformer sa vitesse en

pression.

L'augmentation du taux de compression pour un &ege de compresseur axial d'un
turboréacteur civil est de 1,15 a 1,16 en conditartilisation optimale. C'est pour cette
raison qu'un compresseur complet possede de normérages.

Les performances d’'un étage de compresseur s@ttéasées par:
- son débit d'air Q
- son taux de compression ou rapport de pmed$3iP.

- son rendement

Vitesse de Vitesse de
T rotation T rotation
Vitesse
de I'air ‘/—4— 3
i b "-‘-l *
: o) ] \\
/ N S
‘““‘-.. i
Rotor Distributeur Rotor Distributeur

Figure.1.8. coupe tangentielle schématique de 2 éta@€s

Le flux d'air étant de plus en plus comprimé vauper un volume de plus en plus
restreint. C'est pour cette raison que la hautesradibes est de plus en plus faible. A noter
que de I'entrée a la sortie du compresseur le d&hitreste constant si on ne tient pas compte
des prélévements pour le refroidissement des tesbicliimatisation de la cellule, étanchéité

des paliers etc....
I.5.Les aubes du rotor

Comme une aile, une aube est composée d'un bétahd'a d'une ame et d'un bord de
fuite, et son profil est optimisé pour respecterdemaine d'utilisation de I'étage du

compresseur auquel elle appartient.
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Vrillage de "aube

I il
Figure.1.9. L’aube du rotof06]

Il 'y a différentes technologies de liaison entradigque (roue) et l'aube suivant les

constructeurs et les compresseurs. En voici quelgas.

Attache Attache
marteau pied se sapin gqueue d'aronde

Figure.1.10. la fixation des aubes sur le disq{&6]

I.5.1. Les aubes du stator

Comme les aubes du rotor, les aubes de statomenfioume de profil d'aile. En outre,

I'angle d'attaque des aubes de stator peuverfix@seou variables.

Ces aubes a calage variable sont portées par tler clr stator et sont réglables en
position autour de leurs axes pour optimiser I'éement des gaz. L'angle d'attaque des aubes
est contr6lé en fonction des conditions de fonct@ment par un systéme d'asservissement

qui commande le déplacement d'une couronne rofaitérieure au carter et reliée aux dites

aubes par des biellettes respectiyeg]

13
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Le systéme d'asservissement peut étre électriquezinpatique ou hydraulique, il €

commandeé par l'unité de commande de carbt

Ci-dessous en bleu les aubes du stiredresseur) et en rouge les aubes du

couronnes entrainant la rotation des aubes

¥ Biellettes

aubes wvariables du stator

Figure.1.11.les aube de rotor et les aubes de s. [06]

Les aubes de stator peuvent étre fixées directesueé carter du compresseur ou
un anneau de retenue qui exé sur le carter de compressela plupart des aubes de ste
sont fixées par groupes (5 a 6 aubes) avec un péed queue d'aronc
Ci-dessous a gauche les aubes du redresseur (staibf)xg¢es directement sile carter de

compresseur, a droite, les aubes sont fixu carter par une bague de rete

Vis de fixation

Aubes fixées sur le carter bague de retenue

Figure.l.12. La fixation d’aube sur le carter de compress[06]

E



Chapitre | La théorie d'agllde turbine a gaz

|.5.2. Le stator ou distributeur

Le distributeur est constitué par des aubes dicestrmaintenues par un anneau
intérieur et un anneau extérieur (vofigure. 1.13) ou par deux demi-carters.
Son réle est de diriger I'écoulement des gaz sod@ia chambre de combustion sur les aubes
de rotor de la turbine. Pour les turbines a plusiéages, chaque distributeur est intercalé

entre les rotors de la turbine pour "redresserfillets d'air.

Ces aubes directrices étant exposées aux gaz climud®mbustion, il est donc
nécessaire de les refroidir pour atténuer les aon&s thermiques. Le systeme de
refroidissement peut varié d'un motoriste a uneautrais le principe général reste le méme.
L'air provenant du compresseur HP (environ 500 ep@ a lintérieur de l'aube puis
s'échappe a travers des trous au niveau du bdtdalia et du bord de fuite.

Air provenant du
compresseur HP

S

Anneau exlérieur

Bord de fuite Bord d'attaque

;. de combustion

Alir provenant du

Anneau intérieur
compresseur HP

Figure.1.13. le refroidissement de I'aubj@6]

L'aube directrice est pourvue d'une cloison integne épouse sa forme. Des trous
répartis sur cette cloison vont permettre a l'airrefroidir la paroi interne de l'aube. Aprés
avoir refroidi les surfaces internes, l'air s'ég@®par des trous sur le bord d'attaque afin de le
refroidir. Une rangée de trous disposée de chaqtéedu bord d'attaque permet de refroidir
I'intrados et I'extrados par recouvrement de fillne autre rangée de trous disposée sur le

bord de fuite en assure son refroidissement paremion.

15
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Air provenant du
compresseur HP  Filets d’air formant un film
protecteur sur |'extrados

Refroidissement
interne des parois

\ Filets d’'air formant umn film

Refroidissement o qtecteur sur I'intrados \
bord de fuite Refroidissement

bord d’'attagque

Figure.l.14. Le refroidissement a I'intérieur de 'aud@8]

|.6. Les aubes

L'aubeest la partie d'uneirbineen forme deuillereou depalesur la quelle s'exerce
I'action dufluide moteur. Une turbine comporte plusieurs aubes régarégulierement sur

son pourtour.

Comme une aile, une aube est composée d'un botada d'une ame et d'un bord de
fuite, et son profil est optimisé pour respecterdemaine d'utilisation de I'étage du

compresseur auquel elle apparti¢@6][08]
[.6.1. Détail des aubes

Ci-dessous deux sortes d'ailettes avec pied da.sApdroite l'ailette porte un talon.
L'ensemble de ces talons forment une couronne. &amdte couronne est fixé sur I'anneau
extérieur ou les demi-carters un joint abradal#egu permet d'améliorer I'étanchéité et donc

d'augmenter le rendement de la turbine.

Talon
\

Pale

..-—-"'"'..'.---_-—--"""'—-

Plateau

T Pied de sapin ——"

Figure.l.16 : Aube d'une turbine a g4@6]
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1.6.2.Le profil d’aube
a. Définition

Les profils NACA sont des formeaérodynamiques pour ledes d'avion développés
par le Comité consultatif national pour l'aéronauti (NACA)[09]. La forme des profil
NACA est décrite a I'aidd'une série dchiffres qui suit le mot "NACA

N —— -

Figure.1.17. Géométrie du prof[D9]

Ligne de portance nulls
Bord d'attaque ;
Cylindre du bord d'attaqt
Cambrure;

Epaisseur maximale;

® © ® © 6 06

Extrados;

@ Bord de fuite;

Ligne moyenne de cambru
® Intrados.

Les parametres dans le code numérique peuvensdBies dans les équations p
générer précisément la section de l'aile et deutmlses propriétés. Toutes les dimens
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en % sont entendues & de longueur de corde, la droite reliaord d'attaque et bord «

fuite, par rapport au bord d'attaque, sauf lorgapéeist. [09]

e

Figure.1.18. Lignes du prof- 1: Corde, 2: Cambrure, 3: Longueur, Ligne médiang09]
b. Série a quatre chiffres (Séries «
Les sections d'aile NACA a quachiffres définissent le profil par:

1. Premier chiffre décrivant cambrure maximale en pentag.

2. Deuxieme chiffre décrivarla distancale cambrure maximale du bord caque de la
voilure en pourcen.

3. Les deuxderniers chiffres décrivant épaisseur maximaleééérhent aérodynamiqt

€n pour cent.

Par exemple, le profil aérodynamique NACA 2412 pdssune cambrure maxime
de 2% a 40% gartir du bord d'attaq ; avec une épaisseur maximale de 1. Par exemple,
pour uneaile de 10 cm de corde, le profil a une cambrur@rde, et une épaisseur maxim
de 12 mm située a 40 mm du bord dattaque. La gluges profils -nombres ont une

épasseur maximale a environ 30% de corde du brodchdiag

Le profil aérodynamique NACA 0015 est symeétrique00 indiquant qu'il n‘a pas
cambrure. Le 15 indique que l'aile a une épaisdeur5% a corde rapport de longueur: il
de 15% plus épais queng. [08]

B
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¥
0,1 b T —
i T
OL - —=—x

-0, 1

Figure.l.19. A: ligne bleue = corde, ligne verte = cambeunoyennen ligne, B: premier rayon de
bord, C: coordonnées xy pour la géométrie du pi@hord = »-axes; la ligne de I'axe Y sur ce bc
d'attaque)[09]

c. Equation pour un profil symétriqgue NACA a 4 chiffres

La formule de la forme d'une feuille de 00xx NAG#&x» est remplacé par

pourcentage de |'épaisseur a la corde :

ye=-=c [0.2969\/% ~0.1260 (%) - 0.3516 (f)2 +0.2843 (f)3 - 0.1015 (% (11)

Cc

Quand:

« c¢: Lalongueude la cord,

« X :La position le londe la corde de 0@

y : La moitié de I'épaisseur pour une valeur donnéx (axe de surface),

t: L'épaisseur maximale en tant que fraction de lasc@@0t donne donc les det

derniers chiffres dans la dénomination NACA a quiatiffres.)

A noter que dans cette équation, (x/c) = 1 (le bord de fuite de la pale), I'épaiss
n'‘est pas exactement zéro. Si un bord de fuiteaidggur zéro est nécessaire, par exe
pour du calcul informatique, I'un des coefficiedtst é&tre modifiée de telle ste que leur
somme soit égale a zéro. La modification du derciefficient (c-a -0,1036) se traduira p.
le plus petit changement de la forme globale dmitéace portante. Le bord d'attaque est a

pres équivalent a un cylindre avec un rayoi

r = 1.1019¢?
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Maintenant, es coordonnéex,fy,) de I'extrados, ek{(,y.) de l'intrados sont:

xU:xL:x,

Yy =tV

and y, = =y (1.2)

Equation pour un NACA cambré a 4 chiffres

Les ailes NACA asymétriques les plus simples semtsEries 4-nombres, qui utilisent

la méme formule que les profils 00xx, symétriqueais avec une ligne moyenne courbée. La

fonction utilisée pour calculer la ligne moyennecdenbrure est :

m%(Zp—%) 0<x<p,

Ve = c—x

mo—(1+2-2p) p.<

Quand:

(1.3)

+ mestégal ala cambrure maximale (100 est le premier des quatre chiffres),

« p est 'emplacement de la cambrure maximalegE3t le deuxieme chiffre dans la

description de xxxx NACA).

Pour cette surface portante bombé, parce que d%mai doit étre appliqué

perpendiculairement a la ligne de cambrure, lesdmmées (x,yu) et(x.,y.), respectivement

de I'extrados et de l'intrados, deviennent:

Xy =X —Y;sin@,
X, =X+ y,siné,

Ou

Zm( x)
aye _ )2 \P TG

dx 2m (
(1-p)?

d. Séries a cing chiffres (Séries 5)

Yy =Y +yscosb (1.4)
Yt =Yc — Yecosb
0<x<
Pe (1.5)
X
) esxse

La série NACA 5-chiffres permet de décrire desaa$ portantes plus complexes:

1. Le premier chiffre, multiplié par 0,15, donne leetfecient de portance prévu (C L)
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2. Les deuxieme et troisieme chiffres, lorsque mu#gl par 0,5, donnent P,
I'emplacement de cambrure maximale comme une distarpartir du bord d'attaque
(en pourcentage).

3. Les quatrieme et cinquieme chiffres donnent I'&eais maximale de ['élément

aérodynamique (en pour cent).

Par exemple, le profil aérodynamique NACA 12 0l@rmrait un profil aérodynamique
ayant une épaisseur maximale de 18%, la cambruxemake située a 10% de la corde, avec

un coefficient de portance espéré de 0,15.

La ligne de cambrure est définie en deux sections:

k
Ve = Zl{x3 — 3mx? + m?(3 — m)x} (1.6)
Ou I'emplacement de la cordeet I'ordonnéey ont été normalisées par rapport a la corde
La constantem est choisi de telle sorte que la cambrure maxinsaldrouve a=p, par
exemple, pour une cambrure de 2p60.3/2=0.15 eim=0.2025. Enfin, la constantg est
déterminée pour donner le coefficient de portarméhaité. Pour un profil de cambrure 230

(les 3 premiers numeéros de la série a 5 chiffies),5.957 est utilisg10]
e. Profils de ligne de cambrure
Lignes de cambrure a 3 chiffres

» Leslignes atrois chiffres permettent d'obtene sgambrure maximale trés avancée

» Le premier chiffre est égal a 2/3 du coefficienfpdetance choisi (en 10iemes).

* Le deuxiéme chiffre est le double de I'emplacemengitudinal de la cambrure
maximale (en 10iemes).

» Le troisieme chiffre indique un bord non réflédd) 6u réfléchi (1) de fuite.

[1.7. Solidification dirigée

Les aubes de turbines des étages les plus chaniddesopiéces qui fonctionnent a trés
haute température. Elles conditionnent le renderdentéacteur, et elles sont donc I'objet
d'une attention toute particuliere. Leur développetmmobilise des aérodynamiciens, des

thermiciens, des métallurgistes et des mécaniciens.

&
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D'importants progres ont été réalisés au coursidagéres années grace a l'apparition
de nouvelles technologies. Le refroidissement pas danaux internes a été l'une des
principales évolutions apportées par les conceptdtlle a permis au cours des 30 dernieres
années d'augmenter d'environ 500°C la températerdrée turbine. Elle a bien entendu
augmenter les gradients thermiques dans les adbes,egalement la complexité des champs
de contrainte.

Les progrés réalisés en conception mécanique ghibdpge ont été accompagnés par
des progres sur les matériaux. Le matériau tramhigb est un matériau de fonderie,
comportant de gros grains, a base Nickel (schémpbhabd de gauche). Ayant constaté que les
joints de grains étaient des sites privilégiés dmmorcage de petites fissures menant a la
rupture de l'aube, les métallurgistes ont propas@abkser du matériau poly cristallin a des
alliages a solidification directionnelle. Dans @ssctous les grains constituant la piece ont un
axe cristallin (001) en direction de I'axe de laules directions secondaires étant aléatoires.
lIs ont ensuite réussi a fabriquer des aubes m@taltines (schéma et image de droite), par
croissance cristalline a partir d'un germe sélaogo L'aube a donc partout la méme

orientation cristalline, a savoir (001) dans |'aed'aube.

et
¥

Figure. I .23: textures de grains de coulée d'ailettesrbitne moulées, (a) fonderie
conventionnelle (grains équiaxes) ; (b) solidifioatdirigée (grains colonnaires) ;(c)

solidification dirigée+ sélection de grain (monoagn). [12]

[.8. Techniques de refroidissement
Plusieurs techniques ont été mises en Ouvre aws abeirces derniéres années et les
technologies qui y sont liées ont évolué en fomctes performances visées. Ces techniques

rencontrées dans les aubages sont décrites ddignks suivanteg12]
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|.8.1. Convection interne forcée

C'est la plus ancienne des techniques de refreiiisst. Il s'agit de faire circuler de
l'air frais par des canaux a lintérieur de l'auffgégure. 1.24). Cette technique a
progressivement évolué vers des systemes multepagsjuipés de dispositifs comme des
ailettes, des perturbateurs ou des picots dansiti@'engendrer un pompage thermique et
d'améliorer les transferts par I'augmentation dadaulence.

.-.-'.-I.
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Air de refroidissement

Figure.l.24. Refroidissement par convection interne for§&g]

1.8.2. Film-cooling

Cela consiste a créer un film d'air frais protégdanparoi externe de l'aube. La
création de ce film est généralement réalisée maction de l'air au travers de plusieurs
rangées d'orifices de petit diamétre et inclingsda sens de I'écoulemehRidure. 1.25).

On rencontre aussi des films créés par transpiraitravers des matériaux poreux et
par effusion a travers plusieurs couches de patdii iperforées. L'inconvénient majeur du
film-cooling est qu'il est fortement dégradé padépot des particules de suies et de résidus
de combustion qui viennent obstruer les perforati@mt compromettre [l'efficacité du
refroidissement. Cette technique, bien qu'offramie ubonne protection thermique, est
pénalisante en terme de rendement aérodynamiqueelarvient fortement perturber

I'écoulement externe autour des aubes et resfetlid nombreuses étudgs2][13]
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Figure..25.Refroidissement par filfi2]

1.8.3. Impact de jets

La technique de l'impact de jet consiste a chenfisgbe et a percer plusieurs offices
dans cette chemise. La chemise est alimentée émiairet des jets d'air se forment ainsi a la
sortie des orifices et viennent refroidir la pargerne des aubes de turbirk@gure. 1.26). Les
coefficients d'échange obtenus avec cette méthmudres élevés ce qui la rend trés efficace.
C'est pour cela qu'elle est notamment utiliséelestnord d'attaque des aubes, en impact dit
concentrer, car cette partie est particulierememmogée au flux de chaleur extérieur. Un
impact réparti (matrice de jets) est souvent intib&galement sur la partie amont de
I'intrados et de I'extrados de l'aube. L'objetrduadil présenté dans ce mémoire porte sur cette

technique de refroidissement particuliére.

Air de refroidissement Extrados

Bord

Bord de
fuite

Evacuation

Figure.1.26.refroidissement par impact de jet3]

1.8.4. Couplages des méthodes de refroidissement

Souvent ces méthodes sont couplées pour optimesefloidissement des aubes de
turbines Figure. 1.27). Cela rend complexe la conception de ces élémantiee hombreux
parameétres géométriques et aérodynamiques entoestes ligne de compte. Les ingénieurs
chargés de la conception de ces éléments doivert louver le meilleur compromis entre

L7
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colt de fabrication, protection thermique, rendena@nodynamique, résistance meécanique et

durée de vie.

Perturbateurs

Micropergages

N (impact de jets)
Micropergages

( film-cooling)

FPicots

Figure.l.27. Représentation d’aube et de ses systemesfrédissemenil3]

1.9. Le systeme barriere thermique

L'utilisation de systemes barriere thermique swsrdebes des turbines aéronautiques
permet d’améliorer leurs performances, en leuafgisupporter une température plus élevée
ou augmentant leur durée de vie. Soumis a un em&ment trés sévere, ces systéemes
subissent non seulement des dégradations lieesuraobeydation a haute température
(dégradations intrinseques) mais aussi des dégpadaiues a des impacts de particules et a

des dépots d’oxydes en leur surface (dégradatixnsseques)[14]

1.9.1. Présentation du systéme barriére thermique

Les barrieres thermiques sont des systemes muttiesucomposés d’'une couche de
céramique isolante déposée a la surface du supgmltonstitutif de I'aube de turbine sur
une couche de liaison intermédiaire qui assure rateption du superalliage contre
I'oxydation. Entre la couche de liaison et la coeictle céramique, se développe, des
I'élaboration du systeme, une couche d’alumine cpait en service, par réaction entre
I'oxygene qui diffuse a travers la couche de cégamiet I'aluminium contenu dans la couche
de liaison
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Figure. 1.28. Systeme barriére thermigib]

Si la température des gaz de combustion peut dteib600°C, la température en
surface de la couche de céramique atteint, elpéqigment 1200°C. La couche de céramique
permet un abaissement de la température d’envirifufn, soit un abaissement global de
100 a 150°C en fonction de son épaisseur. En dondite service, la température de la
couche de liaison est comprise entre 1000 et 11(051C

1.9.2. Modes de dégradation

La ruine des systemes barriere thermique survianté&gaillage de la couche de
céramique. Le métal mis a nu est alors dangereugemeosé aux gaz chauds. Aux
mécanismes accompagnant les phénoménes d’oxydathaute température (dégradations
intrinseques) s'ajoutent des dégradations liées impacts de particules et aux dépobts

d’oxydes en surface des pieces (dégradations se&tues).

1.9.3. Dégradations intrinséques

L’'adhérence de la couche de céramique est affegi#de les modifications
microstructurales qui accompagnent I'oxydation decbuche de liaison en condition de
service. L'écaillage de la protection thermique, guifine, conduit a la ruine du systeme
(Figure 29), résulte d’'une fissuration qui s'amomtese propage au niveau de la couche
d’alumine interfaciale.
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Figure.1.29. Ecaillages de la couche de céramique de Byesiébarriere thermique pour aube
de turbine (photos Snecniap]

1.9.4. Dégradations extrinseques

En fonctionnement, diverses particules peuventeenttans la turbine (sable,
poussieres, , particules métalliques arrachéegairoes parties du motewatc).

Outre des dommages locaux n’affectant généraleopgnne épaisseur limitée de la
couche céramique, provoqués instantanément pgrditde particules pouvant atteindre des
dimensions millimétriques, des phénomenes d'érogiis progressifs, liés a I'action de
particules plus petites, peuvent conduire a laatiipn totale de la couche de céramique sur

des zones étendues, notamment sur le bord d’attlguaubeq15][16]

Figure.1.30.disparition de la couche de céramique par é&mos

Ce phénomene, en entrainant une augmentation iampertle la rigidité de la couche
de céramique infiltrée, peut conduire a des fidgaumra en condition de service qui menent a la
perte d’'une partie de la protection thermiqué] (Figure 31). Par ailleurs, une interaction
chimique peut survenir entre les dépbts de CMASaetircone yttriée, susceptible de

provoquer une dissolution de la couche de céramique

27
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Siliceotis Deb_rr's Stiffened Layer ol

il grm'j

ek

L

Solid Contaminants  "Eutectic' Melt forms, CMAS solidifies on Thermally induced
Depasit on TBC infiltrates gaps (limited cooling; degrades stresses exfoliate
Intercolumnar gaps by thermal gradient) strain tolerance. infiltrated TBC layer

(cracks in PS) open and attacks TBC Delaminations form.

Delamination

| lll'i.il. .ﬁ ‘:L

1% LIS '_-I!I i

i e
A b

| [ ¥ LT
T Fl .
LERHY bl |H>..

d .il': '.I'l. dl ik i
Figure. 1.31.Mécanisme de dégradation d’'un systeme bartiégemique par interaction
avec des dépots de CMES]

Conclusion :

Les aubes de turbine et dans la plupart des cadesngéométries complexes et des
surfaces de forme libre. L'optimisation du temparde développement de la production et le
lancement de la production est un facteur décisifrda compétitivité. La mesure de la
géométrie du produit est nécessaire dans presaquesttes étapes de production et dans
chaque étape d'itération. Les données mesuréesmoparées avec les géométries nominales
(des données de CAO ou de parties de base).
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|. Introduction :

Les produits mécaniques prennent chaque jour waee me plus en plus importante,
que ce soit dans le secteur du transport, de §enede la communication... Ces produits
doivent répondre aux exigences des clients touayamt un codt de revient le plus faible
possible. Pour garantir leur conformité, il fauegihacune des pieces qui le composent assure
des fonctions techniques précises. Ces fonctions smivent obtenues par la géométrie des
pieces du mécanisme.

Alors, la conception et la fabrication des palesej@ un réle fondamental dans la
performance finale du systeme. Le but est doncéfi@id des la conception, une géométrie

de pales performantes et économiquement réalisables
[1.2. la fabrication des ailettes

La compétitivité de l'usinage d'ailette de turbigegaz et a vapeur est un défi car ces

pieces regroupent la plupart des caractéristiceeeplus difficiles a usiner :

- l'usinabilité des matieres dans lesquelles soteddes pieces est variable (certaines
matieres nécessitent des plaquettes spécifiques),

« des gquantités trés importantes de matiére doivieatehlevées et de bons états de
surface doivent étre produits (sans effets négalifis les aubes, notamment des
contraintes résiduelles),

« la forme des pieces est complexe (certaines aubemrtlent une programmation
FAO avancée avec les meilleures méthodes),

+ les aubes sont sujettes aux vibrations pendamdgs (pieces longues et minces qui
demandent des outils avec une coupe légere capibbesorber les vibrations),

« l'efficacité de la production est importante (protiion de grands volumes),

« plusieurs outils sont nécessaires et ils doivenat @&bpliqués correctement (du simple

surfacage au profilage avec 4 ou 5 axdd)}

[1.2.1. Fraisage des aubes de turbines
Les aubes des turbines sont fraisées avec unesipreale forme de l'ordre du

centieme de millimeétre.

0]
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[1.2.1.1. Ebauche de brut quelconque 3D :

L’aube de turbine est usinée a partir d’'une ébalibhhement définie ou quelconque.
La stratégie évite automatiquement les trajetsla gans les parties en contre-dépouilles. Des
profondeurs de coupe réguliéres et I'avance inddgeie des axes de rotation offrent des
conditions de coupe constantes. Le serrage desdexedation permet d’utiliser des outils de

plus grande taille et d’obtenir un débit de copeamxolume éleveé. (Figure 11.1)

Figure 1.1 Ebauche de brut quelconqiiss]

[1.2.1.2. Usinage en bout d’aube de turbine 5 axes

Ce cycle permet la finitiodes surfaces de la pale. Le traj&tutil hélicoidal peut étre
générécomme un usinage simultané 4 axes ou 5 axes. Rsufrdises cylindriquest
toriques, I'angle guideest toujours automatiquement corrigéur ne pas endommager les
surfaces et pour que seule la pactbepante de I'outil soit sollicitée.

Figure. I1.2. Usinage en bout d’aube de turbinexes{18]

[1.2.1.3. Usinage en roulant d’aubes de turbine 5xes :

La partie située entria pale et les surfaces latérales, qui ne peutfédieée avec
'usinageen bout 5 axes, est usinée avec l'usinage dessflarexes. Les angles guides et
d’inclinaison latérale offrent d’excellentes comalits de coupe. Par ailleurs, l'usinage des
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flancs 5 axes permet de créer rapidement des ssrfatéraleségerement courbées avec
'usinageen roulant.

Figure 11.3. Usinage en roulant d'aubes de turbbhaxeq18]

La géométrie des aubes de turbines déterminecbeffé des moteurs d'avions, des
turbines & vapeur ou des turbo chargeurs. La teedsioriente clairement vers les profilés
minces en matériaux durs. Les aciers fortemerésafiont les matériaux les plus simples qui
sont usinés dans les centres de fraisage de Staedgrt. Désormais, on serre fréquemment

des alliages a base de titane ou de nickel danséebines. S'ajoute a cela le fait que les
aubes sont produites en série.

Figure II. 4. Usinage en bout en 5 axes d’'une aube de terlia finition des pales est
réalisée par un usinage en contifli8]

Lors d’'usinage, des défauts apparaissaient jugg@'sent a la surface: marques de
retour, arétes écrasées ou traces de broutage. Bl@mees les tolérances étaient respectées,
on pouvait voir frequemment sur les anciennes audleeturbines des «ghostlines» ou des
traces de broutage. Une surface aussi impeccalpewnait jusqu'a présent étre obtenue que
par une opération supplémentaire de meulage, ureg@éoqui est cependant conteste, étant

donné qu'il risque de modifier la géomeétrie deseaulCe sont surtout les surfaces d'amenée
d'air qui sont délicate§19]
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[1.2.2. Moulage des aubes de turbine a gaz

[1.2.2. 1.Moulage au contact

a. Principe
Procédé manuel pour la réalisation de piéces ar mhatrésines thermodurcissables, a
température ambiante et sans pression. Les rerdontsdéposés sur le moule et imprégnés de
résine liquide, accélérée et catalysée. Apres skament de la résine, la piéce est démoulée et
détourée[20]

Renfort ~<— Ebulleur

Résine

F’f Résine + renfort

Gelcoat

MOULE

Figure 11.5. Schéma de moulage au cont§20]

b. Caractéristiques principales

Avantages Limites
* Trés larges possibilités de forme. * Une seule face lisse.
* Pas de limite dimensionnelle. * Nécessité de finition (détourage,
« Une surface lisse, gel coartée (aspect, tenug percage, etc,..)
corrosion). * Qualité tributaire de la main d’ceuvre.
* Propriétés meécaniques moyennes a bol ¢ Faible cadence de production par
investissements spécifiques tres faibles. moule.
* Moules simples, peu onéreux, rapides a réa|  Espace de travail important.
en interne. * Conditions de travail médiocres.

Tableau Il.1.Caractéristiques de moulage au contd20]

[1.2.2. 2.Moulage par projection
a .principe
Procédé manuel ou robotisé permettant la réalisatie pieces a partir de résines
thermodurcissables a température ambiante et sassign. Les matieres premiéeres sont
mises en ceuvre a l'aide d'une machine dite "degron" comprenant :
- un dispositif de coupe - projection du renfort

- un ou deux pistolets projetant simultanémenésne
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Figure I1.6.Chemat de Moulage par projectifi]

b. Caractéristiques principales

Avantages Limites

* Tres larges possibilités de forme et dimensigrdJne seule face lisse.
* Travail simplifié, suppression de la mise |erPropriétés mécaniques moyenne.
forme obtenue directement par la projection.| « Qualité tributaire de la main d’ceuvre.
* Productivité plus élevée qu’au contact.  Conditions de travail trés médiocres si
* Investissements trées modérés. absence d’agencements nécessaires.
*Moules simples, peu onéreux. Rapides a
réaliser en interne.
Tableau 11.2. Caractéristigues de moulage par project[dd]

11.2.2. 3.Moulagesous vide
a. Principe
Le moulage sous vide s'effectue entre moule ereenbule rigide, semi-rigide ou souple
suivant la technologie de mis en ceuvre.
Le renfort (mat, tissu, préforme) est placé adlietur du moule ; la résine catalysée est
versée sur le renfort. On utilise la pression tgxeyce sur le moule lors de la mise sous vide pour
répartir la résine et imprégner le renf¢2tl]

b. Caractéristiques principales

Avantages Limites
* Deux faces lisses, éventuellement gelcoatéese Possibilités de formes plus réduites qu’au
* Qualité non tributaire de la main d’ceuvre. contact.
* Qualité constante. » Mise au point parfois difficile.

* Bonne cadence de production

* Nécessite peu de surface

* Investissement trés modéres.

« Bonnes conditions de travail et d’hgiene.

Tableau Il.3.caractéristiques de moulage sous vi@d]
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[1.2.2. 4.Moulage a cire perdue

La fonderie cire perdue ou a modéles non permaresitsssue des métiers d'art, ou
la nécessité de reproduire des objets en métal idaessaire (duplication de sculptures en

bronze par exemple).

L'industrie s'est tres vite intéressée a ce progéd&ui permettait d'obtenir des formes
tres complexes, difficilement réalisables par descg@dés de fonderie (sable, moule
permanent...) ou d'usinage classique. En efferdeéoé cire perdue consiste a réaliser un
moule céramique (carapace) autour d'une piece mamEléralement en cire. Cette carapace,
vidée de la piece modele, est remplie de métaidejuLorsque le métal est solidifie, la

carapace est détruite pour obtenir la piece mételi

Ce procédé permet ainsi de mouler des pieces psquélles la réalisation d'un moule

permanent pour la fonderie serait tres compleximet colteuse.

Procédé de précision, les caractéristiques dimensltes des piéces, mais surtout
d'état de surface sont supérieures aux autresg@scke fonderif22]
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Figure Il. 7. Schéma de principe de moulage a cire perfii

[1.15. Choix du matériau pour réalisation d’aube

Bien qu'il ait connu depuis longtemps que l'augraon de la température d'entrée de
turbine dans les résultats de moteurs aéronautpresles moteurs plus efficaces, les limites
de fusion des métaux ont certainement restreintazapératures. Par conséquent, différents

s
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matériaux et revétements résistants a la tempéranirété considérés un certain nombre de
plus en plus la température des alliages d'aubdsirme efficace sont présentés dans la
figure .11.32 [14]

PROGRESS IN TURBINE BLADE ALLOYS
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Figure 11.8. Développement de matériaux d’aube @840 & notre jouf23]

[1.12. Les superalliages

Un superalliage ou alliage a haute performancemsiliage métallique présentant une
excellente résistance mécanique et une bonne adsistau fluage a haute température
(typiguement 0,7 a 0,8 fois sa température de fysione bonne stabilité surfacique ainsi
qu'une bonne résistance a lacorrosionet a I'dioydaLes superalliages présentent
typiquement une structure cristalline cubique & faentrée de type austénitique. Les éléments
d'alliages a la base d'un superalliage sont le pdusent le nickel, le cobalt et le fer, mais

aussi le titane ou l'aluminiuf24]

Le développement des superalliages s'est applayéos sur des innovations dans les
domaines de la chimie et des processus de falonicatéalisées dans les domaines de

I'aérospatial et de I'énergie. Les superalliagesvent leurs applications habituelles dans les

6
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turbines des moteurs d'avion (aubes de turbinevde®es chaudes des turboréacteurs), les

turbines a gaz, ou les turbines de l'industrie neari

Les superalliages sont des matériaux métalliqustnds a des usages a haute
température comme les zones chaudes des turbgesau des turboréacteurs. lls permettent
notamment des gains de rendement en offrant laljpldgsa ces systéemes de fonctionner a

des températures plus élevées.
On peut diviser les superalliages en trois familles
v Alliages a base de fer-nickel-chrome ;
v Alliage a base de nickel ;
v Alliage a base de cobalt.
Leur résistance élevée au fluge est due principaié¢@ux trois facteurs :

» Refroidissement de la matrice par addition des éms:. molybdéene, tungsténe,

cobalt, niobium, tantale, vanadium ;
= Présence d’'une phase intermétallique finement pitéei;
= Présence de carbures.
[1.12.1. Les superalliages a base de nickel

lIs sont connus notamment sous les noms de marduesnel (Inco) et Hastelloys
(Haynes international). lls présentent d’ailleuesttbs nombreuses nuances dont des alliages
super réfractaires utilisés a hautes tempérafards

[1.12.2. Structure d’'un superalliage

Les superalliages a base de nickel contiennentfpd&spités cohérents de la phase

ordonnénng’ dans la matrice CF¢.
un superalliage et un solide biphasique :

* unematrice : systeme cF désordonné (appellé phase

» desprécipités : formant un systéme cF ordonné Njfbhasey’)

El
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Ces deux phases sont mixées sans qu’il y ait repteida structure :

Al

{désordonnéej {ordonnée)
Figure Il. 9. Structure d'un superalliage.

Le facteur de durcissement de ces alliages etguldophase intermétallique y’, a
structure cubique, cohérente avec la matrice nickedme. Sa composition estsNAI Ti) ;
elle peut contenir également, en solution, du cleroou du cobalt; d’autres phases
intermétalliques peuvent précipiter dans les sulggas a base de nickel, telle que la phase
orthorhombique NNb.

Les dislocations produites par le fluage rencomtram cours de leur déplacement, ces
particules y’, qu’elles sont obligées de cisailber de contourner, nécessitant une contrainte

mécanique supplémentaire.

Le mouvement des dislocations est contraint dersuis couloirs tres étroits qui
séparent les précipités cubitaux (Fig.10)

Figure 11.10. Morphologie des précipités(MET) [24]

5
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Dimensions des précipités gie(d’environ 64 angstréoms) dans la phaskit baisser
énormément les performances a haute températureviie 80%. La dimension de ces
précipités peut étre contrélée en faisant un rettuguperalliage.

La figure 33 montre la morphologie de la précipitatde la phase’ (réplique au
carbone, microscopie électronique). L'addition dolybdene a pour effet d’arrondir les
particulesy’.

O A3 ke
223

& - @
:."1;.1‘%‘ ..'- 1‘ & .

A gawrbe : sane modybdine | & drode - avec 4 5% de molybadéne
Grossssement : JP000

Figure Il. 11. Morphologie de précipitation de la phaselans l'alliage a base de nickel contenant
20% de chrome et 2%de titane[24]

11.13. L'INCONEL 738
11.13.1. Introduction

L’inconel un alliage constitué de Nickel, de ferd® Chrome. Contrairement aux
aciers inoxydables qui sont tous a base de felliés avec du nickel et du chrome, certains
Inconels sont a base de nickel et alliés avec donoh et du fer, comme par exemple
I'Inconel 738. Le terme « Inconel » est une mardéposée de métaux spéciaux. Corporation,
désignant différents alliages de métaux. La maegieautilisée comme préfixe pour environ
25 alliages[12]

[1.13.2. Les propriétés de l'inconel

Ses propriétés mécaniques et son apparence somararies a celles de l'acier
inoxydable. Sa résistance mécanique a la tracioie \de 690 a 1 275 MPa (100 000 a 185
000 psi) selon l'alliage. lls ont les mémes avaesague les aciers inoxydables par rapport
aux aciers carbones, mais en plus marqués. Latadsis a la chaleur est beaucoup plus
importante (+ 900°). Evidemment, ils sont aussiugseap plus chers, la décision de les

utiliser est calculée sur la durée de vie prévula eentabilité de I'application. Les inconels

L7
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sont frequemment utilisés dans I'aéronautique B$ articulierement pour les pieces des

parties chaudes des réacteurs. lls sont ausséstitlans les centrales nucléajpes
L'inconel738 est un superalliage a base de nickellatge utilisation pour les

applications de haute température, spécialementlpdabrication d’aubes de turbines a gaz

récentes. Il présente une bonne résistance alefketadyla corrosion séche
Deux versions de cet alliage sont produites :

= Inconel 738C (high carbon version)

» Inconel 738LC (low carbon version).

La différence entre les deux est le pourcentageadbone, le premier avec 0/AC et

le deuxiéme avec 0.%4C le premier est largement utilisé.
[1.13.3. Composition de l'inconel

Le tableau I1.3.présente la composition chimiquéideonel 738 ;

Composition (% en masse)

IN-T38C IN-TISLC

{high carbon) {lowr carbon)
Elément Gamme MNominale Gamme Mominale
Carbone 0.15-0.20 017 0.08-0.13 0.11
Cabalt 2 00-9.00 850 3.00-9.00 8.3
Chrome 5.70-16.30 16.00 15.70-16.30 16.00
_hfai}'bdéﬂe 1.50°2.00 175 1.50-2.00 1.75
Tungsiéne 340-2.30 260 2.40-2.80 2.60
Tantale 1.50-2.00 1.75 1.50-2.00 1.75
Niobium 0.60-1.10 000 0.60-1.10 1.75
Aluminium 32037 1 40 320-3.70 340
Tz'.r:frr 3.20-3.7 3.40 3.20-3.70 340
Zirkonium | 0.05-0.15 0.10 0.03-0.08 0.03
Bore 0.005-0.015 0.010 0.007-0.012 010
Fer 0.05max * 0. 05max *
Manganése 0.0 max * 0.02max *
Silicium 0. 30max * 0.3 (max *
Sulfure 0.015max * 0.015max *
Nickel Balance Balance (61) Balance Balance (61}

* mimmum possible

Tableau .I1.3.Composition chimique de 'inconel 128]

bY

La stabilité de linconel 738 est confirmée pars$ai de rupture a chaud (stress-

rupture test) : apres plus de 5000 heures, a unpémture de 815C° sous une contrainte de

o0

[ 4
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280 MPa et apres traitement thermique, aucune ttagehase sigma) n'a été trouvée sur

I'alliage, sachant que cette phase est instable.

11.13.4. La fabrication de l'inconel

L’IN-738 comme presque tous les superalliages a dasiickel, est fabriqué par la
fonderie de précision (moulage en cire perdue).

Soudabilité :

Pour I'IN-738, le total (Al+Ti) est égal a 6@ (nettement supérieure &o¥, par
conséquent, cet alliage est ordinairement considéré soudable. Pour le souder, il est
conseillé de prendre toutes les précautions néoessahoix du procédé de soudage,
température pré/post-chauffage, traitements thereiq[25]

[1.14. Les matériaux composites

[1.14.1.Définition

Un matériau composite peut étre défini d'une margénérale comme l'assemblage de
deux ou plusieurs matériaux, l'assemblage finalntaydes propriétés supérieures aux
propriétés de chacun des matériaux constitutdsyé (11.12). On appelle maintenant de facon
courante "matériaux composites” des arrangemergsrelgforts qui sont noyés dans une
matrice dont la résistance mécanique est beaudospfgible, entre le renfort et la matrice,
existe une zone de liaison appelée interface. Catériaux composites sont la plupart du

temps hétérogenes et anisotrofas.

La matrice assure la cohésion et l'orientation fil@es, elle permet également de
transmettre les sollicitations auxquelles sont Seasles pieces.

Eenfort

Matrice

Figure 11.12. Matériau composit¢26]
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[1.14.2. Classification des matériaux composites

La nature du matériau constituant la matrice perdetrépertorier trois grandes
classes de composites, considérées ici par ordiesant de tenue en température : les
composites (CMP), les composites (CMM) et les casitps (CMC). Il est alors possible
d'associer a ces trois types de matrice soit déerts discontinus, dont toutes les dimensions
sont tres inférieures aux dimensions de la piemédss renforts continus, dont au moins une
dimension est du méme ordre de grandeur qu'unendiore de la piece. Les matériaux
utilisés comme renforts présentent de bonnes m@srimécaniques intrinséques (carbone,

alumine, silice, bore, kevlar. acier, nitrure etocae de silicium...).

Lorsque les températures d'utilisation sont supéege a 1000°C, on a recours aux
composites a matrice céramique. Dans ce type dpadement, le renfort est généralement
constitué de fibres longues en carbone, en silicer carbure de silicium assemblées par
tissage multidimensionnel. Ce renfort poreux edilti@ par la matrice (carbone, silice,
carbure de silicium) qui se trouve soit en phagaidie soit en phase gazeuse. La derniére
étape d'élaboration consiste a densifier le conpqsir frittage sous haute pression a haute
température. Ces matériaux sont développés edtamiat dans le domaine aérospatial en
tant que structure thermique (disques de freirgres; volets, tuiles ablatives...) en raison de

leur haute résistance thermomécanique spécifjitie

11.14.3. Les renforts

Les renforts assurent les propriétés mécaniquesatériau composite et un grand
nombre de fibres sont disponibles sur le marchéoection des codts de revient recherchés
pour la structure réalisée. Les renforts constitdésfibres se présentent sous les formes
suivantes : linéique (fils, méches), tissus sudfaes (tissus, mats), multidirectionnelle (tresse,

tissus complexes, tissage tri directionnel ou d26).

11.14.3.1. Classification des renforts

La classification des types de renforts courammamtontrés est indiquée sur la
figure (11.13) :

|
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Polvester
I i .
norganigues { Renaniile —Verre

Végétaux — Céramiques
Organiques —E — Bore

Minéraux —

Renforts

—Meétalliques

—s Carbone
Figure 11.13. Classification des renfort26]

-Fibre de verre

Elles constituent le renfort essentiel des compegiGD). Elle est obtenue a partir de
silice (SiO2) et d'additifs (alumine, carbonate aeux, magnésie, oxyde de bore). On

distingue trois types de fibres de verre [21]:

4 Verre E : pour les composites de grande diffustdasapplications courantes.

4 Verre R : pour les composites hautes performances.

v Verre D : pour la fabrication de circuits imprim@sropriétés diélectriques). Les
avantages et les inconvénients des fibres de sentereprésentés sur le tableau (11.1) :

Avantages inconvénients

» Bonne résistance thermique et électrique * Caractéristiques mécaniques moyennes,
« Bonne résistance aux agents chimiques et Botamment la rigidité élastique.

'humidité. » Tenue au choc médiocre.
*Bonne compatibilité avec les matrices

organiques.
* Faible cout.

Tableau I11.4. Avantages et inconvénients de lad-ite verrg26].

-Fibre de carbone

C'est la fibre la plus utilisées dans les applicati hautes performances. Elle est
obtenue par carbonisation de la fibre de PAN (Raganitrile), figure (11.14). Selon la
température de combustion, on distingue deux tgpdtres de carbori@7] :

4 Fibres haute résistance (HR) : pour une combusiioih000 a 1500 °C.

v Fibres haut module (HM) : pour une températureatelstion de 1800 a 2000 °C.

5




Chapitre Matériaux et procédés de fabricatioasthilettes

Figure 11.14. Fibre de carbone constituée de plussecentaines de filamerfta5].

Les avantages et les inconvénients des fibresridema sont représentés sur le tableau (I1.5) :

Avantages inconveénients

» Grande résistance a la traction et grande| « Fragilité au choc,
rigidité longitudinale. * Fragilité a la courbure ou au pliage.

» Trés bonne tenue en température sans chut@out élevé.
de propriétés (jusqu’a 1500 C° en
atmosphere non oxydante).

* Inertie a la corrosion et aux agents
chimiques.

* Coefficient de dilatation longitudinal tres
faible.

Tableau. 11.5. Avantages et inconvénients de lag-id® carbong26].

-Fibre d'aramide:

Souvent appelée KEVLAR, la fibre d'aramide est essle la chimie des polyamides
aromatiques a liaisons amides dont les propriéasdifféerentes des polyamides aliphatiques. Il
est possible de trouver deux types de fibres dideade rigidités différentdd 7]:

v La fibre bas module (70 GPa): utilisées pour lddesiet les gilets pare-balles.

v La fibre haute module (130 GPa): utilisées pouctanposites HP.
-Fibre a base de borefibres de haut module et insensibles a I'oxydadidrautes températures,
elles sont obtenues par dépdt en phase gazeuge substrat en tungstefis].

-Fibre a base de silice ou de quartzlles sont produites comme le verre, par fusiorsoet
essentiellement utilisées pour leur haute tenumigiie et thermique dans les tuyéres pour moteur

de fusée.
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-Fibres de polyéthylene de haut modulelles présentent une trés bonne résistance aclitra

mais une mauvaise mouillabilité. Pour des strustyreu sollicitées, on peut encore utiliser des

fibres synthétiques courantes de polyamide ou gtadye

Les caractéristiques des renforts sont représedtéesle tableau (1.3).

- § o 2
Y : I_""
Renforts —p L:_: E 2 A E o E E i
gy t = o =) E = é = =
Caracteristiques 7 ; E 4':-: 2 ] = : E*
v v G
Diametre du filament (um) 16 10 6.5 7 12 100 10 /
Masse volumigue {‘Kgfmj} 2600 | 2500 1800 1750 1450 2600 2600 960
i 74000 | 86000 | 390000 | 230000 | 130000 | 400000 | 200000 | 100000
longitudinal (MPa)
Module de cisaillenient 30000 ! 20000 | 50000 | 12000 | / /
{MPa)
Coefficient de poissan 0.25 02 0.35 03 04 / / /
Coefficient de dilatation 0.5 03 0.08 0.02 0.2 04 / ;
thermigue (C”)*10° i '
Contraintes de rupture = | 55, | 3000 | 2500 | 3200 | 2000 | 3400 | 3000 | 3000
Traction (MPa)
Allongement a rupiure( %) 35 4 0.6 13 23 038 1.5 /

Tabeau II. 6. Caractéristiques moyennes des resfa].

11.14.4. Architecture des renforts

Les structures composites sont anisotropes. Laapglules renforts travaillent bien en

traction, mais offrent de moins bonnes performaraexompression et cisaillement. Il est

donc impératif de jouer sur la texture et la géométes renforts pour créer une architecture

adaptée. Il existe differentes géométries et testde renfortf27] :

1. Les unidirectionnels (UD)

Dans une nappe unidirectionnelle, les fibres sastmblées parallélement les unes

par rapport aux autres a l'aide d'une trame tgEyde figure I.15). Taux de dés équilibre trés

grand.

s
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K

Figure 11.15. Une nappe unidirectionnel28].

2. Lestissus
Les tissus se composent de fils de chaine et deetperpendiculaires entres eux. Le

mode d'entrecroisement ou armure les caractérise.

-Toile ou taffetas: chaque fil de chaine passe dessus puis dessousechiade trame, et

réciproquement, figure (11.16). Le tissus présamte bonne planéité et une relative rigidité,

mais est peu déformable pour la mise en ceuvrenbp®reux entrecroisements successifs

génerent un embuvage important et réduisent lgwigtés mécaniques.

e [ ey [ I e [ e s [ e f
T e e Tt o ol o

LT
ajalpgelisgeia l:.:l:':l
-'::::: .:J:Enln:l:l
(1 TE 10T o : j.:l:!

T

Figure II. 16. Tissu forme toile

-Serge: chaque fil de chaine flotte au dessus de plusigirls de trame et chaque fil de
trame flotte au dessus de)(fils de chaine, figure (11.17). Armure de plusagde souplesse

gue le taffetas ayant une bonne densité d¢2dk

|:.:':|:|:::':’: =i
wepefelerep[elepefohene

ekl

Figure 11.17. Tissu forme serge.
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- Satin : chaque fil de chaine flotte au dessus de plusi€ns$) fils de trame et
réciproquement, figure (11.18). Ces tissus ont agsects différents de chaque cété. Ces tissus
sont assez souples et adaptés a la mise en forpieas a surfaces complexes. Ce type de
tissus présente une forte masse spécifiqgue. Conmtissu est difficilement déformable sur
une surface gauche, on réalise également pourttisations spécifiques des armures bi ou

tridimensionnelld28].

"l:I:'::..I'“"I .i:_;.l.l-
..I"" ol s

e et e 'E:..

..I'“'EI‘:::..I“:...!I:'

::.'l olnlno . |nl:llll|uul

fc0 oongBo 6o
Figure 11.18. Tissu forme satin.

[1.14.5. Les matrice
La matrice a pour role de lier les fibres renfod@ssurer une répartition spatiale

homogene des renforts, transmettre aux renfortsefiests extérieurs et de les répartir,

apporter la tenue chimique de la structure et dolar®rme désirée au produit, figure (11.19).

—= Thermodurcissable
Organique ——
Matrice L. Thermoplastique
—= Metallique
Minérale —

— Ceramique

Figure 11.19. Classification des matric§29]
a . Les Matrices organiques

Les matrices en polymere de synthése sont lescpluisantes dans les composites de
grande diffusion, associées a des fibres de vatlaeamide ou de carbone. Elles ont un faible
module et une faible résistance a la traction, eaiprétent facilement a I'imprégnation des
renforts. On utilise actuellement surtout des Esithermodurcissables (TD) que I'on associe
a des fibres longues, mais I'emploi de polymeresntbplastiques (TP) renforcés de fibres
courtes se développe fortement. Il est importanbida situer les différences fondamentales

de ces deux types de matrices.

K3




Chapitre Il

Matériaux et procédés de fabricatioasdailettes

v' La structure des (TP) se présente sous forme daeshhnéaires, il faut les chauffer

pour les mettre en forme (les chaines se pliemsglet les refroidir pour les fixer (les

chaines se bloquent). Cette opération est réversibl

v' La structure des (TD) a la forme d'un réseau triisionnel qui se ponte (double

liaison de polymérisation) pour durcir en forme tigon définitive, lors d'un

échauffement. La transformation est donc irrévés$s].

Les principales différences entre les Matrices (@P)TD) sont représentées dans le tableau

(1.7)
Matrices Thermoplastiques (IP) Thermodurcissables (ID)
Etat de base Solide prét a I'emplo1 Liquide visqueux a polymeriser
stockage illinuté reduit
Moulage Chauffage+ refroidissement Chauffage continu
cycle court long
Tenue thermique redutte bonne
Tenue au choc Assez bonne linutée
Chutes et déchets recyclables Perdus ou recycles en charge
Mouillabilité renforts difficile alsée

Tableau. I1.7. Principales différences entre lestfi¢as TP et T(}26]

Les caractéristiques des matrices thermoplastispigisreprésentées dan le tableau (11.8) :

Matrices TP —>
: e ol
Caractéristiques £ £ - 4 = =
ﬂ i e = e & -
Masse volumigue r'Egr'.rn’TJ 900 1300 1100 1350 1150 1300
Maodule d’élasticité
2 2 3
longitudinal (MPa) 1200 4000 Qoo 000 3300 4000
Coefficient de poisson 0.4 0.35 f f
Coefficient de dilatation . -
thermigne (C Y)=10° 9 . a 4 . -
Coniraintes de rupfure B o
30 65 70 85 108 90
Traction (MPa) g
Allongement a rupture( %) 20a400 100 200 a6 G0 50

Tableau. 11.8. Caractéristiques mécaniques desessthermoplastiqug26]

Les caractéristiques des matrices thermodurcissablet représentées dan le tableau (I1.9) :

)
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Matrices TD =

Caractéristigues

!

Masse velumigue (Kg.fmjl 1200 | 1300 | 1200 1200 1150 1100 1100 1400

Epoxyde
Polyester

Phénoligue
Polyvearbonate
Vinyvlester
Silicone
Uréthanne
Polyimide

- 4000
i)
Module delasticlte | 50, | 3000 | 4000 | 2400 | 3300 | 2200 | 70047000 | 3
longitudinal (MPa)
15000
Module de cisaillement . , , ]
(MPa) 1600 | 1100 | 1400 / f - - 1100
Coefficient de poisson 04 04 04 0.35 05 035
Coefficient de dilatation .
£ z / I
thermique (C*)*10° H : 5 9 ” B
Coniraintes de rupture ¢ -
Traction (MPa) 130 70 80 60 75 35 30 70
Allongement a rupiure(%) 2 25 2.5 / 4 / 100 1

Tableau 11.9 caractéristiques des matrices thermmodsableq26]

b. Les matrices métalliques

L’'imprégnation de renforts par un alliage liquidaré une opération techniquement
délicate, en pratique seuls les alliages d’alummmgont utilisés dans ce type de technique,
associés a des fibres ou particules de graphitgeotéramiques. lls sont faciles a mettre en
ceuvre car leur température de fusion est relatinétnasse, leur masse volumique est faible
et ils sont peu codteux. Le compromis obtenu datténacité de la matrice métallique et la
rigidité des renforts donne au composite des caiatifues mécaniques intéressantes par

rapport a I'alliage seul, surtout au-dessus de°£00

c. Matrices Céramiques

Des composites a matrices céramiques peuvent Btenus par imprégnation de
préformes de fibres (métaux, verres, aramides ooa;bcéramique) soit par des suspensions
liquides, ensuite frittées en température sous ehguiession, soit par des gaz réactifs

permettant un dépot entre les fibres (notamment lgslcomposites carbone-carbofi9).

[1.14.6. Architecture des matériaux composites
L’ensemble des proceédes de mise en ceuvre morgrépandérance d’'une conception

des piéces en matériaux composites :

- Par surface : plaques, coques

|
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- Par stratification de couches successives

a. Monocouches :

Les monocouches représentent I'élément de basea deructure composite. Les
différents types de monocouches sont caractérigésapforme du renfort: a fibres longue

(unidirectionnelles UD, réparties aléatoirementjbees tissées, a fibre courtes.

r (ou z)

Fibre

T .z

[Sens transverse)

Matrice

1

[Sens long)
Figure 11.20.pli & renforcement unidirectionn¢B0]
b. Stratifiés :

Un stratifié est constitué d’'un empilement de maushes ayant chacune une
orientation propre par rapport a un référentiel wam aux couches, et désigné comme le
référentiel commun aux couches, et désigné commédeentiel du stratifieHigure. 11.21).

Le choix de I'empilement et plus particulieremeas drientations permettra d’avoir
des propriétés mécaniques spécifiques. On poudia des stratifiés du type30]

1. Equilibré : stratifié comportement autant de cosotigentées suivant la direction
+0 que de couches orientées suivant la direction —

2. Symeétrique : stratifi€ comportant des couches diées symétriquement par
rapport & un plan moyen.

3. Antisymétrique : stratifié comportant des couchispasées non symétriquement
par rapport a un plan moyen.

4. Croisé : stratifié comportant autant de couches@ue de couches a 90°.
Hybride : les couches successives comportemerftides de natures différentes,
il s’agit d’un stratifié hybride.

5]




Chapitre Matériaux et procédés de fabricatioasthilettes

% Stratifié

Couches = 7 >

Figure 11.21. Constitution d’un stratifi30]

[1.14.7.Composites sandwiches

Le principe de la technique sandwiche consistepicaer sur une ame (constituée
d’'un matériau ou d’une structure légére possédafitotines propriétés en compression) deux
« feuilles », appelées peaux, possédant de bommastéristiques en traction, L’objectif d’un
tel procéde est de constituer une structure peamtettie concilier légereté et rigidité.
Généralement, le choix des matériaux est fait gma objectif initial d'avoir une masse
minimale en tenant compte ensuite des conditiongilidation (conditions thermiques,
corrosion, prix). Pour que les structures sandvecjmient pleinement leur role, il est
nécessaire de veiller a avoir une solidarisatiofefia de I'ensemble ame - peaux, de maniére
a répartir les efforts entre ame et peaux. L'assagebest réalisé par un collage a l'aide de

résines compatibles avec les matériaux en prégamte

Stratifies Siratifiés ame de balsa

ime (mousse, resine)

Figure Il. 22. Matériaux sandwiches a ames pleirj@6]
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) Stratifies
Stratifies

dme nid d’abeilles —/

ame ondulée

Figure 11.23. Matériaux sandwiches a &mes creuses.

[1.14.8. Etapes de la mise en ceuvre des matériauanoposites

Les étapes de la fabrication d'un matériau composinsistent a assembler les
renforts avec une matrice polymere tout en étadlissine bonne interface entre les deux
matériaux. Lors de la mise en ceuvre, la nature,ptepriétés physiques, chimiques et
thermiques des différents constituants influendest mécanismes de transformation des
matériaux, la matrice peut passer de I'état liquadkétat solide ou étre fondue a haute
température avant d'étre solidifiée. La fabricatilms matériaux composites (TD) comprend
I'imprégnation du renfort par la résine. Le compgetet la polymérisation de la résine lors de
sa cuisson, figure (ll.24). Pour les matériaux cosies (TP) limprégnation et la
consolidation se font généralement a haute temyérat la solidification est obtenue lors du
refroidissement, figure (I1.25). Pour les deux stsde polymeres, la mise en oeuvre peut se
faire en deux étapes: la confection de pré imprégge réalisée séparément, puis la
polymérisation ou la consolidation respectivemenmtt sachevées durant la fabrication des
pieceq30].

2




Chapitre Matériaux et procédés de fabricatioasthilettes

Résine |renfort5

L d
imprégnation

¥
| dépose du semi produit sur 1" outillage |

¥
| Consclidation et compactage |

¥
| solidification par polvmérisation |

| dém::ul age |

Figure 1. 24. Les différentes étapes de la mise en ceuvima®siaux composites (TD).

Résine renforts

|

imprégnation dans 1" outil par chauffage

h
Consolidation

h 4
solidification parrefroidissement

h J
démoulage

Figure Il. 25. Les différentes étapes de la mise en ceuvimatesiaux composites (TP)

1. 15. L'ALUMINE

Dans notre étude nous proposons de réalisé unedeubdEaction de turbine a gaz en

matériaux composite, la matrice choisie est unarsigue technique sodlumine (oxyde

d'aluminium ALOs3) : bonne tenue mécanique aux températures éleliémae conductivité

thermique, grande résistivité électrique, grandestdy bonne résistance a l'usure, inertie

chimique(tableau .11.10). Cette matrice est recderpar des fibres de carbone.

=
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Propriétés Valeur
Propriétés physiques :
« Masse volumique (g/cth 3.9
» Poids moléculaire (g/mole) 102
+ Température maximale d’utilisation sous air (C?) 1700-1800
Propriétés mécaniques :
* Module d'Young (Gpa) 300-400
» Coefficient de poisson. 0.25
+ Résistance a la flexion (Mpa) 380
 Ténacité (Mpa.?d) 2-3
Propriétés thermique :
» Chaleur spécifique (J/K/kg) 900
» Conductivité thermique (W/m/K)
-a20°C 26-35
-a500°C 10-15
« Dilatation linéaire (x18) de 20 & 1000°C 8-9
« Point de fusion (°C) 2050
Propriété électrique :
» Constante diélectrique 9-10
» Reésistivité électrique a 20 °C (Ohm.cm) >10
+ Résistance diélectrique (kV/mm) 10-20

Tableau .11.10. Quelques propriétés : mécaniquagsigues, thermiques, électriques pour I'alumine

[1.15.1.Composite a matrice céramique

Les composites a matrice céramique ou CMC sontmddériaux composites faisant
partie des céramiques techniques. lls sont carsé&separ un ensemble de fibres céramiques
incorporées dans une matrice également céramidgaresket matrice peuvent en principe étre
constituées de toutes les céramiques connuesineiugnt méme le carborjd2]
[1.15.2. Propriétés des composites a matrice céraque

a. Propriété mécanique

L'amélioration indiquée en introduction des pro@semecaniques par l'insertion de
fibres céramiques dans la matrice céramique egéebas le mécanisme suivant :

La mise en tension forme dans la matrice des fewot@ame dans le matériau non
composite, pour des allongements supérieurs a%,elon le type de matériau, et les fibres
forment un pont a travers la fente. Ce mécanisrppase que la matrice peut glisser le long
des fibres, c'est-a-dire, n'est que faiblementriéeaniquement a elles. Si l'adhésion entre la
matrice et les fibres était forte, les fibres saigint dans I'ouverture de la fente un allongement

s

|
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extréme et devraient y résister, ce qui n'est@aas. Ceci signifie que dans le cas d'une forte
adhérence, la fente de la matrice casserait aessffilbres, et la céramique composite
présenterait le méme comportement fragile querinaéue non renforcée.

b. Propriétés thermiques et électriques

Les propriétés thermiques et électriques des cqraeni composites dépendent des
composants : fibres, matrice et pores, ainsi quédedisposition. L'orientation des fibres
conduit en outre a des valeurs dépendantes deeletidn (anisotropes).

Parmi les céramiques composites les plus couramdigpnibles actuellemement, on
peut résumer ainsi :

Les céramiques composites a base d'oxydes regarésdbons isolants électriques, et
ont une meilleure isolation thermique que les cégass homogenes, en raison de leur
porosité. L'utilisation de fibres de carbone éligeconductivités électrique et thermique dans
la direction des fibres, dans la mesure ou ellas mises directement en contd&2]

Conclusion :

La technologie moderne essaie a plusieurs &Es concevoir aux matériaux de
construction une bonne rigidité, une haute résigtanécanique, une ténacité élevée et une
grande légereté .Dans ce méme contexte iiagé désire, dans un grand nombre de
situation, concevoir des structures présentantappart performance /masse, le plus élevé
possible. pour atteindre ces performancesedherche toujours des matériaux ayant des
caractéristiques spécifiques élevées .Les matérigpondant a ce critere tels que le verre, le
carbone ,le bore ....sont trés fragiles, un petiadesuffit pour amorcer la rupture totale de
la structure .Pour pouvoir réaliser des stm&s suffisamment tolérantes aux dommages,
il est nécessaire d'utiliser des matériauforeds par des fibres qui sont liées entre
elles par une résine . Aucun matériau classigupermet de combiner ces caractéristiques
d'ou la nécessite de I'utilisation des matériaummusites, les matériaux sandwichs et les

matériaux Intelligents.

bY

Les matériaux composites a matrice céramid@MC) sont principalement
utilisés dans I'industrie aéronautique et spat@bur des applications structurales a haute
température. Leur emploi est envisagé dans cestaipieces de moteurs d’avions civils

comme alternative aux solutions métalliqyas]

5]
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[11.1.Introduction

La méthode des éléments finis (MEF) est une manéraérique de résoudre
certains des probléemes de physique. C'est une dethoi permet de déterminer une
solution approchée sur un domaine spatial, c'elteaqui permet de calculer un champ (de
scalaires, de vecteurs, de tenseurs) qui correspooédrtaines équations et a certaines

conditions imposeées.

La méthode consiste a découper le domaine spatipksts éléments, également
appelés mailles, et a rechercher une formulationpldiée du probléme sur chaque
élément, c'est-a-dire a transformer le systemeudté@ans quelconque en un systeme
d'équations linéaires. Chaque systéme d'équatioRailes peut se représenter par une
matrice. Les systemes d'équations pour tous lesedls sont ensuite rassemblés, ce qui
forme une grande matrice ; la résolution de ceesystglobal donne la solution approchée

au problemg33]

Les codes éléments finis font maintenant partiecdeds couramment utilisés lors
de la conception et a I'analyse des produits indkist Les outils d’aide a la modélisation
devenant de plus en plus perfectionnés, I'utilisatie la méthode des éléments finis s’est
largement développée et peut sembler de moins ensnome affaire de spécialistes. Si
I'utilisation de la méthode se démocratise de aaimplicité croissante de mise en ceuvre,
la fiabilité des algorithmes et la robustesse dad#hode, il reste néanmoins des questions
essentielles auxquelles l'ingénieur devra réporglileveut effectuer une analyse par
éléments finis dans de bonnes conditions :

* formaliser les non dits et les réflexions qui ffistit les choix explicites ou implicites de
son analyse du probleme ;
* évaluer la confiance qu'il accorde aux résultatglipits ;

* analyser les conséquences de ces résultats partrapg objectifs visés.

[1l.2.Principe de la méthode des éléments finis

La méthode des éléments finis peut étre définienserane méthode
d’approximation des équations aux dérivées pagseiui régit le phénomene physique et

leurs conditions aux limites.
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Le principe bien connu de la méthode est de diseréte domaine d’étude en de
multiples éléments puis de résoudre localements admacun de ceux-ci, les équations
associées a la formulation retenue. Les inconniéeseditaires sont alors définies par une
combinaison linéaire, pondéré par des polyndmegetjpolation. La précision du calcul
est liée a la finesse du maillage et au degréedepolynémes. Leurs coefficients ne
dépendent que de la géométrie et de sa discrésdtioalement, on obtient aprés
assemblage un systeme matriciel d’équation, pouvanir compte de certains non

linéarité.[34]
111.2.1.Equation aux dérivées partielles

Un certain nombre de problemes physiques sont tdépar des équations aux
dérivées partielles sur un domaine spatial, unnaelull s'agit d'une généralisation des
éguations différentielles aux fonctions de plusievariables. Par exemple, si I'on a une
fonction de trois variables Xi( X2, X3), I'€quation suivante :

or of L of - .1
“1ax1+“2axz+ax3+‘4‘0 (111.1)
Est une équation aux dérivées partielles. Cettatémuest assortie de conditions

aux limites : valeurs de la fonction ou de sesvé&s partielles en certains points.
Notons que

« lafonction f peut étre une fonction vectorielle,

. I'équation fait souvent intervenir des dérivéesordesd’f/ox ou *floxx; (voire
d'ordres plus éleveés),

- et que les coefficients; et A ne sont pas nécessairement des constantass mai

peuvent étre des fonctions.

La résolution exacte, analytique, de telles équatiaevient vite impossible
manuellement. Par contre, si I'on découpe le doengjratial en petites cellules, appelées
« éléments finis » (EF), on peut résoudre simpléfiEDP sur chaque élémei3s]

[11.2.2.Démarche éléments finis

La méthode des éléments finis (MEF) consiste danc a
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- Découper le modeéle spatial en éléments finis t Bawaillage ;

. Ecrire une version simplifié¢e de I'EDP sur chaglémeént fini ; notons que les
conditions limites d'un élément ne sont pas connoesne connait que les
conditions globales ;

- Rassembler les expressions des EDP locales poligugples conditions aux

limites du probleme.
On retrouve la démarche générale analyse-synthese.

D'un point de vue pratique, la mise en ceuvre dedthode comporte les étapes

suivantes :

1. Analyse du probleme : définition de l'objectif dalaul, recherche des zones
pouvant poser probleme, éventuellement calcul maavec un modéle tres
simplifié pour avoir un ordre de grandeur du resgult

2. Définition du modéle de calcul : la géométrie distégne est dessinée avec un
logiciel de dessin assisté par ordinateur (DAO)leSmodéle numérique (= sur
ordinateur) existe déja (par exemple piece desgiaéain bureau d'étude), il faut
simplifier la géométrie afin d'avoir un calcul :

o plus rapide (modéle « léger ») ;

o ne présentant pas de singularités: les singudargént des points
particuliers se comportant mal vis-a-vis de l'aifpone de calcul ; en ces
point-1a, les résultats sont en général éloignda déalité.

3. Maillage : découpage du modeéle en éléments fiilisconvient de choisir des
formes d'éléments adaptés, permettant d'avoir ullagerégulier, et de vérifier la
gualité du maillage. Le maillage est fait par lioedeur suivant les paramétres
définis par l'utilisateur.

Calcul, fait par l'ordinateur.

5. Affichage des résultats, vérification de leur ca@mé&e et post-traitement.
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Fig.lll.1.Piece volumique maillée par des tétrae|@5]

[11.2.3.Maillage
La méthode des éléments finis repose sur un dégeuda l'espace selon un
maillage. D'habitude I'on choisit un maillage camrétriangulaire mais rien n'interdit de

choisir des maillages plus complexes.

Un élément fini est une maille ; il est défini s noeuds, c'est-a-dire les angles

pour une figure plane, ou les sommets pour un velum

La MEF consiste & calculer les valeurs de la femciux nceuds ; on ne recherche

pas la valeur en tout point de I'espace, mais @mgnt en certains poini36]

lll. 2.3.1. Les différents types de maillage
a. Maillage linéaire

Il schématise un composant d’'une structure quiaif@uniquement en traction ou
compression. Dans cet élément, il est supposé quie $a contrainte normale, est

différente de zéro et qu’elle est constante sgetdion droite.

C’est généralement un élément a 2 nceuds qui coenfdrtconnues ou degrés de
liberté par nceuds (u,v,w), puisqu’il suffit de caitre I'allongement de I'élément pour

déterminer son énergie élastique.

Figure.IV.2. Elément barre ou pout{87]

60
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Le tableau suivant présente les degré de liberséétlements d’'une dimension

Degré du bas Continuité Nombre de nceud | Nobre de
polynomial n degrés de
liberté
Eléments de type 1 c? 2 2
lagrange 2 (ox 3 3
3 (ox 4 4
Elément de type 3 c! 2 4
hermite 5 c? 2 6
Lagrange-Hermite 4 c 3 5
Hermite & degré de 4 c 2 5
liberté non nodal

Tableau. lll.1. les degrés de liberté des élémdhnise dimensiofi37]

b. Maillage surfacique

C’est un élément bidimensionnel dans lequel on sspmue les contraintes sont
uniformes dans I'épaisseur et que la contraintemate ox est nulle (@ est I'axe

perpendiculaire au plan de I'élément). Il est séilpour modéliser ;

Soit des structures mines travaillent en membratest-a dire sans rigidité de
flexion.

8 g

]

K

I-node triangle 6-node triangle 10-node tnangle
(linear) (quadratic) (cubic)
4 3 3 4 7 3
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=
000

T 1 2 ‘[- ‘[ 1 5 2
X X X

4-node U-node

d-node rectangle e .
(linear) E.]Lial.L!l'I]dLUlnl] rectangle
(lingar) fquadratic)

Figure.IV.3. Différents éléments surfaciqua7]

Le tableau suivant présente les degrés de libeg@&igments a deux dimensions
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Degré du bas | Continuité | Nombre de nceu¢ Nobre de
polynomial n degrés de
liberté
TRIANGLES
LAGRANGE 1 c? 3 3
2 c?
3 C? 10 10
HERMITE 3 SEMI- C* 4 10
5 18
QUADRATIQUES
LAGRANGE 1 c?
2 c®
3 C? 16 16
HERMITE 3 SEMI- C 4 16

Tableau. Ill.2. Les degrés de liberté des élémamtsux dimension87]

c. Maillage volumique

Dans cet élément, aucune hypothese simplificati@st posée sur les déformations
et les contraintes. Il est par contre nécessaiue gaiculer I'énergie élastique, de faire des
hypotheses sur I'évolution du champ de déplaceradfintérieur de I'élément. Chaque

nceud comporte 3 inconnues : les trois composantas du vecteur déplacement.

Maillage qualité moyenne. Le milleur automatiguenégy@ des éléments

tétraédriques linéaires volumiques a 4 nceuds.

Maillage haute qualité. Le meilleur automatique agéndes éléments tétraédriques

paraboliques volumiques a 10 nceuds.

AL N\ s

. 8] =
' T X o
f”/ x"u, \ 2 J)'{ L 1;‘\1_:\*2
4 _,—o—'——__'_'-"'._ _F'? ‘\r“r-f ﬁ "I'
| e 0% |
4° 1

Figure.lll. 4. Différents éléments volumigqUd7]
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Le tableau suivant présente les degrés de libeg@&gments a tris dimensions

Degré du bas | Continuité | Nombre de nceu¢ Nobre de
polynomial n degrés de
liberté
TETRAEDRES
lagrange 1 c? 4 4
2 c? 10 10
3 C’ 20 20
Hermite 3 Semi- C 8 20
hexaedres
lagrange 1 c’ 8 8
(ox 27 27
hermite 3 Semi- C 8 32
prismes
lagrange 1 c? 6 6
2 (on 15 15

Tableau.lll.3. Les degrés de liberté des élémenitsia dimension§37]

lll.4.Interpolation des fonctions

Donc, on s'intéresse aux valeurs de la fonctioniluement au nceud du maillage.
La valeur aux autres points est ensuite déduiteimarpolation polynomiale. Sauf cas
exceptionnel, dans une interpolation, plus on igi@®des points connus, plus I'écart avec
la valeur théorique est important. Donc, plus leéllage est grossier, plus I'erreur commise

en dehors des nceuds est grande.

Considérons un élément donné dont les nceuds sorératés de 1 a; on note f

la valeur de la fonction au nceudCe sont ces valeurs ¢ue I'on veut déterminer par la

MEF.
Au sein de I'élément, on remplace donc la fongtianson interpolation, sous la forme
fGy,z) = ¥ Ni(x,y, 2). f; (111.2)

Ou les N sont des fonctions qui ne dépendent que de lagfalen'élément fini.
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On utilise différents types d'éléments finis ; pabaque type, on a un élément de
référence, qui est I'élément fini dont les coordmmdes nceuds valent 0, 1 ou -1. On peut
dire en quelque sorte que I'élément fini réel ‘étdrment fini de référence déformé et placé
dans l'espace. Les fonctions $dnt tabulées pour les éléments de référenceapplique

ensuite un changement de rep§s8]

La MEF consiste & remplacer la fonction recherqa#eson interpolation entre les

nceuds. Les fonctions d'interpolation pour les étémde référence sont connues.

On écrit souvent cette opération d'interpolatiomssa forme d'un produit matriciel : sur un

élément fini donné,

fi
flx,y,2z) = (Nl(x,y,z) Ny (x,v,2) ..... Ny(x,y, z)). ]iz (111.3)
fa
[1l.5.Formulations intégrales
Le systéme d'EDP peut s'écrire
R (f)=0
Ra(f) =0 (111.4)
Rm(f.) =0

Les fonctions Rétant appelées «résidus ». Pour une fonafioarbitraire, dite

« fonction de pondération », onyexRi(f) = 0 et don@ fortiori

W; = [[f iR(f)av =0 . (I11.5)

Ceci constitue la forme intégrale forte. Les fooes sont notées W par analogie
avec les travaux virtuels. On choisit les fonctiales pondération de maniere judicieuse
afin de faciliter la résolution ; ce ne sont pasassairement des fonctions connues, elles

peuvent contenir la fonction [34][35]

Les EDP sont en général d'ordre 2. Les fonctios&lué contiennent donc des

termes du typ&*f/6x>. A une dimension, on peut faire une intégrationpaaties :

)
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Xz @2 g — (Y281 af [ ﬂ]xz
fxl Yi—dx=—{ X —~dx + | — . (111.6)

dx? X1 dx

Cette opération permet :

« de faire apparaitre les conditions aux limitex;) et f'&) ;

« de diminuer l'ordre de dérivation de¢

Pour des intégrales de volume, I'équivalent déetjration par partie est le théoréme

Green :

(IS i 2L av = — ff 2 x Z—idv +f z/)iZ—inxds (11.7)

dx2 dx

Vest le domaine spatial consid ;

Sest la frontiére de ce doma ;

ny est la composante selx du vecteurri normal &et pointant vers I'extériel
Les conditions limites apparaissent dl'intégrale sur la surface.

Lorsque I'on applique le théoreme de Green auxtifmme W;, on obtient la forme

intégrale faible ».

La forme intégrale faible permet de diminuer d'egré I'ordre de dérivation et fi
apparaitre les conditions aux limitdLe choix de fonctions de pondératiy; judicieuses

facilite la résolution[39]

La méthode consiste donc a résoudre le systemeadién

W1 = 0
; (I11.8)
W, =0

Les fonctions W étant les formulations intégrales faibles des fionst résidt

pondérées (les fonctions résidu étant les fonctmiginales du systéme d'ED

Sur un élément firj donné, on ne travaille pas sur la fonction f-méme mais sur

)

son interpolation linéaire
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f=2XikNg-fx - (111.9)

La formulation intégrale faible fait de ce faitemgenir les intégrales des fonctions
Nk qui sont connues. Ainsi, la fonctionVést une fonction faisant intervenir (pour

simplifier, on reprend la forme a une dimension) :

S e gy | .%]xz) 1110
Zkfk( fx1 dx X dx dx + l'bl dx X1 ( ' )

On obtient ainsi une équation matricielle de larfer.
F=K-U (11.11)

- U est le vecteur contenant les valeurs de la fonaolution du systéeme d'équations
(Wi = 0) aux nceuds de I'élément (U n'est pas la fomgtj en raison des fonctions
de pondération choisies) ;

- F est le vecteur contenant les valeurs représemégntactions extérieures sur
I'élément fini (action des éléments voisins, adiandistance, et conditions limites
si I'élément est a la surface) ;

- K représente la loi de comportement de I'élémemi;fises composantes sont
connues et se calculent a partir de la forme deniént fini et des propriétés de
I'espace (propriétés du matériau si c'est un mitiatériel).

Si I'élément fini an degrés de liberté, alors I'équation s'écrit agscbmposantes :

(- )G
Pl = P o (11.12)
Fn Knl Knn Un

La méthode des éléments finis a d'abord été déuébopour la résistance des
matériaux. Dans ce domaing,dst une composante d'une force qui s'exerce snoauti
et U est une composante du déplacement d'un noeud.u@rrapport évident avec la loi
des ressorts [34][35][36].

F =k-Al (I11.13)
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Ouk est | raideur du ressort. De fait, la matrice Kaggpelée « matrice de rigidité. »

Comme indiqué précédemment, on ne connait pasoleditons limites pour un
élément fini quelconque. On connait donc la matkgegui est caractéristique de I'EF,

mais rien sur F ni sur U.

Lors de la synthese, les vecteurs F locaux sonthmig-a-bout pour former un
vecteur global f contenant toutes les composantes de tous leB&Eméme, les vecteurs
locaux U viennent former un grand vecteur globgl &t les matrices de rigidité locales
viennent former une matrice globaley. KCette opération est appelée « expansion-

assemblage ».
On a ainsi un systéme linéaire de la forme

Fy = Kg Ug (I1.14)
Qui contient les conditions aux limites (valeurposées defou U,).

Habituellement, dans une équation matricielle conuake-ci, soit I'on connait
entierement et I'on cherche & soit I'on connait entieremeng Bt I'on cherche Y Ici,
c'est différent, puisque certaines composantes glsodt connues et d'autres pas; et

certaines composantes dgsbnt connues et d'autres sont inconnues.

Par exemple, en résistance des matériaux, au nilesaappuis, les déplacements U
sont imposés (égaux a 0), et les actions des app(ftrces) sont inconnues. Aux points
d'application des forces de contact, les actiossrit connues mais pas les déplacements
U. [39]

l1l.6.La loi de comportement

L’amélioration des performances des produits imilstest notamment induite par
laugmentation des températures de fonctionnemdddéns le cas des turbines
aéronautiques par exemple, les températures deshgamls sont supérieures a 1800°K,
bien au-dela des températures critiques pour lepooement des matériaux. Ces pieces
doivent par ailleurs supporter des charges énoiaes un environnement, qui en plus

d’étre chaud, est tres agressif vis a vis de I'exih et de la corrosion.

o
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Les pieces concernées sont souvent monocristalliefsidies ou composites
(CMC pour les chambres, volets) et revétues dadvasr thermiques, ce qui implique des
géométries tres complexes et un comportement nooeananisotrope. Le type de
chargement (basse ou haute fréquence, éventueliaroeplées) et les différents modes
d’endommagement possibles sont deux causes supykines de difficultés. L’'objectif
industriel est d’améliorer la longévité des piéchaudes et de prévoir plus précisément

leurs durées de vi¢40]

Les lois de comportement de la matiére solide,iétsden science des matériaux et
notamment en mécanique des milieux continus, viaemodéliser le comportement des

solides par des lois empiriques lors de leur dé&bion.
[11.5.Comportement élastique

Pour décrire la loi de comportement d’un matérianre, la mécanique des milieux
continus s’'applique au-dela d’'une certaine éch&llgartir de laquelle le milieu réel est
considéré comme continu.les propriétés, suppoéesodgnes dans tout le volume
considéré, sont représentées par des variabledéfjnissent I'état thermodynamique du
milieu. Lorsqu’un tel milieu subit une déformatics), des contraintess; prennant
naissance en son sein les contraiofeson alors reliées aux déformatiagspar une loi de
comportement qui en général est thermo-élastoptastique. Nous traitons ici la partie

élastique qui esypiqguement la partie instantaniment réversibleduportemenf41]
[11.5.1.Loi comportement élastique (approche thermonécanique )

La déformation des matériaux composites n'est pasengent un phénomene
meécanique, elle s'accompagne d'effets thermiques
Les liaisons intramoléculaires, qui assurent laésan de I'ensemble, sont peu
affectées par la température, de sorte que toatesdractéristiques mécaniques varient
peu, en fonction de la température, jusqu'a un@deature de décomposition. Le module
d'élasticité diminue de facon linéaire en fonctitenla température, ainsi que la contrainte
[42]
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T

Figure. Ill.5.Variation du module d’élasticité eorfction de la température T.

a.Matrice de rigidété

La relation d’élasticité linéaire est décrite pmtdi de hooke généralisée :

Gij = G -&

Elle s’écrit sous la forme matricielle suivante :

(011

| 022 |

Yo
T23

T12

Ci =Cuij. Quand I'énergie de déformation est considérée.
Dol : C= [G;] est la matrice de rigidité symétrique de 21

exprimée dans la bagé) = (e’, é,; €3)

C11 Gy C3
Ciz Gy Gy
_ Ciz Cy3 (33
Cia Cop C3y
Cis Cys  Css
1C16 Cr6 C36

b. Matrice de souplesse(ou de complaisance)

(n.2)
C16- (811\
fe|
€33
Vas (1n.2)
I)/13 I
)/12J

cosgpbes indépendantes,

La relation d’élasticité linéaire peut étre écatris la forme inverse, comme :

&j= Sjkl'o-kll oue =So

(111.3)

La matrice S est la matrice inverse de la matreeaididité C, et s’écrit dans le cas

général comme suit :

(E11

€22
€33 _
V23

I)/13 I
)/12J

[S11
S12
S13
S1a
S1s

_513

L713
T12

| 11y

| 022 |

Yo
T23

(111.4)




Chapitre 11l : Choix d’'élémerftni pour le comportement thermomécanigue

Avec :
s=¢? (I11.5)

Les coefficients Ssont appelés constantes de souplesse ou de ceamnulai43]

I1l.6.Matériaux anisotropes
Dans le cas le plus général, la matrice de rigiditéa matrice de souplesse sont
déterminées chacune par 21 constantes indépend@etesis correspond a un matérua ne

possedant aucune proprité de symétrie.

La plupart des matériaux anisotropes possedentstrneture présentant une ou
plusieurs symétries : par exemple, les monocristesxstructures fibreuses, les matéruax
composites a fibre ou tissus,etc. les propriétésydeitries géométriques réduisent alors le
nombre de constantes indépendantes nécessairedgquouie le comportement du matériau
considérd43]

[11.6.1.Matériau monoclinique

Un matériau monoclinique est un matérau qui posaadadan de symétrie.la forme
de la mtrice de rigidité (ou de souplesse) dog &ttle qu’'un changement de base effectuée
par symeétrie par rapport a ce plan ne modifie pasatrice. Dans le cas ou le plan de
symétrie est le plan (1,2), I'exploitation des ojaments de base conduit & une matrice de

rigidité de la forme :

C11 Cip Gz O 0 Cie
Ciz Cp Gz O 0 Cy
Ciz C3 €33 0 0 Gz (111.6)

0 0 0 Cu Cus 0
0 0 0 Cups Cs5 O
[C13 C6 C36 O 0 Coel

La matrice de souplesse la forme. Le nombre detaotes d’élasticité indépendantes est
réduit a 13

[11.6.2.Matériau orthotrope

Un matériau orthotrope possede trois plans de signgterpendiculaires deux a
deux. Il est noter que l'existence de deux planssyleétrie perpendiculeres implique
I'existance du troisieme : la forme de la matrieerigjidité est donc obtenue en ajoutant au

o)
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matérau monocliniqgue un plan de symétrie perpetalireuau précédent. L'invariance de
la matrice dans un changement de base effectusypattrie par rapport a ce deuxieme
plan conduit & une matrice de rigidité de la forme

C11 Ci2 Gz 0 0 0

Ciz Cpp Gz 0 0 0

Ciz Cp3 C33 0 0 0 (1mn.7)
0 0 o0 Ca 0 O

0o 0 o0 0 GCs O

Lo 0 0 0 0 Ceel

La matrice de souplesse a la meme forme. Le noméreonstantes d’élasticité

indépendantes est ramené a 9.
[11.7. Matéraux isotropes

un matéraux est isotrope si ses propriétés sogportantes du choix des axes de
référence. Les matéruax usuels répondent génénaleineette modélisation établie a
I'échelle macroscopique. Il n'existe alors pas dediion privilégiée, et la matrice de
rigidité (ou de souplesse) doit etre invariate dang changement de bases orthonomées.

L’application de cette propriété au matériau umiditonnel conduit aux relations ;
1
Cp2 = C11, Co3 = Cip, Co6 =5 (C11 — C22) (111.8)

Le nombre de constantes d’élasticité indépendagdegionc réduit a 2, et conduit a la

matrice de rigidité :

[C11 Gz Cyp 0 0 0

C C C 0 0 0
12 G111 L2 0 0 0

Ciz Ciz G 0 0 (11.9)
0 0 0 3 (Ci1 = C12) 1 0
0 0 0 0 > (€11 —Ci2)

L 0 0 0 0 0 Py (€11 = Cip) |

Généralement, les constantes de régidité sontre&ps en introduisant les coefficients de

laméA ety
Ciz = 4, %(Cn —Cy) = 1 (111.10)
D'ou :
Cii=A+2u (11.12)

o
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La relation d’élasticité peut donc s’écrire suivBexperssion :

O-ij = /15ij5kk + 2,Ll€l'j

(I11.12)

Les relations d’élasticité sont généralement esgminen fonction des modules

d’élasticité déterminés des essais mécaniques miatériau est soumis a un état particulier

de contraintes et déform

atiof3]

111.3.3.1.Expréssions des matrices de rigidité etelsouplesse

En fonction des divers coefficients d’élasticitéaaluits, les matrices de rigidité et

de souplesse peuvent s’ecrire sous la forme :

a b b 0 0 O
[b a b 0 0 0]
b b a o 0 0 (111.13)
0 00 c o O
0 0 00 ¢ o0
0 0 00 0 ¢
AU E,v E.G
A coefficient de A Ev G(E + 26)
Lamé 1+v)1-2v) 3G —E
4 module de u E G
cisaillement 2(1+v)
E module H(BA+2p) E E
d'Young A+ u
v coefficient de A v E—-2G
Poisson 200+ p) 2G
K module de 1 2 E GE
compressibilité tau 3(1—2v) 3(3G — E)

Tableau IIl.4 . Relations entre les coefficientélasticité d’'un matériau isotropd4]

Pour un pli UD on utilise le comportement isotropmansverse limité au

comportement plan dans le pldn T), avec les effets de la variation de la tempéeasur

les contraintes et les déformations.

€L
Er
Yir

Avec AT =Tmp—To

1

EL

_|_Or
lEL

}

I
mooy
L L
L [UT}+AT{CZT} (I1.14)
! 1 [\Ter 0
0 i
Gt
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aL : Coefficient de dilatation linéique longitudinal.

aT : Coefficient de dilatation linéique transversal.

[11.3.3.2.les contraintes
a. Contrainte de Von Mises
Le critére de Von Mises est basé sur la théoriglides-Hencky, connue aussi sous le nom

de la théorie de I'énergie de distorsion maximale.
0, = max (|oy — 03|, |0, — 03], |07 — 031]) (IV.1)

En utilisant les contraintes principales o,, etos, la contrainte de Von Mises

s'exprime comme suit :

O = %\/(01 —03)? + (0, — 03)? + (01 — 03)? (IV.2)

La théorie prévoit qu'un matériau ductile commeacéder lorsque la contrainte de
Von Mises atteint un niveau égal a la contraimeté. Dans la plupart des cas, la limite

d'élasticité est utilisée comme contrainte limite.

Oc= Ojimite (IvV.3)

La limite d'élasticité dépend de la température. Madeur spécifiee pour la limite
d'élasticité doit tenir compte de la températureaimposant. Le coefficient de sécurité en

un endroit est calculé comme suit :

Coefficient de sécurité = o limite /| o Von Mises (lV-4)

b.les contrainte de Tsai Hill
Le critere de défaillance Tsai-Hill est une théateela défaillance des matériaux
phénomeénologique qui est largement utilisé poumadagriaux composites anisotropes qui

ont des forces en traction et en compression.

Ou i, j; etlasomme des indices répétes.

Fi, Fj:les parametres de résistance de materiaux.
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Les contraintes; sont exprimées en notation de Voigt. Si la suri@eeupture doit
étre fermé et convexe, les termes d'interactjoddivent satisfaire

FyF; —F;? =0

(I11.6)

[11.8.Le comportement thermomécanique dans une diretion quelconque

La relation de comportement thermomécanique pensi a@tre exprimée sous
forme technique dans les axes ) faisant I'angle €) avec les axed( T). On y a fait
apparaitre les modules élastiques, coefficientspoisson et coefficients de dilatation

thermique pour chaque directidd5]

1200

1000
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Effort (daN)

200
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Figure.lll.6. Comportement des composites Essaictkepréhension des modes

d’endommagemenj45]

[11.8.1. Comportement thermomécanique et coefficients demesse

1 O mr
&L I Ej Er GLTI oy, ap
{er}=l—’9ﬂ — {UT}+AT{C¥T} (I11.7)
Ep, ET GLr
Yir ny Ly 1 |\Trr arr
EL  Er Gt
[11.8.2. Comportement thermomécanique et Coefficients deleair
0L Ey. Ei, E)(e ak,
{UT} =|E,; E,; E, {ST } — AT aE, (111.8)
Tir E3yy Ejp Ez|Wir ak;

B
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c =cosfO,s =sin0,

= Ep = ET

By = A-97971)’ Er = (1-I9.r9rL) (111.9)
aEy = c*E (ay + 9 rar) + sPEr(9ray, + ar)
ﬁz = SZE_'L(CZL + 19LT0(T) + CZET(ﬁLTOCL + CZT) (I”lO)

aE; = cs(Er(Opray + ar) — Ep(ay + 9rpar)

111.8.3.Expression des déformations dans le repéerd’orthotrope :
La déformation totale d’'un milieu soumis a un cleangnt thermomécanique est

donnée par I'expression suivante :

(1Y [S11 S1z S;x 0 0 07 0 a,
&y Slz 522 532 0 0 0 %) a;
€ o a
N A N B N | EA ST (111
&1 0 0 0 0 Sss O USJ IKOJ
&1 [ 0 0 0o O 0 Sesl “J6 0

On observe que la contrainte est modifiée par B8agpn d'un terme
supplémentaire lié a la variation de températute kpn peut qualifier de « contrainte

thermique ».

(01 ¢ Ciz Ci3 0 0 01
| 92 | Ciz G Cz 0O 0 0 (“2\
93 ¥ — Ciz Cp3 C33 0 0 0 f)as
404 =ar|Gs Ga G )0 0 (11.12)
L"S 0 0 o0 0 GCs O[O0
O6 L 0 0 0 0 0 Cel™*O0

Nous allons nous placer, comme prédement, danadee a’'un pli. C'est-a-dire
d(un milieu dont I'épaisseur est faible devant sedres démentions. Dans ce cas, la

contrainte thermique devienf46]

g; [Q11 Qiz O 0 0 0]

O33 Qiz Q22 0 0 0 0| a3

ot =AT| 0 0 Qs O 0 0]d0 (I11.13)
113 0 0 0 Cu O OJ k 0 )

T12) 0 0 o 0 GCss 0120

[11.9. Rupture des matériaux composites stratifiés
L’évolution des dégradations dans les stratifiemposites est un phénomene
complexe qui résulte de différents modes d’endonamemts souvent couplés, comme la

)
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fissuration matricielle, le délaminage entre lesatees, la rupture des fibres, etc... Dans un
stratifié a fibres longues, sous linfluence delisithtions monotones ou cycliques,
mécaniques ou thermiques, lafigsuration transverse» est en général le premier
endommagement observé dans la matrice du pli k& ¢dsorienté par rapport a 'axe de
sollicitation. Des fissures transverses peuvenagppe tres tot dans la durée de vie de la
structure et elles peuvent constituer des zonemat@age pour d’autres mécanismes
d’endommagement plus dangereux.

La connaissance de la fissuration transverse est ulo préalable indispensable aux

études ayant pour but d’assurer l'intégrité ddracsure.

1. Fissuration transverse tl s'agit de fissures qui traversent toute I'épaigsdes
couches les plus désorientées par rapport a 'evaollicitation. Des micro-défauts au sein
du matériau (comme des vides, des fibres casseatedollement fibre/matrice ou des
microfissures de la matrice) peuvent étre a I'oigde ces fissures amorcées par une forte
concentration de contrainte locale. Ces fissured sgsez rectilignes et généralement

perpendiculaires aux interfaces entre les coudtliesentes, figure (2.1-a).

2. Fissuration longitudinale: Il s’agit de fissures qui sont analogues aux
précédentes, apparaissent toujours dans la matrisent perpendiculaires aux interfaces
des couches, mais qui traversent toute I'épaissesicouches orientées a 0° par rapport a

I'axe de sollicitation, figure (2.1-b).

3. Rupture des fibres C’est un dernier mécanisme qui va généralementuiond

la rupture finale du matériau, figure (2.1-c).

4. Délaminage entre les couches (plS)est un mécanisme de décohésion entre les
couches qui apparait sur le bord libre ou/et adtieur de I'éprouvette. A cause des
contraintes inter laminaires €levées prés des btedi®laminage s’amorce généralement a

cet endroit, puis progresse en séparant les coujehds

e
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©-_ T

4
Matrice & " .,/\/

Fibre

Figure.lll.7. Modes d’endommagement dans les stratifiés.

[11.10.Durée de vie des structures chaudes

Les défis scientifiques se situent au niveau daddélisation du comportement des
aubes revétues avec prise en compte de la fatigujage et de I'oxydation. Il s’agira par
ailleurs de modéliser 'endommagement en surfacente en volume en tenant compte
des effets d’échelle. De plus, il faudra tentemwtiorer la modélisation de la propagation

des fissures avec la prise en compte de la fatigheatoire et du couplage entre

sollicitations a haute et basse fréquence

Figure.ll.8.Calcul thermomécanique d’'une pale d’aube aidine avec son circuit de

refroidissemenfChamp de contrainte équivalente de Von Miseswalen MPa)[47]

Les structures sont divisées en “éléments au sond@sjuels les grandeurs
mécaniques sont calculées. Pour connaitre leueungalen tout point, on utilise des

fonctions d’interpolation (polynédmes de Lagranger pexemple). On renvoie a

77
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'enseignement spécialisé pour la description illiééade ces méthodes numériques en

m’ mécanique des milieux continus (méthode des @iésrfinis).[47]

Conclusion

Cette étude porte principalement sur I'effet deression interne et de la variation
de la température. Le but étant de calculer lesngs de contraintes couplés a la variation
de la température. Ce couplage définit de facolistéde comportement thermomécanique
d’aube et notamment a lintersection ou on constl® concentrations importantes de
contraintes. La modélisation se base sur la métedeléments finis.

La résolution de problemes thermomécaniques coupdedait elle-aussi sans
probléme. La seule difficulté est I'obligation dliger le méme maillage pour le calcul
thermique et le calcul mécanique. En général, diseuppour les deux calculs le maillage

optimisé pour le calcul mécanique, qui est soupkrg compliqué.
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[V.1.Introduction

Le couplage thermomécanique dans la défaillancend®®riaux a attiré un
grand d’intérét expérimental et théorique cesiéees années. La plupart de ces études
traitent de la variation du taux de déformatioasétjue, la rupture dynamique, et la
fatigue thermique des circuits de refroidissementles taux de chargements extrémes
peuvent étre a la base de l'adoucissement theemdu matériau a cause des
températures assez élevées. Dans de tels probleamgsse en compte du couplage

thermomécanique est essentielle pour comprendradeanismes de défaillance.

La simulation du comportement mécanique des strestest souvent réalisée au
moyen de solveurs généralistes basés sur la méttesleéléments finis (comme

Abaqus, Nastran, ...)

IV.2. Etude statique

Premierement nous allons faire une étude statiquéasibe. Pour découvrir les
contraintes et les déplacements qui agissent ste ndel et les comparé avec 'étude
thermomeécanique.

IV.3.Solidworks

Solidworks est un modeleur 3D utilisant la concapiaramétrique. Il génere 3
types de fichiers relatifs a trois concepts de bdaepiéce, I'assemblage et la mise en
plan. Ces fichiers sont en relation. Toute modiftcaa quelque niveau que ce soit est
répercutée vers tous les fichiers concernés.

Un dossier complet contenant I'ensemble des reld@ifun méme systeme
constitue une maquette numeérique. De nombreuxi@gigiennent compléter I'éditeur
Solidworks. Des utilitaires orientés métiers (tiderbois, BTP...), mais aussi des
applications de simulation mécanique ou d'imagesydghése travaillent a partir des

éléments de la maquette virtuelle.

IV.4.1.Création de la forme de I'aube en 3D
Etapes de Création de la forme de I'aube en 3D:

On supposera par la suite que les barres d'mdldsssaires ont été activées et
gue la case Saisir la Cote a été cochée. Danprangere étape, on réalisera l'aubage a

partir de 6 sections, chacune étant définie paro@tg, fermée par une spline et

)
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transformée en surface plane. Avec une échelleL¥4/0lume sera ensuite engendré

par la fonction de bossage lissé.

. Mise en place des plans de section

Le plan 2 est réservé pour la section 0.

Dans l'arbre de création, ' u_//,u J_(/,u ?) —r-_“-l/,u
. Selechions -
Sélectionnez Plan2, puis cquL,@C. [jfj Flan?

Entrez la valeur 122.5.

Nommez le plan PlanSectl.

) IEI A travers lez lignes/poinks:
Recommencez pour les autres sections :

PlanSect2 : valeur 190 FEREETE EE !
PlanSect3 : valeur 320 5] [50.00deg :I
PlanSect4 : valeur 442.5 I:,D: [12250mm :I

PlanSect5 : valeur 456.5
- Création des sections

On commence par la section 0.
- Dans l'arbre de création, sélectionnez Planz, giquez ‘35’|
Cliquez, * .

Créez les 9 points suivants :

Pt 1 2 3 4 5 6 7 8 9
X 0 40 104 88 21.5 -26 -74.5 -147 -74.5
Y 12 -14.5 -25 20 47 33 0 74 34

Cliquez ™ Tracez la ligne en respectant I'ordre des powdss devez avoir :
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© . Validez.

Cliquez
L'esquisse actuelle est transformée en surface plan

Nommez-la : sectionO

- Dans l'arbre de création, sélectionnez PlanSeai,cliquez "i*|

Placez la vue de dessus en C|iC|L,®“It

Cliquezl#,

H

Créez les 9 points suivants :

Pt 1 2 3 4 5 6
x 20 @ -104 -56.2 0 | 47 | 845
y 0 -12 -45 36 0 426

Cquue‘J‘J . Tracez la ligne en respectant l'ordre des poifdss devez avoir :

e

e N
P
e

L

*

O

Cliquez = . Validez.

L'esquisse actuelle est transformée en surface plan

Nommez-la : sectionl

- Dans l'arbre de création, sélectionnez PlanSpaig,cliquez "i*|

Placez la vue de dessus en C|iC|L,®“It

7
115
104

8
60
44

30
22
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Cliquezl#, * .

Créez les 9 points suivants :

Pt 1 2 3 4 5 6 7 8 9
x 0 -100 -52 0 38 78 110 59 30
y O 252 -48 =S 0 49 106 49 21

Cliquezf'“J . Tracez la ligne en respectant l'ordre des poudss devez avoir :

Ve y %ﬁ B — i’
—— o o 5
AT T~ 7 s 1
‘," 3

© . Validez.

Cliquez
L'esquisse actuelle est transformée en surface plan

Nommez-la : section2

- Dans l'arbre de création, sélectionnez PlanSeai8,cliquez "i*|

Placez la vue de dessus en C|iQL,®1t

Cliquezl¥’,

H

Créez les 9 points suivants :

Pt 1 2 3 4 5 6 7 8 9
x 0 -39 -90 0 28 63 93 63 28
y 0 -26 -58 -26 0 44 111 72 28.5

Cliquez’“’ . Tracez la ligne en respectant l'ordre des poyfdsis devez avoir :

|



Chapitre 1V Etudeermomécanique d’'une aube de turbine a gaz

O

Cliquez = . Validez.

L'esquisse actuelle est transformée en surface plan

Nommez la : section3

- Dans l'arbre de création, sélectionnez PlanSeaid,cliquez "i*|
Placez la vue de dessus en cliqt®1t
Cliquezl#, .

Créez les 9 points suivants :

Pt 1 2 3 4 5 6 7 8 9
X 0 -76 0 19 38.5 60 78 48 24
Y O -75 -24 0 31 69 116 69 31

Cliquezf'“J . Tracez la ligne en respectant l'ordre des poWfdss devez avoir :

O

. Validez.

L'esquisse actuelle est transformée en surface plan

Cliquez

Nommez-la : section4

.|
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- Dans l'arbre de création, sélectionnez PIanSpui5,cquuez<§’|
Placez la vue de dessus en cliqt®1t
Cliquezl?, = .

Créez les 9 points suivants :

Pt 1 2 3 4 5 6 7 8 9
X 0 -20 -70 -20 17 38 40 20 70.5
y 0 -23 -78 -43 0 37 56 24 116

,.f,;???f =h
AR

Cliquez% . Validez.

L'esquisse actuelle est transformée en surface plan

Nommez-la : section5

« Création du profil d'aube

Placez vous en perspective isométrique en cIic,[SEJ 1t

Bu:-ss._agef.l'B.
Cliquez ensuitc ==

Sélectionnez le point extréme gauche de chaqué propartant du bas vers le haut
(section 0 ... 5)

-
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Vous obtenez

& Lissage

1

On va maintenant créer le profil en sapin.
» Mise en place des plans de section

En vous plagant en mode esquisse, créez d'abaxeude construction vertical

passant par l'origine en cliqué ™

On va créer un plan qui s'appuie sur cet axe safidiun angle de 8° avec le plan3.

Dans l'arbre de création, sélectionnez Plan3,cp'mjeez@

Entrez les valeurs indiquées :

IEI A travers les ignes/points
Flan paralléle & paoint
E’ [.00deq :I

Ce plan est le Plan4.
Procédez de la méme facon a partir du Planl.
Ce plan sera le Plan5.

- Création de l'esquisse du profil

Dans l'arbre de création, sélectionnez Plan4, @igjaez ‘35’|

En vous placant en mode Esquisse, créez le 1/& groit et cotez le.

s
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Le 1/2 profil gauche va étre créé par symétriequisse.

- créez un axe de construction vertical.

- sélectionnez le 1/2 profil droit par un cadretemant toutes les entités du profil.
- cliquez it

Vous obtenez :

24,18

047

79,47

!139 pick |

47,33

21.92

k.0l

« Création du volume

Cliguez maintenant si=
On déborde largement car il faudra couper les extés parallélement a un autre plan.
Entrez la valeur 360.

v)(%)(@)(2)

Direction 1 -~

IF'Ian rniligu l
A I
w61 [F0.00mm :I

¥ Fusionner le résultat

86
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« Enlevement de matiére aux extrémités

On va créer un plan de coupe, nomme Plan6.

A
Dans l'arbre de création, sélectionnez Plan3,cpiniaez@ .

Entrez la valeur indiquée :

(V) %)(2)i#)
Selections -~
N8

IEI & travers les ignes/points
Flan paralléle & point

@ IEID.DDdeg :I
[160.00mm :I

Le Plan6 étant actif, clique “g’|

En mode esquisse, tracez un rectangle débordgetntant le profil.

Cliquez ensuite s &

Dans la boite de dialogue, cliquewerser la direction

W@y

Dhirection 1 -

E I.ﬁ. travers tout J

On répete l'opération par symétrie.

Cliquez maintenar &

s
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L Symetrie

e

Et voila !

Face/plan de symétrie -

# | Enléy. mat.-Extru.1

- Raccordement de l'aubage et du profil

Il s'agit de créer un congé de raccordement. Pelar cquuezﬁ

C'est un congé de face.

Sélectionnez les faces comme indiqué.

PN -
00
lipedeTenes =
Enzemble de faces 1: |[50mm | ~ Bayon constant
_ : Enzemble de faces 2 | £ Fiayon variablz
RIS {*' Congé de face
R e ' ¢~ Longe avec
Entrez la valeur du rayon 50 suppression de faces

&

Vous obtenez

Obists & arondir -
50.00 =~
?"1 i =

g IFace <1x
N P
Fropagation
V tangente

On va maintenant procéder a d'autres enlevememtstiere dans le profil.
* Un peu plus de réflexion est nécessaire dansite b
* Un peu plus de réflexion est nécessaire dans ce but.

En effet, la présence d'un congé sphérique varadaiméthode.

o
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Allez d'abord voir le résultat pour comprendre éan@rche :
- tracé d'un profil dans un plan.

- enlevement de matiére par révolution.

« Création du plan du profil

Cliquez la face supérieure du profil en sapin gawseélectionner.

Cliquez®.

PN ST Y &
C'est le Plan7 [ 'f) ;9 ‘ff'"i'/'
Selections -
Entrez la valeur indiquée : D [Fece<t>

E & travers ez ignesz/points
Plan paralléle & paint

5 —
o —

¥ Irverzen la direction

» Création du profil

Aprés vous étre placé en mode esquisse, tracenfieipdiqué :

Tracez d'abord un axe de construction partanbdgitie et perpendiculaire a la face
inférieure.
(Il faudra utiliser pour indiquer la perpendicularité.)

Tracez ensuite une droite parallele a la faceigfiée distante de 43mm du centre.
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(De méme, utilise = pour le parallélisme)
Tracez ensuite un premier cercle de rayon 35mmé sitbl01lmm de l'axe.
(Utilisez & pour la condition de tangence.)

Assurez vous que la valeur du rayon n'a pas chamgs avoir exprimé la relation de
tangence.

Rétablissez la valeur si nécessaire.
Procédez de la méme facon pour l'autre cercle aiflletmm de l'axe.

Tracez maintenant une droite passant par les cetd®cercles.

Utilisez enfin I'outil = pour terminer.

- Enlévement de matiére par révolution

Cliquez &

Désignez la ligne des centres dans le profil préstdomme axe de révolution.

=i Enlev. de mat-R__. x

00

Paramétres de révaolution -

ILIne directian J
[ Wj

En demeurant dans le Plan7, procédez de la mémiémagour créer l'enlévement de
matiére de l'autre coté.

Voici le profil :

On procéde maintenant a des enlevements de miatiéraux.

)
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« Création du profil

Dans l'arbre de création, sélectionnez Planl, @igjgez “’é’|

Sur le coté gauche, vous allez tracer le profiraoi :

Tracez 2 lignes respectivement a 8mm et a 60mra thecé supérieure.

Tracez la droite inclinée a 18° a partir du poistaht de 60mm.

Tracez un cercle de rayon 25mm.

Créez le point d'intersection de la ligne supédewec la ligne verticale.

Exprimez maintenant la relation suivante : le aegdt tangent a la droite inclinée et
passe par le point d'intersection créeé.

Fermez le profil et ajustez.

+ Enlévement de matiére

Cliquez & péfinir les paramétres comme indiqué :

T Enlév. mat.-Extru.

oOCe

Direction 1 A

r B asculer coté pour
enlever la matigre

-
W Diection2 .. -
I.-’-‘« tranvers bout J

o
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Créez maintenant l'autre enlévement de matiermlaté

Vous devez avoir compris la démarche.

Voici le profil : ( la droite inclinée démarre aréth du haut comme dans le profil

précédent )

A

'
el

=
F

Une fois I'enlévement de matiere réalise, il faéfirdr un congé de face de 2mm.

Vous devez maintenant savoir faire.

Ensemble de faces 1. [2mm |

NN
(v)( X)) 2
VRV E) —
Type de congé -

" Rayon constant
" Fayon variable
¢ Conge de face

Congé avec
suppression de faces

Obiets a arondir -
2.00 =

:/‘\ mm —

iy Face <1x

NI Fce > |

» Création de congés

Il s'agit de créer 2 congés de face de rayon 40amms & partie inférieure du profil en
sapin.
Vous devez savoir faire maintenant. Voici les élgtae
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 Etenfin:

Cliquez "0, vous obtenez

Création d’'une aube volumique a partir de plusisgctions par Solidworks.

On Utilise les fonctions élémentaires de créatiam objet mais aussi spline, base

bossage lissé, enlevement de matiére par révolutimmgé de face, ...et pour étudier

cette aube proposée appliquant des charges réelles.

EEEER

1 TFace

4

FTrimétrique

Figure. IV.1. Modéle 3D d’aube sous SOLIDWORKS

o
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IV.3.3.Etapes d’analyse
IV.3.4.Propriété de matériaux

Dans notre étude nous proposons de réalisé une @dmilterbine a gaz en
matériaux composite, la matrice choisie asmine (oxyde d'aluminium AD3) . Cette
matrice est renforcée par des fibres de carboeané&ériau est caractérisé par bonne
tenue mécanique aux températures élevées, bonrduatvité thermique, grande
résistivité électrique, grande dureté, bonne r@scs a 'usure, inertie chimique.

IV.5.1. Etape de I'étude
a. Les propriétés des plis

La conception de l'aube de turbine est faite aipdd 4 sections (aubages),

chaque section (aube) est composée de trois ptisagdriaux composite.

Figure. IV.2. les sections de I'aubage.

Le premier et le troisieme pli sont en fibre debcare, le deuxieme pli est en

alumine (oxyde d'aluminium ADs). (Tableau IV.1.Les propriétés des plis).

PLIn® 2

PLIn° 1

PLINn® 3

Figure. IV.3. les plis de section de I'aubage.

o
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Section (aubage) 0
. | Epaisseur | Angle - Volume Mas_se Masse Poids
Pli (mm) (deg) matériaux (in) volumique (kg) (N)
L (kg/m’) 2
1 2 0 Fbrede | ¢/ 35 2240 1.4339.10| 1.40522.18
carbone
2 4 45 alumine 7468.24 3960 2.95747.10 2.89827.1d
3 2 0 Flbre de | /6054 2240 1.67289.10 1.63943.18
carbone
Section (aubage)l
. | Epaisseur | Angle - Volume HEERE Masse Poids
Pli (mm) (deg) matériaux (in3) volumique (kg) (N)
9 (kg/m3) 9
1 15 0 Flbrede | /58 93 2240 9.9208e40 9.72239.10
carbone
2 3 45 alumine 5167.08 3960 2.04617.102.00524.18
3 15 0 Fibre de 5167.08 2240 1.15743.40 1.13428.1d
carbone
Section (aubage) 2
. Masse :
. | Epaisseur | Angle - Volume . Masse Poids
Pli matériaux . volumique
(mm) | (deg) i) | gy | <9 )
1 1 0 Fibre de | 555359 | 2240 7.39985.40| 7.25186.10
carbone
2 2 45 alumine 3854.09 3960 1.52622.10 1.4957.18
3 1 0 Fibrede | 305/ 69 | 2240 8.63316.90| 8.4605.10
carbone
Section (aubage) 3
. Masse :
. | Epaisseur | Angle - Volume . Masse Poids
. |
Pli (mm) (deg) matériaux (in%) \(/Iingblr;n;)cwe (kq) (N)
1 0.5 0 Fibre de | 39856 | 2240 53727790 | 5.26531.10
carbone
2 1 45 alumine | 2798.32 3960 1.10813.10 | 1.08597.1%
3 0.5 0 Fbrede | 09830 | 2240 6.26823.90 | 6.14286.10
carbone
Section (aubage) 4
. | Epaisseur | Angle - Volume Mas_se Masse Poids
Pli (mm) (deg) matériaux (in) volumique (kg) (N)
< (kg/m’) :
1 0.2 0 Fibre de | 121256 | 2240 3.84667.16 | 3.76974.10
carbone
2 0.7 45 alumine 2003.48 | 3960 7.93376.16 7.77509.106
3 0.2 0 Fbre de | ;345 45 | 2240 4.48779.18 | 4.39803.10
carbone

Tableau IV.1.Les propriétés des plis.
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b. La fixation :

» [Géameétrie fie: [ |

Figure. IV.4. la fixation de l'aube.
C. La charge
On implique sur la pale d’aube une charge sousdaliane pression avec une
valeur de 1000N/fn

Nom du Image du chargement Détails du chargement
chargement
[aleur de [a pression (M/m®21; [ 1000]
Entités: 1 face(s)
Type: Normal a la face

sélectionnée

. Valeur: 1000

Pression
Unités: N/m?
Angle de 0
phase:
Unités: deg

Tableau IV.2.La charge posée sur 'aube
d. Le maillage

La seule difficulté dans cette étude est I'obligatd’utiliser le méme maillage
pour le calcul thermique et le calcul mécanique.général, on utilise pour les deux

calculs le maillage optimisé pour le calcul méqaei qui est souvent plus compliqué.

wo
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Figure.. IV.5.Le maillage de l'aube

Type de maillage

Maillage coque avec surfaces

Mailleur utilisé:

Maillage basé sur la courbure

Vérification du Jacobien pour la coque| Activé(e)
Taille d'élément maximum 21.4116 mm
Taille d'élément minimum 7.13714 mm
Qualité de maillage Haute
Nombre total de nceuds 6061
Nombre total d'éléments 3028

Tableau. IV. 3. Les caractéristiques de maillage

d. Les contraintes

Sous charge de flexion, I'ame est seulement supettdes contraintes de

cisaillement. Si les contraintes de cisaillemenad&ent la résistance au cisaillement de

'alumine, il y aura rupture. Les contraintes dgadiement sont uniformément réparties

a travers la section de I'ame, et donc assez sagifgédire. Comme les ames d’alumine

sont toutes isotropes, le choix et le dimensionmérsent relativement simples.

Les contraintes suivant le critere de Von Misespntre que les contraintes

varient de (Min O N/rh au premier noeud et les contraintes Max 4.4338W/a au

Noeud: 373) au centre de combure inférieure.




Chapitre 1V Etudeermomécanique d’'une aube de turbine a gaz

Mom du modéle: aubeABC it static
Mom de I'étude: Etude 2-Défaut-] .
Trpe de tracé: Analyse statique contrainte nodale (Supérieur] Contraintesl

Hom du modéle: aubeaBC ifti static
Mom de I'étude: Etude 2[-Défauts]

Type Fletracé:_Analyse statique cantrainte nodale (Supérieur] Contraintesl Echelle de déformation: 1009,82 )
Muméro du plis 1 vor Mises (N/m®2) Mumérs du plis 1 von Mises [M/mA2]
Valelralobalei0 aA3aales(0a e Waleur globale: 0 3 4.43351e+ 006 N/mA2

4433 505,5

4433 505,5
g 4064 046,0
4064 046,3 -
| L 36945830
| 36945880
- 33251290
- 33251290
_ 29556703
. 29556703
. 25862115
_ 25862115
- 22167528
2216 752,8 |
. | 1847 2940
L 18472340
| 14778351
| 14778351 | s
- 1108 376,4

7369176

360 458,8

0.0

EELRER
3604558
0o

Figure.lV.6. Analyse couplée 1-Contraintes-Contraintesl

Nom Type Min Max
Contraintes1| VON: contrainte de Von Mises 0 N7m 4.43351.16N/m?
Noeud: 1 Noeud: 373

Tableau IV.4. Les valeurs des contraintes maxiraatainimal dans I'état statique

e. Les déplacements

L'étude de déplacement représente les déplacersarggistrés suivant les cas
de chargement avec les mémes conditions aux §imiible montre que le champ de
déplacement augmente pres de la section 0 avecaleg maximale de 0.0580726 mm
au nceud N°1804.

Mom du modéle: aubeABC ifti static Mom du modéle: aubesBC ifti static

Mom de I'étude: Etude 2[-Défaut-] Mom de I'étu'dE:'Etude 2[-Défaut-) )

Type de tracé; Déplacement statique Déplacementsl Type de traceé: Deplacement statique Deplacements1
Waleur glabale: 03 00550726 mm URES () Echelle de déformation: 1009.82 LIRES [mm]

Waleur globale: 0 3 0,0580726 mm

i 5.807¢-002 5.807¢-002
5,323e-002 5,323e-002
L 4.533e-002 L 4.83e-002

- 43556002 4,355¢-002

- 3ET2e-002 3.872e-002

L 3388e-002 _ 3.388e-002

H 2,904e-002 2.904-002

I L 2.420e-002 24208002

L 1.938e-002 L 1.936e-002

L L452e-002 1.452¢-002

9.679e-003 9.679¢-003

4,839e-003 4.839-003

1.000e-030 1.000e-030

Figure.lV.7.Les déformations et les déplacements impasd@abe a I'état statique.
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Nom Type Min Max
Déplacementsl| URES: Déplacement résultant| 0 mm 0.0580726 mm
Noeud: 1 Noeud: 4934

Tableau IV.5. Les valeurs du déplacement maximali@mal dans I'état statique

f. Déformations :

Dans I'étude statique on obtient une déformatio.0800157396 au niveau
d’éléement: 427 comme une valeur maximale.

Mom du modéle: aubeABC ifti static Mom du modéle: aubefEC ifti static
Mom de I'étude: Etude 2[-Défaut) Mam de I'étude: Etude 2[-Défaut-]
Type ge tracé:_DéformatiDn statique [Supétieur] Déformations1 Tupe de tracé': Défor!-nation statique [Supérieur]) Déformationsl
\NI:IT::DQI?:JEII::% 4 0000157396 Sl Elzhn:gﬁodl:ud;ri?;.matmn: e it
1.5746-004 waleur globale: 0.3 0,000157396 1.5746-004
1.443e-004 1.443e-004
_ 1.31ze-004 _ 1.312e-004
- Ll.i&0e-004 - 1.180e-004
- 1.04%e-004 - 1.049e-004
. 9.181e-003 _ 9.161e-005
== 7.870e-005 L 7.870e-005
. 6.558e-005 _ 6.558e-005
_ 5.24Te-005 _ 5.247e-005
_ 3.935e-005 ~ 3.935e-005

2.623e-005

1.312e-005

2.623e-005
1.312e-005
0.000e+000

Figure.lV.8. Analyse couplée l1ldéformation

0.000e+000

0.000e+000

0.000z+ 000

Nom Type Min Max
Déformationsl ESTRN: Déformation 0 0.000157396
équivalente Elément: 51 Elément: 427

Tableau IV.6. Les valeurs du déplacement maximali@mal dans I'état statique

IV.5.Etude thermomécanique

Dans le cas de I'étude thermomécanique en vappasées mémes étapes que
le cas statique mais dans I'étape des charges applagjuer une force de 1000N/m et

un champ de température de 700°C sur la surfataudee.




Chapitre 1V Etudeermomécanique d’'une aube de turbine a gaz

a. Lacharge

Nom du Image du chargement Détails du chargement
chargement
Entités: 1 face(s)
Type: Normal a la face
sélectionnée
Valeur: 1000
L 2
Pression Unités: N/m
Anglede O
phase:
Unités:  deg
Entités: 1 face(s)
Température: 700 C°
Température

Tableau IV.7. Les valeurs de la charge dans I'étindemomécanique.

b. Les contraintes

Aux cours de I'étude des contraintes selon le reritee Von Mises, qui montre
que les contraintes varient de (Min 0 N/au premier noeud et les contraintes Max
1.74153.18N/m? au noeudB01) au centre de courbure inférieure. D’aprés letreitde
Von Mises, la rupture est localisée au niveau daereale la courbure inférieure. Ce qui

est confirmé dans la fig IV. 14.

100
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Mam du modéle: aubeABC it static
Mom de I'étude: Etude 2(-Defaut-]
Type de tracé: Analyse statique contrainte nodale (Supérieur) Contraintes1

Muméro du plis 1 X won Mises (N/m~2)
Waleur globale: 03 1.74153e+ 009 MimA2

1741526 T840

1741526 7840
' 1586 339 615,0
D R RN
- 13061450240

_ 1151017 856,0
10158206240
570 763 392,0

725 636 160,0

i 550 508 928,0
435381 636,0
200 254 464,0

145 127 232,0

A1}

Nom du modéle: aubeABC it static
Mom de |'étude; Etude 2[-Défaut:]
Twpe de tracé: Analyse statique contrainte nodale [Supérieur) Contraintesl

Echelle de déformation:

Muméro du pli: 1

‘aleur globale: 0 & 1741538+ 004 Nym»2

10.1478 o Mises [Him"2)

1741526 140
1596388 6160
. 14512723200
- 1306145 0240
_ 1161017 8560
. 1015830 6240
#70 763 3920
725 636 160,0
- G80 508 9280
. 435 351 696,0
250 254 4640
145127 2320

0o

Figure. IV. 9.Distribution des contraintes

Nom Type Min Max
Contraintes1l | VON: contrainte de Von Mises 0 N7m 1.74153.10N/m?
Noeud: 1 Noeud: 801

Tableau IV.8. Les valeurs de la contrainte maxinedlminimale dans I'état thermomécanique

c. Le déplacement

La planche des résultats de I'étude de déplacemenésentent respectivement
les déplacements enregistrés suivant les cas dgerhant avec les mémes conditions
aux limites. Elle montre que le champ de déplacéraagmente prés de la section 0

avec une valeur maximale 849531 mmau noeud N2991.

Mom du modéle: aubeABC ifti static

Mom de I"étude; Etude 2[-Défaut]

Type de tracé: Déplacement statique Déplacements1
Waleur globale: 0 3 519531 mm

e l 5,1952+000

LIRES (mm)

4.762e+000

4,329+ 000

_ Fd86e+000

- 3464e+000

3.031e+000

I,

2.588e+000

2.165e+000

L.732e+000

o

_ L29%e+000

8.659e-001

4.329e-001

1.000e-030

Lo00e-030

Mom du modéle: aubeABC ifti static

Mam de I'étude: Etude 2[-Défaut-]

Type de tracé: Déplacement statique Déplacementsl

Echelle de défarmation: 10,1479 .
“waleur globale: 03 519531 mm URES [mm]

5.195e+000
4.762e+000
- 4.328e+000
- 3.896e+000
- 3.464e+000
_ 3.031e+000
2.598e+000

2.165e+000

. 1.732e+000

_ 1.298e+000

§.659e-001

4.328e-001

1.000e-030

1.0006-030

Figure.lV. 10. Déplacements-Déplacements .

101



Chapitre 1V Etudeermomécanique d’'une aube de turbine a gaz

Nom Type Min Max
Déplacementsl | URES: Déplacement résultant 0 mm 5.19531 mm
Noeud: 1 Noeud: 4991

Tableau IV.9. Les valeurs du déplacement maximaliimal dans |'état

thermomeécanique

d. La déformation

La pale d’aube a une grande déformation sur efacimais surtout sur la
section 0 et 4éme section avec déformation maxieal0.0333417 au niveau de
I'élément N° 388.

Mom du modéle: aubedBC ift static Mom du modéle! aubeABC ifti static

Mom de I'étude: Etude 2(-Défaut) Mom de I'étude; Etude 2(-Défaut-]

Type de tracé: Déformation statique [Supérieur) Déformations1 Type de tracé: Déformation statique [Supérieur] Déformations1
Muméro du pli; 1 . ESTRA Echel!e de déformation: 10,1473 ESTRH

“aleur globale: 0 & 0.0333417 Muméra du pli: 1

3.334e-002 Waleur globale: 0 & 0,.0333417 3.3346-002

3.056e-002

3.056e-002
. 2.778e-002 - 2778e-002
- 2.501e-002 - 2.501e-002
o 2.223e-002 - 2223e-002
- L.945e-002 -~ 1945e-002
- lGa7e-002 . le6Te-002
L L3G8e-002 - 138%9e-002
- Lilie-002 - 11ife-002
- 6.335e-003 - B.335e-003

5.557e-003
2.778e-003
0.000e+000

5.557e-003
2.778e-003
0.000e+000

Figure. IV. 11.La déformation du model d’aube.

0,000+ 000 0.000e+000

Nom Type Min Max
Déformations1 ESTRN: Déformation 0 0.0333417
équivalente Elément: 56 Elément: 388

Tableau I1V.9. Les valeurs de la déformation maxénedlminimale dans I'état

thermomécanique
Conclusion :

L’aube travail dans des milieux trés chaud justees le diffuseur de chambre
de combustion ou la température max arrive & 7@€t une pression max de détente
qui arrive a 24MPa, notre matériau composite geatailler dans des conditions
thermiques de tres hautes températures. Cette étidaite sans I'ajout des fibres de

carbone ni rainures internes de refroidissement
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Chapitre 1V Etudeermomécanique d’'une aube de turbine a gaz

On a remarqué que dans une aube il y a deux zoitigsi€, qui sont présentées
sur les images d’étude de contraintes, de défoomatet déplacements. La premiere
zone est le centre de courbure inferieure et laidme zone est le bord de fuite.

Au cours de I'étude des contraintes pour les mécassde chargement, on a
calculé les contraintes suivant le critere de Vadses) qui montre que les contraintes
variant de (Min 0 N/rhau premier noeud et les contraintes Max 1.7418316* au
nceud 801) au centre de combure inférieure. D’dprédtére de Von mises, la rupture
est localisée au niveau du centre de la combuégziénfre. Ce qui est confirmé dans
limage réelle de l'aube suivante. L'image de l@dude déplacements présentent les
déplacements enregistrés suivant le cas de changefpeession 24MPa) avec les
déplacements augmente a partir du bord de fuite®gharges sont de traction, d’une
valeur maximale de 0.0333417 au niveau de d’éléemér288. Dans le bord de fuite.

Ce qui est logique par rapport aux conditions degément.
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Conclusion général

Conclusion général

L'accroissement recherché de la température auaunives distributeurs du
premier étage d'une turbine a gaz a toujours étéélipar la tenue mécanique des
matériaux et par suite de durée de vie des org&rass la poursuite de cet objectif, les
constructeurs associent l'utilisation de supeggiaa des techniques de refroidissement.
L'étude proposée constitue une contribution daablissement d'une méthodologie et
d'un modele permettant d'identifier le comportem#mrmomécanique d'un secteur
d'aubes refroidi par air, et d'associer ce compuwtg a un modéle paramétrique de
résistance au fluage pour déterminer la durée elePaur analyser ce probléme et mettre
en évidence les causes d'une défaillance constatéme turbine, nous avons identifié, en
premier lieu, les parametres réels d'exploitatian ld machine. Le comportement
thermomécanique du secteur d'aubes, sollicité @achirgement thermique dans les

conditions d'exploitation est analysé a l'aide odecde calcul par €éléments finis.

Ce travail est dans le contexte de la modélisatiode prédiction de la durée de
vie des aubes de turbine haute pression de turbinemz. Ces composants sont
généralement en superalliage a base de nickel metadn mais nous avons fait notre
étude avec un matériau composite d’une matriceuntisle renforcée par des fibres de

carbone.

Cette étude constitue une contribution assez iraptata la modélisation du I'aube
pour l'analyse par élément fini de l'influence tdfét thermomécanique. Elle permet de
déterminer les contraintes et les déformations dailette de turbine & gaz. On a
déterminé les valeurs maximales des contraintégoteMises dans le but d’apprécier le
comportement du matériau. La comparaison des d¢otdgsade Von Mises deux étude
statigue et thermomécanique, nous a permis ausspidda déformation maximale et

minimale

Rassurés par les résultats encourageants de I'deidenception d’'une aube en
matériaux composites et du choix du couple carlgpoxiyde qui, en termes de
contraintes thermomécaniques, le protocole de simonls donne des réponses logiques et
cohérentes, alors, en guise de perspective, ilindstessant d’envisager de faire des
simulations sur une aube sandwich carbone/cérantjguaugmenterait certainement la

rigidité de l'aube et réduire les déplacements st le seul point négatif de cette
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Conclusion général

conception du fait que la fibre de carbone n’'a g&& prise en compte dans les

simulations.
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