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Introduction

De nombreuses structures de la vie quotidienne sont pensées, par leur forme et le matériau dans lequel
elles sont fabriquées, pour pouvoir supporter des chargements mécaniques. On peut citer les batiments,
les voitures, les avions et moyens de transport en général, les moteurs... Le chargement auquel ces
structures doivent résister peut par exemple étre de type statique (batiment), dynamique (cas de crash),
ou de fatigue (pieces de moteurs). Toutefois, lorsque ces structures subissent une agression thermique
importante (que cela soit par trempe, incendie ou gel), leurs propriétés mécaniques sont souvent
dégradées, et ce de maniere parfois irrémédiable. Le type d’agression thermique, la charge supportée et
le matériau impliqué vont déterminer le devenir de la structure.

La question de la tenue au feu des structures et des matériaux en général est donc un sujet d’étude
répandu et il est nécessaire de prédire le comportement de la structure en cas d’incendie. Cela implique
de connaitre le comportement mécanique des matériaux utilisés dans une telle situation et lorsque le
chargement est a la fois thermique et mécanique. Des couplages thermo-mécaniques entrent ici en jeu,
via notamment la perte de tenue mécanique. Afin de prédire le devenir d’une structure en cas d’incendie,
la problématique a résoudre doit donc répondre aux questions suivantes : quels sont précisément les
couplages ? Comment se manifestent-ils ? Comment les prendre en compte ? Enfin, quels sont les outils
numériques et expérimentaux a disposition pour les mesurer et les modéliser ? Ces couplages et la fagon
dont ils sont modélisés constituent un verrou scientifique important dans le domaine de la prédiction de
la tenue mécanique des matériaux en cas d’incendie, tant le sujet est vaste.

En particulier, la tenue au feu des matériaux composites constitue un sujet d’étude contemporain. Les
principales applications de ces matériaux se retrouvent dans les transports, qu’ils soient terrestre,
ferroviaire, maritime ou aérien. En effet, actuellement, 1’un des principaux objectifs de la recherche est
de réduire la consommation énergétique des véhicules, notamment par leur allégement. L’utilisation des
matériaux composites renforcés de fibres (CFRP) s’inscrit dans cette dynamique, garantissant des
propriétés mécaniques intéressantes tout en réduisant le poids des structures. Parmi les composites, les
matériaux constitués de fibres de carbone et de matrice époxy connaissent un fort essor, que cela soit
dans le transport aérien (ils représentent par exemple 50% de la masse de I’ Airbus 350 XWB) ou dans
les véhicules automobiles. Ils sont également utilisés dans la fabrication des réservoirs de stockage
d’hydrogeéne de type IV. Auparavant, les réservoirs hyperbares contenant de I’hydrogéne étaient
constitués de métal, mais la propension de I’hydrogene a réagir chimiquement avec les métaux, ainsi
que ’endommagement de ces structures sous chargement cyclique, a conduit les industriels a leur
trouver une alternative. Ainsi, certains réservoirs sont désormais constitués d’une coque externe en
matériau composite bobiné carbone-époxy afin de garantir leur tenue mécanique, et d’un liner interne
en polymere, ayant la particularité de ne pas réagir chimiquement avec 1’hydrogéne gazeux et assurant
I”étanchéité de la structure.

Dans le cadre d’une fabrication et d’une utilisation a grande échelle de ces réservoirs d’hydrogéne, tous
les stades de leur utilisation et de leur vie doivent étre envisagés. La fiabilité du réservoir et en
particulier, son innocuité, doivent étre garanties. Un des principaux risques présent lors de ['utilisation
d’un réservoir hyperbare est son éclatement. Pour ce faire, les situations habituelles suivantes sont
notamment étudiées :

- Les cycles de remplissage rapide [1], [2], [3], [4], [5]. Le réservoir dans son ensemble subit
alors des cycles de fatigue, a des températures supérieures a la température ambiante. En effet,
I’hydrogéne présent dans le réservoir s’échauffe du fait de la pression et de la vitesse de
remplissage souhaitées.

- L’éclatement du réservoir dans des situations nominales d’utilisation et prenant en compte le
coefficient de sécurité des normes inhérentes aux réservoirs de type IV [6], [7], [8], [9], [10],
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[11]. Pour cela, ’endommagement du matériau composite est mesuré expérimentalement et
modélisé, afin de pouvoir analyser finement ses mécanismes d’initiation et de propagation.

- Le choc d’objets sur la coque externe en composite [12], qui a tendance a endommager en
profondeur le matériau, notamment par décohésion entre ses plis (i.e. délaminage).

- Plus généralement, 1’optimisation du dimensionnement et de I’orientation des plis constituant
la coque en composite [13].

Ces sollicitations mécaniques pourtant quotidiennes affectent grandement la durée de vie du matériau
composite, et donc, du réservoir, mais des situations exceptionnelles telles que son incendie doivent
également étre envisagées. En effet, lors d’un incendie, la coque externe du réservoir en composite se
décompose thermiquement [14], car la matrice époxy est un matériau polymere combustible. Ce
phénomene de décomposition thermique est connu pour réduire sensiblement les propriétés mécaniques
des matériaux [15]. Ainsi, il est constaté que 1’incendie d un réservoir hyperbare entraine son éclatement
en quelques minutes [16]. Cette configuration ou un réservoir de type IV est sujet a la fois a un
chargement mécanique (di a sa pression interne) et a une agression thermique fait I’objet de quelques
études expérimentales, notamment au sein des projets de recherche H2E! [17], FireComp ou d’essais
dédiés (de type « bonfire ») [14], [18], [19]. Toutefois, afin de connaitre le devenir du réservoir dans
différentes sollicitations (densit¢ de flux recu, durée de I’exposition au feu, lieu de [’agression
thermique, pression interne...), il est nécessaire de mener un grand nombre d’essais. Mais du fait du
cott et de la lourdeur de ces essais, ils restent rares. Il apparait donc indispensable de mettre en place
des outils de modélisation numérique afin de prédire le comportement du réservoir en cas d’incendie.
Quelques modéles rendant compte des couplages thermomécaniques ([14], [20]) existent mais il peut
leur étre reproché d’attribuer un comportement mécanique relativement simple au réservoir. En effet,
ces modeles se limitent souvent a faire appel a des critéres de rupture [14] ou a une approche considérant
I’éclatement instantané du réservoir inévitable dés lors qu’un pli du réservoir est rompu [16]. Cette
derniere approche, appelée communément First Ply Failure, ne permet pas d’établir un mécanisme de
rupture précis quant a I’éclatement pli apres pli. Concernant les modeles de décomposition thermique,
de transferts de chaleur et de prise en compte des couplages thermo-mécaniques, ils restent relativement
simples et basés sur des constats empiriques [21]. La décomposition thermique est notamment modélisée
sous la forme d’une seule réaction cinétique (mécanisme a une étape).

Il apparait alors important de faire appel a des modéles mécaniques, de décomposition thermique et
mécaniques plus complexes afin d’estimer plus finement le poids relatif de chaque phénomeéne physique
sur la ruine finale d’une structure, et d’établir des mécanismes de propagation précis, que celle-ci soit
thermique, chimique (par la décomposition) ou mécanique.

Partant de ce constat, le but de ce travail est de proposer un outil numérique comprenant un modele de
comportement mécanique apte a simuler ’endommagement du matériau rendant compte de la
dégradation, mais également dans le cas de chargements couplés thermo-mécaniques. Pour ce faire, les
travaux de thése sont déclinés de la fagon suivante.

Tout d’abord, un état de 1’art est effectué dans le premier chapitre, concernant la décomposition
thermique des polyméres. La fagon dont les matériaux composites renforcés de fibres s’endommagent
est passée en revue.

Les couplages qu’il est nécessaire d’implémenter dans le modéle étant déterminés ainsi que la
description de celui-ci sont détaillés au sein du second chapitre. Le modele comporte trois parties
distinctes afin de résoudre de facon couplée les équations du comportement mécanique, de la
décomposition thermique et des transferts de chaleur. Plus précisément, le comportement mécanique est
mod¢élisé par quatre lois d’endommagement rendant compte de la rupture des fibres, de la décohésion
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d’interface fibre-matrice, du délaminage et de la fissuration matricielle. La modélisation adoptée pour
la décomposition thermique traduit la transformation du matériau en charbon en deux étapes
réactionnelles successives. Les paramétres thermiques effectifs font alors référence a ces trois états de
la maticre. Dans I’approche développée, la décomposition thermique est considérée comme affectant le
comportement mécanique de la méme fagcon qu’un endommagement mécanique classique. Enfin, le
second chapitre présente le détail de I’implémentation numérique adoptée, i.e. la description de I’outil
de modélisation mis en place lors de cette these.

Afin de pouvoir utiliser cet outil numérique pour un matériau composite en particulier, les parametres
doivent étre identifiés. Le troisiéme chapitre porte ainsi sur la détermination de 1’ensemble de ces
parametres. Ceux-ci ont trait a la fois au comportement mécanique, via les lois d’endommagement
mécanique, les modules élastiques et les coefficients de Poisson, a la décomposition thermique via les
parameétres cinétiques et aux transferts de chaleur, via les paramétres thermiques. Certains parameétres
(mécaniques, thermiques notamment) présentent des dépendances a la température, ce qui est également
a prendre en compte. La dépendance a la température des parameétres mécaniques s’explique par la
transition vitreuse de la matrice qui réduit notablement la rigidité. La variation de certains parameétres
thermiques avec la température s’explique elle par la modification des transferts de chaleur, notamment
lorsque le matériau change de nature, au cours de sa décomposition. L’identification de ces parameétres
est effectuée a I’échelle de 1’éprouvette afin de découpler les mécanismes en présence. Pour ce faire, de
nombreux résultats expérimentaux issus du projet FireComp [22] sont utilisés. Afin de déterminer les
parametres mécaniques a température constante, des tractions monotones isothermes sur des éprouvettes
de différents empilements sont simulées. Concernant les paramétres du couplage thermomécanique, des
tractions monotones apres exposition au feu sont simulées. Les calculs en traction isotherme et traction
aprés exposition sont comparés aux résultats expérimentaux du projet FireComp [22]. Enfin, des calculs
simulant un chargement mécanique couplé a une agression thermique sont menés. Les paramétres ainsi
déterminés font I’objet d’une validation sur des éprouvettes d’empilements différents.
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CHAPITRE 1:

Etat de [’art de la décomposition thermique des
polymeres et du comportement mecanique des
matériaux composites CFRP



1 Introduction

L’application finale de ce travail de doctorat est la modélisation de I’incendie d’un réservoir
d’hydrogeéne hyperbare. Sa coque externe est formée de fibres de carbone et de matrice époxy, et est
alors sujette a une décomposition thermique, tout en étant soumise a un chargement mécanique di a la
pression interne du réservoir. Ainsi, pour modéliser les phénomeénes en présence lors de I’incendie d’un
réservoir hyperbare, on a besoin de connaitre le comportement mécanique du matériau composite, sa
décomposition thermique et les transferts de chaleur ayant lieu lors de I’incendie du réservoir. Ce
premier chapitre a donc pour but de situer les enjeux scientifiques de ce travail de doctorat et d’effectuer
un état de D’art des connaissances et méthodes de description de la décomposition thermique des
composites et de leur endommagement mécanique.

La premiere partie porte sur la décomposition thermique des polymeéres. Les processus de décomposition
thermique sont décrits. Les approches actuelles les plus avancées en matiére de modélisation de la
décomposition sont présentées, et la fagon dont les paramétres cinétiques et thermiques sont
classiquement déterminés dans la littérature, est exposée. Le cas particulier des matériaux composites a
matrice polymeére est également abordé, classe a laquelle le matériau de 1’étude appartient.

La seconde partie a pour sujet I’endommagement des matériaux composites. Les types de dégradation
mécanique constatés expérimentalement a chaque échelle sont décrits : les fibres, la matrice, le pli. Puis
différents modeéles de comportement mécanique sont cités et décrits. La distinction est faite entre
I’approche de la rupture par critéres, Progressive Failure Analysis, et la modélisation de
I’endommagement a 1’aide de lois thermodynamiques, Continuum Damage Mechanics.
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2 Décomposition thermique des polyméres
2.1 Généralités sur la décomposition thermique

2.1.1 Processus de décomposition thermique

La combustion d’un polymere intervient lorsqu’il est exposé a un éclairement énergétique suffisant et
qu’il s’échauffe. Si I’énergie apportée (souvent une température critique associée est considérée) est
suffisamment ¢levée, la rupture de chaines moléculaires i.e. sa décomposition thermique, se produit.
Celle-ci entraine la production, la libération et la migration au sein du solide puis en zone gazeuse de
composés volatils. Sous certaines conditions, notamment de température et d’atmospheére oxydante, la
libération de ces gaz en surface va induire leur combustion, créant une flamme. Celle-ci joue alors le
role de source de chaleur supplémentaire, elle augmente la température au sein du matériau et alimente
le phénomene de décomposition du matériau pouvant conduire a un processus auto-entretenu de
combustion. La combustion d’un solide comprend ainsi cinq étapes distinctes : 1’échauffement du
matériau, sa décomposition (et la migration des gaz), I’inflammation de ceux-ci et enfin, la propagation
du feu [23].

Deux processus de décomposition thermique peuvent étre distingués : la décomposition ou pyrolyse
peut intervenir sous 1’effet seul de la température, et dans ce cas elle est appelée thermolyse, ou sous
I’effet conjugué de la température et de I’oxygene, auquel cas elle est appelée thermo-oxydation [24].
Dans le cas de la thermolyse, les liaisons entre les molécules se brisent du fait que 1’énergie apportée est
supérieure a I’énergie de liaison ; la thermolyse se produit au-dela d’une certaine énergie apportée au
matériau, laquelle est classiquement corrélée a une température appelée température critique. La
présence d’oxygene permet d’accélérer le phénomene de thermolyse en créant une réaction en chaine
par arrachement d’atomes d’hydrogéne. L’oxygeéne étant un facilitateur de décomposition, la thermo-
oxydation a lieu a des températures plus basses que la thermolyse.

2.1.2 Différentes classes de polyméres

Deux classes de polyméres peuvent étre distinguées :

e La premicre, constituée des polymeéres thermoplastiques, a un processus de fabrication par
polymérisation réversible, du fait de la souplesse de conformation tridimensionnelle des
molécules. Cette réversibilité a des conséquences sur leur décomposition thermique. En effet,
au-dela d’une certaine température, le polymeére va se liquéfier et des bulles vont se former (dans
la mésophase) et se mouvoir jusqu’a la surface du solide, bulles formées du fait du craquage
thermique et de la libération de composés volatils. Un exemple est le PMMA qui est un matériau
de référence dont la décomposition thermique et la combustion font I’objet de nombreux travaux
[25]. Les thermoplastiques sont largement étudiés dans la sécurité incendie car ils entrent dans
la composition d’objets du quotidien : citons également le polycarbonate (CDs, écrans
d’ordinateur, stylos) et le PPUF utilisé par exemple dans les rembourrages de canapés [26].

e La seconde est celle des polymeéres thermodurcissables et des polymeéres cellulosiques (i.e. a
base de cellulose, tels que le bois). Lors de la fabrication des thermodurcissables, un réseau
moléculaire tridimensionnel dense et peu mobile est formé. Les thermodurcissables et les
polymeéres cellulosiques ont un processus de décomposition thermique différent des
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thermoplastiques, puisqu’aucune bulle n’est formée lors de leur décomposition. Certaines
études s’intéressent alors au résidu carboné formé a leur surface?, appelé charbon.

11 convient alors de distinguer les comportements des polyméres en fonction du fait qu’ils génerent [27]
ou pas [28] du charbon au cours de leur décomposition thermique. De nombreux travaux sont alors
conduits par la communauté scientifique pour représenter numériquement les processus associés.

2.2 Modélisation de la décomposition thermique des polymeéres : généralités

La décomposition thermique des solides est un phénomene central, responsable de la production de gaz
combustibles a I’origine de la naissance et de la propagation de la combustion. La modélisation de ce
phénomeéne doit englober a la fois les transferts de masse dus a la libération des gaz et les transferts de
chaleur impliquant la hausse de température du solide (engendrant 1’agitation moléculaire et la rupture
des liaisons). Il est donc important de comprendre les mécanismes cinétiques de production des
composés volatils et de quelle facon les transferts thermiques ont lieu. C’est 1a tout ’enjeu des
paragraphes qui suivent.

Est expliqué ce qu’est un mécanisme cinétique, puis, est abordé le couplage décomposition thermique
et transferts de chaleur, ou des approches de détermination des parameétres thermiques et cinétiques sont
citées ainsi que leur utilisation dans les modéles. Enfin, des approches plus simples de modélisation sont
décrites.

2.2.1 Mécanisme cinétique : équations générales

La décomposition thermique est un phénoméne ayant lieu a I’échelle atomique et moléculaire, i.e. a
I’échelle de I’Angstrom (= 10"°m), dont les conséquences sont mesurées de fagon micro- ou
mésoscopique. Il est possible de modéliser les phénomenes ayant lieu a 1’échelle atomique de facon
exhaustive, et c’est ce a quoi s’intéresse le domaine de la dynamique moléculaire [29]. Chaque collision
moléculaire donnant lieu a une réaction a cette échelle est connue, ainsi, cette approche fait appel a un
niveau de détail trop important, générant des temps de calcul prohibitifs. Classiquement, le sujet de la
décomposition thermique est traité d’un point de vue plus global, par la mesure et la détermination de
la perte de masse affectant le solide. Cette détermination repose alors, a 1’échelle macroscopique, sur la
prise en compte de réactions globales.

Le mécanisme cinétique de décomposition peut étre formé d’une ou plusieurs étapes, successives ou
concurrentes, et qui sont responsables d’une partie de la perte de masse que le solide subit lors de sa
montée en température. Ci-dessous sont donnés la définition du mécanisme cinétique polyréactionnel et
un exemple de détermination des paramétres le constituant.

Nous nous plagons dans le cas le plus général, ou la décomposition thermique est modélisée par un
mécanisme doté de plusieurs étapes, cas courant (par exemple dans les études [30], [31], [32]). Chaque

étape réactionnelle i est alors caractérisée par son taux de réaction d—tl, obéissant a une loi d’ Arrhenius

[24] comme suit :

Eq. 2-1 dw;

E.
e mptsen(~ B
dt RT 2

2 résidu qui peut aussi étre observé dans le cas de certains thermoplastiques
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Avec ay taux de conversion de la réaction 1
dw;  taux de réaction

dt

A; coefficient pré-exponentiel

n; ordre de la réaction

m; masse de réactif i a I’instant t

E; énergie d’activation de la réaction
R constante des gaz parfaits

T température a I’instant t

Yo,  concentration de I’oxygene présent dans la réaction (vaut 1 dans I’air et 0 sous
atmosphere inerte)
1) 6 = 0 si pyrolyse (i.e. absence d’oxygene) ; § = 1 si oxydation.

. dm; : :
La vitesse de perte de masse % s’exprime comme suit :
Eq 2-2 dml- d(l)i
e 'dt
Avec v; le coefficient steechiométrique de la réaction i.
Ainsi, chaque étape correspond a une certaine perte de masse.

Puis, en additionnant chacune des pertes de masse occasionnées par les réactions individuelles, la perte
de masse totale mesurée m;; est donnée par 1’équation suivante :

dmeor i dm;
dt dt

i=1

Eq. 2-3

avec p le nombre total d’étapes réactionnelles.

Pour modéliser ces étapes, le degré d’avancement «; est utilisé pour chacune d’elles :

Eq. 2-4 m;o — my(t)
o =

;=
Mio— M

Avec m;(t) masse de réactifia I’instant t
m; o masse initiale de réactif'i
m;y  masse finale de réactif i

Pour avoir un mécanisme réactionnel complet, les quatre parametres (4;, E;, n;, v;) inconnus doivent étre
déterminés pour i € [1..p]. Pour ce faire, la démarche généralement adoptée repose sur I’utilisation de
méthodes d’optimisation inverse (de type algorithmes génétiques) ayant pour enjeu de déterminer les
parametres permettant de reproduire le plus fidélement possible les courbes précédemment obtenues
expérimentalement de perte de masse (ML, Mass Loss) et de vitesse de perte de masse (MLR, Mass
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Loss Rate) en fonction de la température. Le mécanisme cinétique est alors déterminé indépendamment
ou en méme temps que les paramétres thermiques du modéle, comme et cela est expliqué dans le
paragraphe 0, qui décrit le couplage entre ces mécanismes cinétiques et les transferts de chaleurs et la
facon dont tous ces paramétres sont recherchés.

2.2.2  Equations de la chaleur pour un solide en décomposition

Le cas général souvent détaillé dans la littérature est celui d’un solide recevant, sur une de ses faces,
un éclairement énergétique, comme le montre la Figure 1 issue de 1’étude de Rein [33] :

3 38 &
Wr,-1,) e 50'(7’54—2'04)
.} -

T(x.t)
Figure 1 : Transferts de chaleur au sein d'un solide en décomposition [33]

Figure 1 g, quantité de chaleur (surfacique) provenant de I’extérieur
h coefficient de convection
T, température ambiante
Ty température de surface
¢ coefficient d’émissivité
o constante de Stefan-Boltzmann
m'" quantité de chaleur perdue par libération des gaz de la décomposition

Le bilan thermique final fait intervenir (Figure 1) :

- la chaleur perdue par convection Gzyn, = h(Ts — Tp)

- la chaleur perdue par rayonnement gy, = e (Ts' — Tg")

- la chaleur perdue par le solide lors de sa décomposition m'’ (détails donnés plus bas)
- la chaleur regue de I’extérieur ¢’

11 faut également prendre en compte la conduction qui est régie par la loi de Fourier. Pour rappel, si le
solide n’était pas le siége d’une décomposition thermique, 1’équation de la chaleur monodimensionnelle
serait la suivante [33] :

Eq. 2-5 aT T 9g”
iy h
Pt =452 T ox

Avec  p  masse volumique du solide
Cpr  capacité thermique du solide
T  température du solide
A conductivité du solide

q, terme source radiatif
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Ainsi, dans un cas usuel de transferts de chaleur, les paramétres thermiques a connaitre sont la
conductivité, la masse volumique, la capacité thermique, 1’émissivité, et le coefficient de convection.
Or, dans le cas d’un matériau subissant une décomposition thermique, la situation se complexifie, du
fait de la dévolatilisation des gaz. En effet :

- Cela crée des pores et/ou des bulles, modifiant la structure méme du matériau® ce qui agit alors
sur les propriétés thermiques du matériau a chaque instant. Sur cet aspect, I’hypothése premicre
faite dans la plupart des travaux de la littérature travaillant a 1’échelle mésoscopique ou de la
matiere, est celle de I’Equilibre Thermodynamique Local (ETL) [34]. Cette hypothése stipule
qu’en chaque point du matériau, la température des gaz et celle du solide sont égales. Ainsi, les
transferts locaux existant au sein des pores entre solide et gaz ne sont pas modélisés et le
matériau est considéré comme homogéne localement. Cependant, cette hypothése ne dispense
pas de devoir prendre en compte dans I’équation de I’énergie la modification des parameétres
thermiques du matériau au cours de sa décomposition. L hypothése est souvent faite que les gaz
produits s’échappent instantanément, ainsi sont négligées la pression exercée par les gaz et les
pores ou bulles formés et cette interaction du fluide avec la structure [34].

- Par ailleurs, une certaine quantit¢ d’énergie est consommée (si le phénomeéne est
endothermique) ou libérée (si le phénomene est exothermique) par la production des gaz. Cela
est illustré sur la Figure 1 par le terme m"’. Il est admis que selon les matériaux et 1’atmosphére
dans laquelle ils sont placés, leur décomposition aura un comportement différent. L.’ oxydation
est souvent exothermique alors que la pyrolyse est endothermique (comme dans [34]). Dans
I’équation de la chaleur, cela se traduit par des enthalpies de réaction positives ou négatives.

Les études de Henderson ef al. ([34], [35]) rendent compte des transferts de chaleur ayant lieu au sein
d’un matériau en décomposition et en particulier, au sein de certains matériaux composites. L’équation
de la chaleur prend alors la forme suivante :

a(h)_a[lar] d - d
a9t P = 551 ax] ~ g% (ehe) = Qigp

Eq. 2-6

masse volumique du solide
enthalpie
enthalpie des gaz

Avec

température du solide
conductivité thermique
débit de gaz

chaleur de décomposition

Q 3 >3 5 0o
-~ 3 g

temps en secondes
x variable spatiale en métre

Les transferts de chaleur pris en compte sont la conduction (premier terme du membre de droite), la
convection des gaz produits par la réaction de pyrolyse (second terme du membre de droite) et le
refroidissement induit par la dégradation thermique (troisi¢éme terme du membre de droite).

3 Ces phénoménes sont décrits page 13 pour les matériaux composites renforcés de fibres
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T (K)
Figure 2 : ML (perte de masse) (a gauche) et MLR (vitesse de perte de masse) (a droite) du Kydex obtenues en ATG a

2.2.3  Parameétres thermiques et cinétiques

Tout d’abord est expliqué de quelle(s) fagon(s) les paramétres thermiques (intervenant dans 1’équation
de la chaleur Eq. 2-6) et cinétiques (pilotant la décomposition 2.2.3.1) peuvent étre déterminés.

Ensuite, la fagon de calculer les paramétres thermiques a chaque instant est décrite.
2231

Détermination des parametres thermiques et cinétiques

On distingue deux cas* :

les parametres cinétiques sont déterminés indépendamment des parameétres thermiques,
les parametres thermiques et cinétiques sont déterminés conjointement.

Les deux cas sont discutés ci-dessous.

Dans le cas ou les paramétres cinétiques sont choisis indépendamment des parametres thermiques, le
mécanisme cinétique et les parameétres qui s’y rattachent sont déterminés a partir d’expériences, par
exemple a I’échelle de la matiére’®, grace a des Analyses ThermoGravimétriques (ATG) ([30], [36]). Le
principe général de ’ATG est de soumettre un échantillon de matériau de quelques dizaines de
microgrammes a une rampe de température connue, et de mesurer la perte de masse que ce chauffage
occasionne [24]. L’ATG permet de s’affranchir des transferts de chaleur internes au solide car

I’échantillon est assez petit pour étre considéré comme thermiquement fin au vu de son nombre de Biot

[22]. Ainsi, il est admis que la température du solide est celle du four dans lequel il est décomposé en

ATG. Un exemple de courbes obtenues (ML et MLR) en ATG est donné Figure 2, pour le cas du Kydex
dont la décomposition est étudiée dans [36] :

2.0x10° -
1.0 ‘
-3 pad
s %
S o6 £ 1.0x10°} . 1
S = % 5
0.4 = a0 T 1
= 5.0x10% I % gt
0.2} % %
Wy
0.0 . . . ‘ %mw
© 400 600 800 1000 600 800
T (K)

10K /min [36]

Les tracés de ML et de MLR permettent d’identifier les étapes de décomposition thermique. En effet,
chaque variation de masse représente une étape de décomposition et donc une réaction. Sur cet exemple

précis de la Figure 2, il est mis en évidence que la perte de masse a lieu en deux grandes étapes car la

courbe de MLR présente deux pics. Dans 1’étude [36], au vu des deux pics de la courbe de MLR, la
cinétique du Kydex est modélisée par deux réactions successives :

4 A noter que seul le cas des approches a cinétique dite « finie » est abordé dans ce paragraphe 2.2.3.1

5 i.e. pour une masse de quelques dizaines de microgrammes
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Kydex = viKydexn;; Kydexi,y = voKydex nar

Avec Vi coefficient stcechiométrique de la réaction n°1
Kydex;,; mnom du matériau intermédiaire formé a la fin de la réaction 1
Kydexpq nom du matériau final charbonné formé a la fin de la réaction 2

Les paramétres (4;, E;, n;, v;) choisis par une méthode itérative semi-manuelle [36], permettent d’obtenir
des courbes de ML et de MLR reproduisant de facon satisfaisante ce qui est observé en ATG (Figure 3,

[36]) :

2.0x10° ; = .
1.0 7 Expérimental 10K/min ‘ Expérimental 10K/min
’ — Modeéle 10K/min ‘ ~——— Modéle 10K/min
3
0.8 1.5x107
=) T&
= 06 £ 1.0x10°}
. o
04 —
= 5.0x10%}
0.2
0.0 0.0 feisinis g - o
’ 400 600 800 1000 400 600 800 1000
T(K) T (K)

Figure 3 : ML (a gauche) et MLR (a droite) du Kydex obtenues en ATG a 10K/min [36]

La méthode utilisée pour reproduire les courbes de ML et MLR de 1’étude [36] est une optimisation
manuelle. Mais dans d’autres cas plus complexes, le processus d’optimisation est complétement
automatisé, par exemple lorsque le nombre de réactions impliquées dans le mécanisme réactionnel est
plus important. Dans 1’étude de Rein et al. [30], le mécanisme de décomposition de la mousse
polyuréthane est modélisé par cinq réactions différentes, a la fois successives et simultanées. Avec plus
d’inconnues (les parameétres) que d’équations (les courbes d’Analyse de données
Thermogravimétriques), il existe une infinit¢ de solutions, i.e. une infinit¢ de combinaisons de
parameétres possibles. Pour pallier ce probléme et optimiser ces paramétres, différentes techniques sont
disponibles, par exemple les Algorithmes Génétiques (A.G.) qui sont adoptés dans [30], le Shuffeld
Complex Evolution [37] ou encore les essaims de particules [38]. Le principe général de ces méthodes
est le méme : grace a des tirages aléatoires, les populations de parameétres sont soumises a des lois
d’évolution, qui sélectionnent les meilleurs jeux de paramétres, i.e. ceux qui donnent le résultat le plus
proche de I’expérimental (courbes d’ATG par exemple). Il est possible de donner des bornes aux
paramétres de départ pour qu’ils gardent des valeurs plus physiques, i.e. correspondant a leurs valeurs
expérimentales, si celles-ci sont connues ou estimées. Pour plus de détails concernant le fonctionnement
des Algorithmes Génétiques, le lecteur est invité a se reporter a [30] ou ils sont utilisés. Une fois que les
parametres cinétiques ont été déterminés, différentes méthodes existent pour fixer les paramétres
thermiques du matériau, qui varient au cours de la décomposition. Ces parametres sont en effet difficiles
ou impossibles a déterminer expérimentalement. C’est pourquoi des techniques d’optimisation inverse
(encore les A.G. par exemple) sont utilisées. Certains codes comme FDS [39] ou Gpyro [19-20] ont été
développés afin d’affecter des valeurs aux paramétres thermiques. Toutefois, cette détermination peut
aussi se faire manuellement comme dans 1’étude Chaos et al. [37], ou I’on s’intéresse aux transferts de
chaleur et a la décomposition thermique d’une éprouvette de PMMA placée dans un Fire Propagation
Apparatus. Les paramétres thermiques sont déterminés par estimations successives afin de trouver des
valeurs qui font correspondre au micux les résultats expérimentaux et les résultats numériques.
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Dans le cas ou les paramétres thermiques et cinétiques sont trouvés conjointement par optimisation
inverse, le code de calcul utilisé, comme FDS [39] ou Gpyro [19-20], doit étre couplé aux Algorithmes
Génétiques.

Ces méthodes utilisant des techniques d’optimisation sont pratiques car elles requicérent moins de
résultats expérimentaux. Cependant, il a été montré que plus le nombre de paramétres a déterminer est
important, plus un effet de compensation des parameétres existe, ce qui diminue le sens physique des
parametres obtenus [41]. Ainsi, un équilibre est a trouver entre un nombre de parametres assez grand
pour obtenir une perte de masse bien modélisée et un nombre de paramétres assez petit pour qu’ils
gardent un sens physique et que I’effet de compensation soit limité.

Quelle que soit la méthode de détermination utilisée, les paramétres thermiques et cinétiques d’un
matériau vont ensuite pouvoir servir pour des études ultérieures de prédiction.

2.2.3.2 Valeur des paramétres thermiques a chaque instant

Si les parametres cinétiques ne varient pas avec le temps ou la température (sauf leur changement d’une
réaction a I’autre), les parametres thermiques doivent étre recalculés a chaque instant. Dés lors que le
matériau se décompose et est représenté comme tel dans un modele, ses propriétés thermiques changent,
ce qui a été expliqué dans les paragraphes précédents 2.2.1 et 2.2.2. Si ce n’est pas le cas, le matériau
est dit « inerte » et de tels cas sont détaillés plus bas [42].

Ainsi, que le mécanisme de décomposition choisi soit mono- soit polyréactionnel, les paramétres
thermiques de chaque matériau intermédiaire (correspondant aux étapes de décomposition thermique)
entrent dans une loi des mélanges permettant de calculer la valeur des paramétres globaux a chaque
instant, loi des mélanges exprimée comme suit [43] :

m
Eq. 2-7 Proy = Z X;bj
j=1

Avec  Pp,, propriété thermique moyennée, utilisée dans le calcul de transferts thermiques

j n° d’espece

m  nombre total d’espéces

X;  fraction volumique ou massique de I’espéce j, selon que la propriété soit intensive
ou extensive
propriété thermique correspondant a I’espéce j

Dans 1’étude [43], la masse volumique, la conductivité et la capacité thermique de chaque espece
condensée dépendent de la température. L’exemple de la masse volumique est donné ci-dessous :

Eq. 2-8 T .
1 pi(T) = poj ()"
0

Avec T température en K
To  température de référence en K
p;(T) masse volumique de I’espéce j, a la température T

po,j  Mmasse volumique de I’espece j initialement (a To)

T,  température ambiante ou de référence en K
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n exposant sans dimension propre a I’espéce j et a la propriété p

pvj
Cet exemple de loi des mélanges et de dépendance des parametres de chaque espéce a la température,
met en évidence le couplage fort existant entre les transferts de chaleur et la décomposition thermique.
En effet, les paramétres thermiques et physiques dépendent des avancements des réactions, ces derniers
variant eux-mémes avec la température via le calcul de la décomposition thermique.

Bien sir, plus un modéle contient d’informations et est précis, plus le modélisateur a besoin
d’informations expérimentales pour le faire fonctionner.

2.2.4 Cas des approches a cinétique infiniment rapide

Les approches a cinétique infiniment rapide ou semi-empiriques, comme leur nom 1’indique, considérent
que le matériau se décompose instantanément, passant de 1’état sain a 1’état dégradé lorsque sa
température atteint et dépasse une certaine température critique, dite température de pyrolyse [44].

Dans [44], une méthodologie est proposée afin de déterminer la température de pyrolyse de tous les
matériaux produisant du charbon. Le principe du modéle de front de pyrolyse est de diviser le matériau
en deux parties, a savoir un matériau vierge et un matériau complétement décomposé i.e. charbon.
Contrairement a I’approche a cinétique finie, il n’y a donc pas une infinité d’états intermédiaires entre
le matériau vierge et le matériau décomposé. Un front de pyrolyse isotherme et infiniment fin définit
alors la frontiére entre ces deux matériaux. La Figure 4 illustre le principe de cette modélisation et
résume les équations utilisées [44] :

! Solide | Charbon
| vierge o 3 <j Flux de chaleur
. g p_' \m
B | = 2
z i A g |:> Perte de chal
[V _g 8 ETie de chaleur
2 2 &
i ﬁ & r\' ?;]
i—P X
x=0 x=1L
A
4 N
Solide Charbon
vierge
i )" rﬁT_ @
x|y X+ Ax
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= s R
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Figure 4 : Modélisation de la décomposition thermique par front de pyrolyse [44]

Figure4  p,, masse volumique du matériau vierge
Ay  conductivité du matériau vierge
ps  masse volumique du matériau décomposé
pq Mmasse volumique du matériau en cours de décomposition
Ac  conductivité du matériau décomposé
Tr température de pyrolyse
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xp  coordonnée pour laquelle T=Tp
m,  débit massique des composés volatiles produits
v Pr

Pw

La Figure 4 permet de comprendre le principe de cette approche [44] et met en évidence que la
température de pyrolyse correspond au moment ou la réaction de décomposition est a moitié¢ réalisée.
Le but de I’approche est de trouver la température pour laquelle une méme quantité d’énergie dépensée
résulte en une méme perte de masse, que cela soit par la méthode du front de pyrolyse ou par une
cinétique finie. Afin de valider le mode¢le, les résultats sont comparés a ceux d’un modéle doté d’une
cinétique finie, permettant de valider la méthodologie proposée. Sous réserve que la température de
pyrolyse soit déterminée précisément, le concept peut tre réutilisé.

2.3 Matériaux composites a matrice organique/thermodurcissable

La décomposition thermique des solides est un domaine de la combustion dite « hétérogéne » car des
especes solides et gazeuses interagissent dans des réactions chimiques. C’est un sujet pluridisciplinaire,
il comprend a la fois des aspects de chimie (la théorie de la chimie des gaz est transposée aux solides),
de transferts de masse et de transferts thermiques fortement instationnaires. Les processus engendrent
des transformations de la structure du matériau. A cette complexité peut s’ajouter celle du matériau de
départ en lui-méme, par une structure composite notamment. Le probléme s’en trouve alors d’autant
plus difficile a résoudre. De fait, peu de travaux traitent ([45], [46], [47]) de facon aussi détaillée la
décomposition des matériaux composites que celle des solides homogenes comme le PMMA par
exemple. Les matériaux composites possédent une structure hétérogéne, étant constitués de plusieurs
entités différentes. Le matériau de la présente étude est un composite constitué de fibres de carbone et
de matrice époxy, 1’état de I’art qui est réalisé par la suite est donc centré sur la décomposition thermique
des matériaux composites renforcés de fibres i.e. contenant un polymeére thermodurcissable tel que le
vinylester, le polyester ou la matrice époxy. Il existe de nombreuses sortes de composites & matrice
thermodurcissable. Dans la plupart des études, le composite est étudié dans son ensemble, sans séparer
les éléments constitutifs que sont la matrice et les fibres ([45], [46], [47]). En effet, ces études sont
effectuées a 1I’échelle centimétrique, bien supérieure a 1’échelle du pli qui elle, est submillimétrique.

Tout d’abord est mise en évidence la méthodologie utilisée pour rendre compte de la décomposition des
composites renforcés de fibres en général (2.3.1), puis, Dattention est portée sur la décomposition
thermique des composites constitués de fibres de carbone et de matrice époxy (2.3.2). Par décomposition
thermique, il est compris ’ensemble de la cinétique et des transferts de chaleur.

2.3.1 Décomposition des composites a matrice thermodurcissable : généralités

2.3.1.1 Phénomeénes observés durant la décomposition thermique

Les polymeéres thermodurcissables produisent du charbon lors de leur décomposition, comme cela est
montré dans les travaux de Mouritz ef al. ([48], [49], [50]). La Figure 5 illustre la présence de charbon
formé au cours de la décomposition d’un matériau composite fibres de verre-matrice phénolique [48] :

S

Figure 5 : Composite phénolique décomposé thermiquement exposé a SOkW/m? pendant 325s [48]
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Des observations faites au microscope permettent de qualifier plus précisément et chronologiquement
les conséquences de la dégradation thermique sur le matériau. Tout d’abord, des fissures matricielles
sont formées lorsque la matrice commence a se dévolatiliser (Figure 6, [48]) :

Figure 6 : Fissures matricielles observées aprés décomposition (MEB) [48]

Puis, lorsque la matrice continue a se décomposer, elle est transformée en charbon autour des fibres
Figure 7 [48] :

Enfin, pour de longs temps d’exposition et une fois que la matrice est décomposée, les fibres sont
complétement & nu (Figure 8, [48]). Elles sont ensuite vaporisées a leur tour.

1 : vl 50 pum
Figure 8 : Exposition des fibres aprés décomposition de la matrice (MEB) [48]

Des observations de la zone située derriére le charbon montrent une décohésion entre les plis du
composite, autrement dit un délaminage (Figure 9, [48]). Cela peut s’expliquer par la différence de
dilatation thermique entre la zone charbonnée et la zone située derricre.
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Figure 9 : Délaminage (fléches noires) observé sur un composite polyester décomposé [48]

D’aprés les observations précédentes, différentes zones peuvent étre repérées (Figure 10, [50]) :

A. région charbon-fibres
B. région poreuse
C. région décomposition

D. région délaminage

Figure 10 : Vue en coupe d’un matériau aprés décomposition [50]

La Figure 10 résume les différents états du matériau selon la température a laquelle il est exposé : une
zone A ou les fibres sont recouvertes de résidu de matrice, une zone B ou la matrice est poreuse, une
zone C ou elle est en cours de décomposition et une derniére zone, située derriére le front de
décomposition, ou les plis sont en partie délaminés.

2.3.2 Décomposition du matériau composite fibres de carbone- matrice époxy

Quelques études se sont penchées sur le comportement thermique et la décomposition de matériaux
composites formés d’une matrice époxy renforcée de fibres de carbone. Dans le paragraphe 2.3.2.1, des
travaux ayant pour sujet les propriétés thermiques de ce matériau sont cités. Puis dans le paragraphe
2.3.2.2, la décomposition de ce composite est présentée a 1’échelle de la matiére grace a des résultats
obtenus en ATG.

2.3.2.1 Propriétés thermiques du composite carbone époxy

La modélisation des transferts thermiques ayant lieu au sein des polymeéres thermodurcissables est
abordée dans la section 0. La particularité a prendre en compte dans le cas d’un matériau composite
formé de fibres est I’anisotropie des transferts thermiques : en effet, les propriétés thermiques des fibres
et de la matrice sont différentes.

Les fibres de carbone différent peu d’un matériau composite a 1’autre. Leurs propriétés sont donc
trouvées aisément dans la littérature. Le fabricant Torayca donne pour les fibres T700S, les propriétés
suivantes [51] :
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Masse volumique | 1800Kg/m?
Capacité thermique | 750J/Kg/K

Conductivité 9.4W/m/K
Tableau 1 : Propriétés des fibres T700S a température ambiante [51]

Dans le cadre d’un calcul de transferts thermiques, il est nécessaire de connaitre la variation des
propriétés thermiques des fibres avec la température.

- Leur capacité thermique est étudi¢e dans les travaux de Pradere et al. [52], qui montrent qu’elle
est proche de celle du graphite pur. Les valeurs expérimentales [52] permettent d’exprimer ses
variations avec la température sous forme d’un polyndéme d’ordre 3 suivant :

Cp ripres = 8+ 1077T3 — 0,0031T2 + 4,4302T — 356,55 enJ.Kg~ 1. K

ou T est en Kelvin.

- Leur conductivité varie linéairement de 293K (température ambiante) a 350K [53], de
9.1W/m/K a 11.3W/m/K.

En ce qui concerne les matrices époxy, il en existe autant de sortes que de maniéres de les fabriquer. Le
pré-polymére appelé matrice époxy est en grande majorité® de type DGEBA, mais peut aussi étre une
matrice de bisphénol-formol par exemple. Cette matrice époxyde — dénommée communément matrice
époxy — est employée avec un agent de réticulation appelé durcisseur. Il permet de former lors de sa
réaction avec la matrice, un réseau tridimensionnel infusible. Les durcisseurs peuvent étre de différents
types, amine ou acide, qui comprennent eux-mémes plusieurs sous-catégories. Par ailleurs, afin que la
réaction de réticulation ait lieu plus rapidement et pour des températures diverses (notamment
inférieures a la température ambiante), des adjuvants sont utilisés : ce sont par exemple des charges, des
diluants, des solvants, qui peuvent étre eux aussi de plusieurs types. Ainsi, bien que la chimie d’obtention
d’une matrice époxy soit la méme au départ, les produits ajoutés lors de la cuisson (tels que le durcisseur
et les adjuvants) entrainent des différences de composition de la matrice époxy finale. Citons 1’ Araldite,
I’EPIKOTE... Les secrets de mise au point ne sont pas donnés par les fabricants, ¢’est pourquoi il n’est
pas possible de dire quelle est I’influence des additifs sur les propriétés thermiques obtenues. Toutefois,
quelques études peuvent étre citées :

- Assael et al. [54] mesurent une conductivité allant de 0.25W/m/K & 25°C sur une matrice époxy
EPIKOTE 816LV. A 75°C, elle est de 0.29W/m/K.

- Sundqvist et al.[55] trouvent une conductivité de 0.20 W/m/K a pression atmosphérique et a
25°C sur une matrice époxy Araldite AW106. A 75°C, elle est de 0.21W/m/K

- Biasi [53] donne une conductivité de la matrice époxy M21 de 0.17W/m/K a 25°C.

Les auteurs ([54], [55]) remarquent que la teneur en durcisseur de matrice époxy fait varier la
conductivité et la capacité thermique : avec une teneur plus élevée, ces paramétres augmentent.

Par ailleurs, ’étude [55] donne une valeur de 0.96x10"m?s pour la diffusivité thermique et de
1.96kJ/kg/K pour la capacité thermique de la matrice.

Ainsi, des différences non négligeables existent entre les différentes valeurs trouvées, selon la sorte de
matrice époxy étudiée. Il est mis en évidence que seule une mesure au cas par cas permet de connaitre

6 représentant 95% du tonnage mondial en 2010 d’apres [147]
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précisément les propriétés thermiques d’une matrice époxy donnée, car les composés utilisés ne sont
que rarement communiqués par le fabricant.

Concernant le matériau carbone-époxy complet, il existe de nombreuses études portant sur un matériau
carbone-époxy dans la littérature ([53], [56], [57], [58]) mais comme cela a déja été constaté dans ce
paragraphe, peu pourront servir au présent mémoire puisque dans chaque travail effectué, la matrice
époxy est différente et donc, son comportement thermique 1’est aussi. Celui du matériau composite
associé change donc également.

Le matériau composite qui servira de support aux simulations présentées dans cette thése est le sujet
d’une étude effectuée par Hidalgo et al. [42]. Des éprouvettes de composite de 29mm d’épaisseur sont
exposées a des flux de 15 et 30kW/m? en cone calorimétre sous atmosphére inerte. La température a
certains endroits de I’épaisseur est mesurée grace a des thermocouples placés dans les éprouvettes, la
perte de masse et sa dérivée sont relevées grace a une balance. Une méthode inverse est utilisée afin de
déterminer les parameétres thermiques du matériau (dans I’épaisseur), correspondant a chaque flux de
chaleur recu. L’exemple de la comparaison des températures obtenues par les essais et la modélisation
est donné Figure 11 [42] :
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Figure 11 : Températures mesurées et modélisées pour un matériau carbone-époxy [42]

Par ailleurs, la courbe de dérivée de perte de masse obtenue a 30kW/m? en cone calorimétre [42] est la
suivante Figure 12 :
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Figure 12 : MLR obtenue a 30KW/m? pour le matériau carbone-époxy en cone calorimetre [42]

La comparaison des résultats obtenus par les auteurs (cf. Figure 11 et Figure 12), permet de valider la
méthode de détermination inverse utilisée [42]. A 30 kW/m?, les parametres effectifs retenus sont les
suivants :

- une conductivité constante k = 0.48W /m/K
- une capacité thermique C,, = 389 * (2T_0)0.76 ou T est la température en °C

- lamasse volumique p = 1350kg/m?

Il est toutefois important de noter que cette approche n’est valable que sous atmosphére inerte et les
auteurs soulignent sa non validité sous air [42].

2.3.2.2. Décomposition a I’échelle de la maticre

La composition des fibres de carbone change peu d’un matériau composite a 1’autre, elles sont
constituées de carbone sous forme solide, aussi appelé graphite [52]. Feih a notamment étudié ce sujet
[59]. La masse restante des fibres de carbone en ATG est présentée Figure 13 [59], sous atmosphére
inerte (sous azote en noir) et sous atmosphére oxydante (sous air en rouge) :
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Figure 13 : Perte de masse des fibres de carbone T700S pour une ATG a 20°C/min sous air et sous azote [59]
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D’aprés la Figure 13, les fibres de carbone ne se décomposent pratiquement pas sous azote, ne perdant
que 0.8% de leur masse initiale lors de I’ATG. La thermolyse des fibres peut donc étre considérée
comme négligeable. En revanche sous air, leur décomposition est compléte.

Afin d’avoir une idée plus précise de la température a laquelle les fibres commencent a se décomposer,
I’évolution de leur masse lorsqu’elles sont placées sous air pour différentes températures est présentée
Figure 14 [59] :
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Figure 14 : Perte de masse des fibres de carbone sous air a température fixée [59]

0

D’apres la Figure 14, placées dans un four a température fixée, 1’oxydation des fibres commence a étre
non négligeable au-dela de 550°C puisque la perte de masse totale dépasse les 25% aprés 100 minutes
d’exposition.

Les résultats des ATG réalisées sous azote du composite carbone époxy de Quach et al. [22] sont
présentés Figure 15 :
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Figure 15 : Evolution de la masse normalisée d’un composite époxy-carbone en ATG sous azote [22]

D’apres la Figure 13, la perte de masse des fibres sous azote est pratiquement inexistante. Ainsi, c’est
la matrice seule, qui subit une décomposition sous azote Figure 15. La fraction de masse perdue par le
composite en ATG avoisine alors la fraction massique de matrice présente au sein du composite, soit
dans cette étude, environ 30% [22].

La Figure 16 présente I’évolution de la masse normalisée du composite obtenue en ATG sous air :
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Figure 16 : Evolution de la perte de masse en ATG du composite sous air [22]

Les paragraphes précédents permettent de s’attendre aux résultats de la Figure 16, obtenus en ATG sous
air : la perte de masse de 1’échantillon est totale au-dela de 950°C. En effet, les fibres sont alors
complétement oxydées (cf. Figure 13) et la matrice subit une thermolyse située en grande partie a des
températures inférieures a 550°C (cf. Figure 15). La dérivée de la perte de masse de ces mémes essais
[22] est présentée Figure 17 :
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Figure 17 : évolution de la dérivée de la perte de masse (MLR) du composite en ATG sous air [22]

Grace a I’association des courbes de ML et de MLR, la décomposition thermique du matériau carbone-
époxy de I’étude est mieux appréhendée. Il est mis en évidence que selon 1’atmosphére considérée, cette
décomposition sera trés différente : alors que sous azote, la perte de masse est de 30% environ (Figure
15), elle est de 100% sous air (Figure 16). De plus, la décomposition thermique commence vers 350°C
sous azote, alors que c’est 250°C sous air (Figure 17). Ainsi, il est important de définir dans le mode¢le,
dans quelle atmosphére la décomposition thermique a lieu. Dans le cas de la présente étude, ce point est
discuté au sein du chapitre 2.
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3 Endommagement mécanique des matériaux composites polymeres
renforcés de fibres de carbone, CFRP (Carbon Fiber Reinforced Plastics)

L’état de I’art décrit ici se concentre sur les composites constitués d’une matrice en polymere renforcée
de fibres de carbone, également appelés CFRP (Carbon Fiber Reinforced Plastics). Comme tous les
matériaux, les CFRP sont sujets a endommagement, qui doit étre connu et étudié afin de pouvoir prédire
la tenue des structures face a des chargements mécaniques.

L’endommagement et la ruine des matériaux composites sont des phénomeénes trés complexes ou
plusieurs mécanismes différents apparaissent et interagissent. Ces phénomenes prennent naissance a
I’échelle microscopique. Chaque constituant ou interface peut étre affecté par un mécanisme
d’endommagement. Dans le cadre de la prévision de la tenue de structures composites soumises a un
chargement quelconque (qu’il soit mécanique, thermique ou couplé), il est indispensable d’une part de
connaitre les mécanismes de dégradation aux différentes échelles et, d’autre part, de proposer une
modélisation des conséquences de cet endommagement sur le comportement mécanique du matériau et
donc de la structure. C’est pourquoi ces mécanismes sont décrits en 3.1. Puis les modélisations de ces
mécanismes constatés expérimentalement sont présentées en 3.2.

3.1 Les mécanismes élémentaires de ’endommagement

L’endommagement mécanique des matériaux est par définition la création irréversible de défauts dans
le matériau. Il se produit lorsqu’a un endroit du matériau, la résistance est plus faible qu’ailleurs. Une
partie du matériau rompt alors localement, ce qui se traduit par un report de la charge exercée sur une
surface plus petite. Le chargement étant inchangé mais la surface diminuée, la contrainte imposée au
matériau est localement plus élevée. Lorsque le chargement imposé augmente, la contrainte va peu a
peu propager I’endommagement initial et amener a la rupture finale, ou ruine du matériau. Un matériau
composite étant généralement constitu¢ de plusieurs plis (dans le cas des stratifiés ou des bobinés),
I’endommagement va d’abord toucher un pli puis se propager aux autres. Il est donc nécessaire de
s’intéresser a I’endommagement a 1’échelle de chaque constituant, puis a celles du pli et de I’éprouvette.

3.1.1 Endommagements a l’échelle de chaque constituant

3.1.1.1 Endommagement de la matrice

En plus des pores déja présents au sein du matériau initial (dus a ses conditions de fabrication),
lorsqu’elle est soumise a un chargement mécanique, la matrice est sujette a la formation de pores, qui
vont coalescer et se propager pour donner naissance a des fissures Figure 18 [60] :

Figure 18 : Propagation d’une fissuration matricielle a I'échelle microscopique [60]
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3.1.1.2  Rupture des fibres

Chaque fibre de carbone posséde une certaine limité d’¢lasticité qui, lorsqu’elle est atteinte, entraine la
rupture de la fibre, que cela soit en traction ou en compression, par flambage. Les fibres rompues ont
’aspect suivant (Figure 19 [61]) :

P R —

Figure 19 : Visualisation de fibres au Microsé;);e ¢électronique a balayage [61]

Le matériau composite étant constitué de plusieurs plis, il faut ajouter & ces mécanismes
d’endommagement qui affectent indépendamment les fibres et la matrice, les mécanismes
d’endommagement dus aux interactions entre ces deux entités. Ces interactions sont recensées dans les
paragraphes suivants aux échelles supérieures, a savoir celles du pli et du matériau.

3.1.2 Endommagements a l’échelle du pli

L’étude est limitée aux plis dits unidirectionnels, i.e. au sein desquels toutes les fibres sont paralleles
entre elles, en opposition aux matériaux « tissés » (Figure 20 [62]) :

—_—

Figure 20 : Schéma d’un pli et de son orientation [62]

A I’échelle du pli, il existe deux groupes d’endommagements. Le premier est dii a la propagation a tout
le pli des endommagements touchant indépendamment fibres et matrice, a savoir la rupture des fibres et
la fissuration matricielle. Le second est dii a la concentration des contraintes ayant lieu a I’interface (ou
interphase) de la fibre et de la matrice et qui entraine la décohésion puis la rupture d’interface Figure 21
[63]:

Figure 21 : Décohésion de I’interface fibre-matrice observée au Microscope électronique a balayage [63]

Ensuite, cette décohésion peut éventuellement se propager a tout le pli par fissuration matricielle (cf.
Figure 18 [60]).
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3.1.3 Endommagements a [’échelle matériau

L’étude [62] est ici limitée aux composites constitués de plis unidirectionnels, en opposition aux plis
encheveétrés ou tissés.

Les endommagements a 1’échelle de 1’éprouvette sont alors la somme des endommagements ayant lieu
dans le plan du pli (endommagements intraplis ou intralaminaires) et des endommagements
transversaux, ayant lieu hors plan, entre les plis (endommagements interplis ou interlaminaires).

Les endommagements intraplis ont déja été évoqués dans le paragraphe précédent. La Figure 22 présente
le résultat a I’échelle de I’éprouvette, de la rupture de fibres, par fissuration matricielle et par rupture de
I’interface fibre-matrice. Les orientations indiquées sont celles des fibres au sein des plis, en comparant
la direction de sollicitation par rapport a la direction des fibres (Figure 22 [8]) :

Figure 22 : Rupture de fibres (en haut a gauche), rupture par fissures matricielles (en haut a droite), rupture de l'interface
fibre/matrice (en bas) [8]

L’endommagement interpli principal ayant lieu au sein des éprouvettes stratifiées est le délaminage, qui
est une perte d’adhésion entre différents plis. Ce phénomeéne est illustré sur la Figure 23 [40, 41], qui
montre une propagation des fissures matricielles jusqu’a I’interface entre deux plis. La fissure se propage
alors en rupture d’interface (ou I’inverse), puis atteint le pli suivant, ce qui entraine le décollement du

pli fissuré par rapport au pli adjacent. Ainsi, ce phénomene ayant lieu dans le plan a des conséquences
hors-plan [64], [65].

<

' ' P .:
' Fissure ———»

~ Délaminage

s B = J 7

Figure 23 : Microdélaminage en extrémité de fissure matricielle [64], [65]

Le recensement effectué permet de faire le bilan présenté Figure 24, regroupant les principaux
endommagements affectant les composites stratifiés [11] :
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Figure 24 : Endommagements observés dans les composites stratifiés [11]

3.2 Lois de comportement mécanique des composites stratifiés

Dans la section 3.1 sont décrits les principaux mécanismes d’endommagements observés au sein du
composite de 1’étude, constitué de fibres de carbone et de matrice époxy. Différentes approches existent
afin de modéliser les conséquences de ces endommagements sur les structures composites. On peut citer,
entre autres la Progressive Failure Analysis (PFA) et la Continuum Damage Mechanics (CDM). Ces
deux approches sont présentées ci-dessous et des exemples de leur utilisation sont détaillés.

3.2.1 Une approche par critéres : Progressive Failure Analysis

La Progressive Failure Analysis a pour but de modéliser la rupture du matériau et la baisse des modules
consécutive a cette rupture. Le principe de la PFA est de donner un ou des critéres pour signaler une
rupture locale du matériau : en chaque point de la structure, on teste le critére sélectionné. S’il est vérifié,
les propriétés locales (modules) sont dégradées. Les exemples de PFA donnés ci-dessous sont valables
pour les composites stratifiés peu épais, i.e. dans le cas ou les contraintes hors plan sont négligeables,
une configuration ou les contraintes sont dites planes. Ils sont donc applicables dans le cas d’un matériau
composite stratifi¢ mais nécessite la prise en compte des contraintes hors-plan pour un composite plus
épais, bobiné par exemple.

3.2.1.1 Des critéres polynomiaux en contraintes

Un exemple de critéres polynomiaux est donné dans les travaux de Liu et Tsai [66], qui présentent un
critére de rupture s’exprimant de la fagon suivante :

Eq. 3-1 o2 2Fi0.0, o o2 11 1 1 1
== y,+—52+[———,]0x+[———,]ay=1
XX xx'vyy YY S X X Y Y
ou Fy, = \/% et —1 < F, < 1 afin de garantir la fermeture de I’enveloppe de rupture Figure 25

Avec XetX’ résistances longitudinales en traction et en compression
YetY’ résistances transversales en traction et en compression
S résistance en cisaillement
Ey terme d’interaction normalisé, représente I’ interaction entre les différents
modes de sollicitation

41



Oy composante longitudinale de la contrainte globale g; (cf. Figure 25)

o. composante transversale de la contrainte globale g; (cf. Figure 25)

y

Si le critére exprimé atteint 1, alors il y a rupture du matériau. La notion simple de rapport de la contrainte
maximale sur la contrainte appliquée, aussi appelé rapport de contrainte maximale R, permet alors
d’appréhender plus directement la rupture du matériau :

Eq. 3-2 gmex

R=———
lied
5 pplie

i

ou R est le rapport de la contrainte maximale, ¢;"** la contrainte maximale globale admissible (ou
résistance) et aiapp”ed la contrainte globale appliquée. Logiquement et d’apres 1’équation précédente,

la rupture se produit donc lorsque R = 1.

Enfin, la Figure 25 permet de visualiser I’enveloppe de rupture et met en évidence le caractére
quadratique du critére de rupture [66] :
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Figure 25 : Enveloppe de rupture donnée par le critére de Liu et Tsai [66]

Dans cette étude [66], sont aussi cités les critéres de Tsai-Wu, de Tsai-hill, de Hoffman et de Von Mises,
dont les différences avec le critére présenté plus haut se situent dans 1’expression du terme d’interaction
F,y et dans les bornes de Fy,, comme I’illustre le Tableau 2 [66] :

Criteria Uniaxial strengths P o (all materials)
Tsai—Hill X=X,Y=Y —# —0-0143%5 —0-008
Hoffman XAX', Y£Y s —0-041 < —1 \/% < —0-022
Generalized von Mises XX, YAY \/A.;EYY -1

Tsai-Wu X£X, Y£Y e 1<, <1

Tableau 2 : Termes d'interactions utilisés dans différents critéres de rupture [66]

Ainsi, en dépit de la complexité de la rupture des matériaux composites, notamment du fait de
I’hétérogénéité et de I’anisotropie de leur structure, certains travaux se sont attachés a simplifier cela,
en donnant un critére de rupture unique, valable pour n’importe quel type de sollicitation et visant a
simplifier le modele [66]. L’avantage de cette simplicité est le nombre réduit de données expérimentales
nécessaires pour établir un modele. Par exemple, le critére utilisé par Tsai [66] nécessite la connaissance
seule, des contraintes maximales longitudinale et transversale, en traction et en compression.
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Cependant, I’exemple donné ci-dessus ainsi que les approches ne donnant qu’un seul critére de rupture,
informent seulement de 1’état (rompu ou non) du matériau et non sur les modes de rupture possibles
(traction ou compression notamment, ou rupture des fibres ou de la matrice). Les critéres de Hashin
présentés dans le paragraphe 3.2.1.2 permettent de pallier ce manque.

3.2.1.2 Critéres de Hashin

En se placant dans le cas des composites unidirectionnels ou les contraintes hors-plan sont négligeables,
les critéres de Hashin [67] prennent en compte la traction et la compression dans le plan du pli. Ils
renseignent aussi sur le mode de rupture, i.e. rupture des fibres ou de I’interface fibre-matrice [68]. Ces
critéres sont au nombre de quatre et s’expriment de la fagon suivante (Tableau 3, [67]) :

Pour les fibres en traction 644 = 0 : Pour I’interface en traction a5, = 0 :
011\ 012\’ 022\’ 012\’
= (%) +a(%) -1 Bo= (22) +(%) -1
011 012 0322 012
Pour les fibres en compression 644 < 0 : Pour I’interface en compression a;; < 0 :
011\ 022 \° as o 012\
ch=<%> =1 Frz=<22§>+[<—22§)2—11—§2+<¥) =1
011 022 0322 022 \012

Tableau 3 : Expression des critéres de Hashin [67]

Tableau 3 gij composantes du tenseur des contraintes
a{1 et o-gl limites d’¢élasticité en traction et en compression dans la direction des fibres
o}, etal, limites d’élasticité en traction et en compression dans la direction
perpendiculaire aux fibres
a3, et a3,  les limites en cisaillement longitudinal et transversal

L’intérét de cette approche est la différenciation des modes de rupture, méme si elle est parfois critiquée
pour son manque de précision concernant la prédiction de la rupture en compression des fibres et de
I’interface fibre-matrice [69].

L’approche PFA est tres simple a mettre en place mais la décroissance des modules une fois le critére
atteint est un paramétre controlé arbitrairement par le modélisateur qui, de plus, n’a pas d’assise
thermodynamique. Cette approche-la n’est donc pas retenue dans ce mémoire. En revanche, les
approches de type CDM (Continuum Damage Mechanics) utilisent des modeles écrits dans le cadre de
la Thermodynamique des Processus Irréversibles. Le principe général de ces modeles est décrit dans le
paragraphe 3.2.2.

3.2.2 L’endommagement modélisé : Continuum Damage Mechanics

3.2.2.1 Principe de la Continuum Damage Mechanics (CDM)

Le principe de la CDM est expliqué dans 1’¢tude [70] et résumé ci-dessous.
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A 1’échelle du pli, qui est un milieu continu endommageable, il est considéré que le matériau est, a
chaque instant, dans un état d’équilibre thermodynamique local (ETL) ou quasi-statique. Issue du
premier et du second principe de la thermodynamique, I’inégalité de Clausius-Duhem doit étre satisfaite

a chaque

instant afin de vérifier I’admissibilité thermodynamique des processus impliqués. Dans le cadre

de I’hypothése des petites perturbations (HPP), cadre de la présente étude, I’inégalité de Clausius-
Duhem s’écrit de la fagon suivante :

Eq.3-3

Avec

o:é— p(i +57) ~ 1.279 >
y  énergie libre spécifique
& ladérivée des déformations
p  masse volumique
s  entropie
T  température
6 contraintes

Le but est alors de déterminer le champ de déformations € associé aux contraintes ¢. Pour ce faire, il est
nécessaire de connaitre cette énergie y qu’on suppose étre fonction de variables d’état, qui sont de deux

types :

Les variables observables : ce sont les variables auxquelles on a accés expérimentalement,
notamment la température T et la déformation totale €. Pour les processus réversibles, ce sont
les seules variables nécessaires ; il est a noter que certains modeles [71] sont construits
dualement a partir des contraintes ¢ considérées comme variables observables.

Les variables internes : ce sont les variables créées par le modélisateur pour quantifier les
changements d’état du matériau et utilisées pour décrire les processus irréversibles ou
phénomeénes dissipatifs tels que I’endommagement et la rupture. Elles représentent 1’état
interne de la maticre. C’est ainsi que les variables d’endommagement sont des variables
internes. On note V}, I’ensemble de ces variables internes.

Les lois d’état, vérifiées a chaque instant, dérivent de cette énergie Y = (g, T, V) qui joue le role de
potentiel thermodynamique, introduit dans ’inégalité de Clausius-Duhem. En considérant que toute la
déformation est élastique (il n’y a pas de déformation irréversible), deux lois d’état de la thermoélasticité

sont obtenues :

Eq. 34

Eq. 3-5

_ oY
G_pc')e
_ 9%
SETaT

Nous définissons Ay, la force thermodynamique associée aux variables internes Vj, notamment les

variables d’endommagement, par la loi d’état suivante, valable quel que soit k :

Eq. 3-6

oy

Ak=Pa—Vk

Cette force thermodynamique A, est la force motrice de 1’évolution de I’endommagement.
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Parallélement aux lois d’état, il est nécessaire de préciser les lois complémentaires qui décrivent
I’évolution des variables internes V, i.e. les processus d’endommagement dans le cas qui nous intéresse.
En supposant le modéle associé, I’hypothése de normalité stipule que 1’évolution des variables internes
est proportionnelle a la normale a la surface de charge f (Ak, ) = 0, définissant I’ensemble des états
admissibles. C’est le critére d’endommagement. L hypothése de normalité s’écrit :

Eq. 3-7 . af (AK, ...
Vk = A—f(aAk )

avecA >0, f(4%,..) <0, 4/ =0

Les propriétés de convexité et de semi-continuité inférieure de f permettent d’assurer le second principe
de la thermodynamique. Le multiplicateur A est obtenu en résolvant I’équation de cohérence f = 0.

Cette approche basée sur la thermodynamique permet de représenter un trés grand nombre
d’endommagements différents. En effet, sa formulation par des critéres et des lois d’évolution permet
de définir librement de quelle fagon I’endommagement évolue (de facon fragile ou progressive
notamment), et donc la diminution des modules et des contraintes associé¢es. C’est la raison pour laquelle
cette approche est retenue dans ce mémoire. Les lois précisément adoptées sont décrites au sein du
chapitre 2. Différents exemples de modéles utilisant la Continuum Damage Mechanics sont décrits ci-
dessous.

3.2.2.2 Quelques modéles utilisant la Continuum Damage Mechanics.
3.222.1 Exemple d’un mod¢le a I’échelle du pli : le mésomodele de Ladeveze [71]

Parce que I’échelle mésoscopique est I’échelle de travail la plus communément utilisée, le mésomodele
développé par Ladeveze est particulierement utilisé pour prévoir la rupture de piéces composites. Trois
modes d’endommagement sont pris en compte au sein d’un pli : la rupture de fibre, la fissuration
matricielle et 1a décohésion d’interface fibre-matrice. Entre les plis adjacents est modélisé le délaminage.
La Figure 26 [71] illustre ces différents phénomeénes :

Décohésion d’interface fibre-matrice

Rupture fragile de fibres et
E Micro-fissuration matricielle

Chargement /

Décohésion de plis adjacents

(Délaminage)

Figure 26 : Mécanismes d'endommagement présents dans le mésomodele [71]

Sans rentrer dans les détails, les lignes qui suivent donnent les grands principes de construction de ce
modéle qui représente les plis en trois dimensions et I’interface entre les plis, en deux dimensions (Figure
27[71)):
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Figure 27 : Modélisation du composite au sein du mésomodeéle [71]

Une premiére particularité de ce modéle, par rapport au cadre de la Thermodynamique des Processus
Irréversibles rappelé précédemment, consiste a proposer une énergie complémentaire, c’est-a-dire dont
la variable observable est la contrainte et non la déformation. Ce modele distingue également le
comportement en traction de celui en compression par I’introduction de la partie positive des contraintes.
D’autres études utilisent aussi cette partie positive [72], [73].

Les variables internes d’endommagement sont au nombre de sept et représentent la rupture des fibres,
la fissuration transverse et I’endommagement diffus dans différentes directions. Les lois d’évolution
sont obtenues a partir des forces thermodynamiques construites classiquement par dérivation de
I’énergie complémentaire par rapport aux variables internes.

Ce modele a été utilisé largement pour le calcul de structures stratifiées, notamment des éprouvettes
trouces [73]. Par ailleurs, de nombreuses variantes sont présentes dans la littérature, notamment pour les
matériaux composites a matrice céramique [74]. Par ailleurs, dans [75], le pli et I’interface entre les plis
sont modélisés séparément, grace a des lois de comportement différentes répondant aux lois de la
mécanique continue de I’endommagement. Afin d’éviter une évolution trop brusque de
I’endommagement pouvant handicaper la convergence numérique, une cinétique de la forme
suivante est utilisée dans le cas quasi-fragile :

Eq. 3- .1 1
q-3-8 d= T—[l — exp (—a(f (YZ) —d))] tantqued < 1; d = 1 sinon
c

Cette cinétique Eq. 3-8 est dotée d’un effet retard, qui peut s’apparenter par sa fonction a de la
régularisation visqueuse, afin que la variation de la force thermodynamique Y ne meéne pas
immédiatement & une variation de d, ce qui entrainerait une divergence du calcul numérique. Cet effet
retard est apporté par 1’utilisation du temps caractéristique 7, et symbolise le temps de rupture du
matériau. f est une fonction du matériau. Les parameétres 7. et a sont les mémes pour chaque
endommagement, mais la force thermodynamique Y et la fonction f sont différentes pour chaque

1 . . L .
endommagement. — est la vitesse d’endommagement maximale, jamais atteinte. Un retard de type
c

régularisation visqueuse est utilisé dans le modéle mécanique adopté dans ce mémoire. La formule de
cette régularisation visqueuse est détaillée au chapitre 2.

Ce modéle comprend également un couplage endommagement-plasticité afin de rendre compte du
comportement plastique (apparition de déformation irréversible) de la matrice.
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32222 Modele a directions fixes [10]

Ce modele d’endommagement a été¢ développé pour simuler la rupture des structures en composites
bobinés [58]. Il est capable de reproduire la rupture des fibres, la fissuration matricielle, un
endommagement diffus (décohésion, micro fissuration matricielle, micro et macro délaminage), la
déformation résiduelle de cisaillement et la viscosité de la matrice. Pour construire ce modéle, comme
pour le mésomode¢le de Ladeveze, on se place dans le cadre de la Mécanique de I’Endommagement
Continu et les outils de la Thermodynamique des Processus Irréversibles sont utilisés. L’existence de
directions d’endommagement privilégiées dans les matériaux composites, du fait de leur architecture,
permet de s’appuyer sur le concept des directions fixes de I’endommagement. A 1’échelle du pli (méso
— échelle), il est supposé que tout endommagement peut étre décomposé sur un ensemble de couples
(di,Ni). Les termes N; sont des tenseurs directionnels fixes indiquant I’ orientation de la surface de rupture
associée a chaque mode d’endommagement observé dans le matériau. Les variables d; sont des scalaires
qui représentent 1’évolution des différents endommagements associés a chaque systéme défini. En ce
qui concerne la déformation résiduelle et la viscosité, le méme type de démarche est suivi : des variables
scalaires y; (déformation résiduelle, a I’échelle du pli) et z; (contrainte visqueuse, a I’échelle du pli) sont
définies, associées aux tenseurs N correspondants, pour construire les tenseurs macroscopiques des
déformations résiduelles et de la viscosité.

Le potentiel thermodynamique  (énergie libre de déformation par unité de volume) est construit a partir
des invariants croisés de la déformation et des tenseurs d’orientation, selon les principes de la Théorie
de représentation des fonctions tensorielles [76]. Ce potentiel est composé de trois termes différents
associés a la contribution élastique, endommageable et visqueuse explicités Eq. 3-9 :

Eq 3-9 lIJ(E, {Ni}J {Zi}J {di}J {YL})
= Weiastic (& {vi}, No)

+ Z lI—’i—damage (5' {Yi}: {Ni}’ {di}) + Z lI"j—viscous(sw {Yi}: {Nj}: {Zj})
i j

ou {N;}, {d;} {z;} et {y;} représentent respectivement I’ensemble des directions fixes, des variables
d’endommagement, des variables de viscosité et des variables de déformation résiduelle. Les détails de
la construction du potentiel peuvent étre trouvés dans [10]. En accord avec la Thermodynamique des
Processus Irréversibles, les forces thermodynamiques F; associées aux phénomeénes dissipatifs présents
dans le matériau (endommagement, déformation résiduelle) sont obtenues par dérivation du potentiel.
On utilise I’hypothése de normalité par rapport au domaine élastique pour la construction des lois
d’évolution des variables internes. L’expression du domaine de réversibilité adopte la forme générale
fi(F;,d;,vi) <0, avec f; les fonctions seuils dont la forme définit I’évolution de la variable associée.
Afin de rendre compte de la perte de tenue brutale du matériau lors de la rupture des fibres et de la
décohésion fibre-matrice, dans le modéle présenté dans ce mémoire, ces évolutions ont été choisies de
type fragile (évolution rapide) pour ces deux types d’endommagements. Cela est décrit plus en détail
dans le chapitre 2.

Contrairement a ces endommagements, la fissuration de la matrice est un phénoméne diffus et
progressif. Afin de représenter ce mode d’évolution, une fonction seuil Fu, de la forme suivante est
définie :

6 ,d - 60 ,d 1
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Avec Seq,dm |512 |
dm variable d’endommagement par fissuration matricielle
SAT, C3,C/', 80 am:n  Parametres utilisateur dont I'influence est expliquée plus bas

Dés que le critere d’endommagement progressif est atteint, la condition de cohérence traduisant le fait
que le point représentatif du chargement est astreint a rester sur la surface de charge conduit a
I’expression suivante de la variable d’endommagement lorsqu’elle évolue (c’est-a-dire lorsque Fu»=0)
sous chargement monotone :

n

5eq dm — 6gq dm
Eq. 3-11 dyp =SAT x| 1 —exp|— . o :
1

) + C7 * (8eq - 5gq,dm

dm est constitué d’une partie exponentielle, pondérée par le paramétre SA7, et d’une partie
proportionnelle a la déformation. La partie exponentielle permet de rendre compte du caractére diffus et
de la croissance lente de I’endommagement.

Les parametres SAT, Sé)q_dm, C/,CY etn sont choisis par I'utilisateur, qui les identifie grace a des
résultats expérimentaux, selon la loi d’évolution souhaitée : 6£q,dm définit la déformation a I’initiation
de ’endommagement ; C/,C3 et n sont des constantes contrdlant 1’évolution de I’endommagement
(forme et vitesse) ; SAT permet d’avoir une valeur de la variable d’endommagement maximale
différente de 1. En effet, un endommagement égal a 1 équivaudrait a un module élastique nul, ce qui
entrainerait la divergence du calcul. Dans [6], ce modele complet est mis en ceuvre a I’échelle du
réservoir d’hydrogene afin d’en déterminer la pression d’éclatement d’une maniere fort satisfaisante.
Certains ¢léments de ce modéle, notamment la forme de I’évolution de I’endommagement progressif,
sont repris dans 1I’approche développée dans la suite pour coupler dégradations thermique et mécanique.

3.2.2.2.3 Modele ODM « ONERA Damage Model » [77] : un modele multi-échelle

Pour achever ce rapide tour d’horizon des modéles d’endommagement thermodynamiques a 1’échelle
mésoscopique fréquemment utilisés dans la littérature, on peut citer le modéle ODM « Onera Damage
Model », principalement dédié a 1’étude de composites a matrice céramique comme par exemple dans
[78]. Une différence assez notable est le choix de la variable observable : la contrainte dans le cas du
modele de Cachan [71] et la déformation dans le cas du modele ONERA [77].

Le modele ODM développé dans [77] fait partie des modeles multi-échelles, permettant de passer de
I’échelle d’un pli a I’échelle d’une éprouvette ou d’une structure. Un chargement macroscopique est
appliqué, comme le montre la Figure 28 [77]. Grace a une méthode de changement d’échelle, la
contrainte au sein de chaque pli est calculée, permettant de déterminer la présence d’endommagement(s)
et leur évolution grace a des critéres de rupture et des cinétiques d’endommagement. Chaque pli va se
dégrader tour a tour, entrainant la ruine totale de 1’éprouvette.
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Figure 28 : Exemple d’une approche multi-échelle de la rupture progressive [77]

La prévision de rupture a 1’échelle du pli est basée sur les critéres de Hashin [67], avec un mode de
rupture de fibre et un autre d’inter — fibre, soit en traction, soit en compression. Ces critéres sont
améliorés, notamment pour prendre en compte les interactions entre 1’état de cisaillement et la
traction/compression transversale. Une autre amélioration par rapport aux critéres classiques de Hashin
est ’intervention d’une variable d’endommagement pour représenter la dégradation des résistances inter
— fibres provoquée par la rupture anticipée d’une seule fibre. Cette rupture, de caractére statistique (par
exemple selon une distribution de Weibull), provoque 1’apparition de décohésions aux interfaces fibre
— matrice et de microfissures dans le voisinage.

La transition d’échelle est opérée en décrivant a 1’échelle macroscopique 1’effet de la dégradation des
propriétés provoquée par I’apparition des endommagements au sein du composite sur la souplesse du
matériau. Enfin, un critére de rupture macroscopique (rupture du stratifié) est introduit : un indicateur
scalaire (une « norme » de la souplesse) est testé a chaque instant et il suffit de déterminer un seuil a
partir duquel le stratifi¢ sera considéré rompu.

3.2.2.2.4 Exemple d’un mode¢le a I’échelle micromécanique [79].

Parallélement aux modéles mésoscopiques, trés adaptés au calcul de structures, une modélisation a
I’échelle micromécanique (par exemple [79]) peut étre utile pour représenter plus finement les
constituants et traiter explicitement les endommagements présents a cette échelle. Fibre et matrice sont
alors représentées séparément au sein de chaque pli, avec leurs volumes propres. Le but de cette étude
est de comprendre les micro-mécanismes menant a I’initiation et a la propagation des endommagements
dans les composites stratifiés. Ce modele a la particularité de combiner des approches par critéres (PFA)
et par modélisation de 1’évolution continue d’un mécanisme d’endommagement (CDM).

D’une part, il y a les phénoménes discrets pour lesquels il est possible d’identifier clairement les surfaces
de rupture, qui sont habituellement représentés a 1’échelle microscopique. Ces endommagements sont
calculés en utilisant des critéres d’initiation et de propagation (et donc, la PFA) :

e [a microfissuration transverse, qui se produit lors de chargements mécaniques transverses.
e e délaminage local, qui apparait a I’interface entre les plis.

D’autre part, ce modele [79] utilise également des mécanismes d’endommagement continus, souvent
ignorés en micromécanique car ils ne peuvent étre observés (et donc, CDM) :
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¢ [’endommagement diffus, associé a la décohésion de I’interface entre fibre et matrice, est déduit
d’une diminution du module élastique lors d’un chargement en cisaillement.

e e délaminage diffus, responsable de la diminution de la résistance apparente de 1’interface
entre les plis mais qui n’est pas visible.

Ces quatre types d’endommagements, auxquels il faut ajouter la rupture des fibres, sont schématisés
Figure 29 [79] :

Figure 29 : 1. Microfissuration transverse, 2. Délaminage local, 3. Endommagement diffus, 4. Délaminage diffus [79]

3.2.3 Bilan

L’approche par critére ou Progressive Failure Analysis est présentée au sein du paragraphe 3.2.1. Elle
est efficace pour connaitre et prédire le moment de la rupture d’un matériau composite et est utilisée
dans de nombreuses études [67], [80]. Elle convient bien pour représenter la rupture des matériaux
composites stratifiés, qui possédent un comportement fragile dans certaines configurations et
orientations de plis, dans la direction des fibres, perpendiculaire aux fibres et en cas de délaminage
notamment.

Toutefois, cette approche ne permet pas d’établir précisément I’historique des dégradations mécaniques
au sein des plis d’une éprouvette, notamment lorsque la premiére rupture (le premier critére vérifi¢) est
réputée conduire a la ruine de la structure compléte. Par ailleurs, la baisse des modules consécutive a
I’atteinte d’un critére est arbitrairement choisie et ne repose sur aucune assise thermodynamique. C’est
pourquoi une autre approche est choisie dans ce mémoire, a savoir la Continuum Damage Mechanics,
décrite en 3.2.2. La représentation du comportement mécanique des composites par cette approche
permet de modéliser des endommagements mécaniques, qui peuvent montrer des cinétiques d’évolution
trés variées, aussi bien fragile que progressive [10]. Cela donne une grande liberté de choix dans la
modélisation du comportement mécanique. Les lois d’évolution mises en place dans notre modeéle sont
détaillées au chapitre 2.
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Conclusion de I’état de I’art

Ce chapitre permet d’établir un état de I’art en matiére de de décomposition thermique des composites
et de modélisation de I’endommagement mécanique de ceux-ci.

Dans une premiére partie, le sujet de la décomposition thermique des polymeéres est abordé. Les
approches actuelles considérent que les transferts de chaleur et la décomposition thermique sont
intrinséquement couplés 1’un a I’autre, et choisissent donc de les estimer ensemble [18, 19, 20], ou
séparément [30] [36], par des méthodes inverses. Les exemples des codes de calculs ThermaKin, Gpyro
[19-20], FDS [39] et Firefoam [81] peuvent étre cités. Concernant les matériaux composites, la plupart
des études représentent leur décomposition a 1’aide d’un mécanisme cinétique a une seule étape
réactionnelle [46], bien que certaines études la représentent en deux étapes [53].

Dans une seconde partie, le comportement des matériaux composites (CFRP) est étudié et en particulier
I’endommagement mécanique les affectant. Les approches par critéres, i.e. Progressive Failure Analysis
et thermodynamiques, i.e. Continuum Damage Mechanics [70], sont différenciées. Les modéles les plus
connus (criteres de Hashin [67], Onera Damage Model [77], modele de Ladeveze [71], approche a
directions fixes [10]...) sont présentés. De nombreux mod¢les prennent en compte la rupture des fibres,
la décohésion de I’interface fibre-matrice, la fissuration matricielle et le délaminage.

D’aprés cet état de I’art les enseignements suivants sont retenus pour le modéle développé :

- La décomposition thermique est résolue simultanément avec les transferts de chaleur, et ce tout
en étant intégrée au code de calcul par €¢léments finis Abaqus.

- La loi de comportement mécanique est élasto-endommageable et comporte quatre lois
d’endommagement mécanique : la rupture des fibres, la décohésion d’interface, le délaminage
et la fissuration matricielle.

Ce modele est décrit plus précisément dans le chapitre 2, ou les couplages a prendre en compte entre
décomposition thermique, transferts de chaleur et comportement mécanique sont analysés et
sélectionnés.
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CHAPITRE 2 :

Construction et description du modele couplé



0 Introduction

La problématique principale de ce mémoire est de comprendre et prédire le comportement
thermomécanique d’un matériau composite en cas d’incendie couplé a un chargement mécanique. Il est
donc tout d’abord nécessaire d’appréhender chacun des domaines physiques en jeu indépendamment les
uns des autres. Ainsi, au sein du chapitre 1 sont présentés les phénomenes ayant lieu lors de la
décomposition thermique d’un matériau, puis les différents endommagements mécaniques susceptibles
de I’affecter lorsqu’il est sujet a un chargement purement mécanique quelconque.

1l est ensuite indispensable de recenser les couplages observés lors d une sollicitation thermo-mécanique
couplée. Cela constitue une partie du chapitre 2.

La premiére partie du présent chapitre analyse en effet les couplages ayant lieu entre transferts de
chaleur, décomposition thermique et comportement mécanique, deux a deux. Grace a certaines
hypothéses simplificatrices, les couplages principaux sont retenus et forment les composants du modéele
présenté en seconde partie.

La seconde partie est donc consacrée a la présentation du modele adopté dans ce mémoire, en accord
avec les conclusions de la premicre partie sur les couplages principaux a prendre en compte. Ceci est
¢galement possible aprés observation des différentes fagons dont les couplages entre la décomposition
thermique et I’endommagement mécanique sont envisagées dans les études actuelles et comment ils sont
modélisés. En particulier, il est a noter dans le modéle présenté que :

- Le comportement mécanique du matériau composite carbone-époxy est modélisé par des lois
d’endommagements propres, inspirées de modeles connus pour les matériaux composites.

- La décomposition thermique du matériau est divisée en deux étapes et non une, comme c’est le
cas dans beaucoup d’études.

- L’influence de cette dégradation thermique est vue comme un endommagement supplémentaire
sur la tenue mécanique du matériau.

Enfin, la troisiéme et derni¢re partie de ce chapitre porte sur la description de I’implémentation
numérique adoptée. Celle-ci s’effectue dans un environnement de calcul commercial par Eléments Finis,
Abaqus. Chaque choix relatif aux outils de modélisation est expliqué. Des sous-programmes (UMAT,
UMATHT, USDFLD) sont utilisés afin de rendre compte du comportement fortement non-linéaire et
couplé du matériau.
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1 Recensement des couplages

Afin de faciliter la compréhension de cette section et d’anticiper 1’explication de 1’implémentation
numérique des couplages recensés qui a lieu en troisieme partie de chapitre, sont explorées
systématiquement, en se basant sur les travaux de la littérature, toutes les interactions possibles entre le
comportement mécanique, les transferts de chaleur et la décomposition thermique.

En section 1.1 la décomposition thermique est abordée, puis en 1.2, le comportement mécanique est
étudié, et enfin en section 1.3 sont décrits les paramétres thermiques.

L’ensemble de ces influences mutuelles est recensé. Les plus importantes sont sélectionnées et les
couplages négligeables sont éliminés. Au sein de la section 1.4, une synthése des couplages sélectionnés
est alors effectuée.

1.1 Décomposition thermique : dépendance de la décomposition thermique au
chargement mécanique

L’influence de I’endommagement mécanique sur la décomposition thermique a peu été analysée dans
la littérature. Dans [82], I’effet des contraintes mécaniques sur les propriétés de dégradation thermique
d’un composite stratifi¢ est étudié. Des éprouvettes de composite fibres de verre et matrice vinylester
d’une part, et de composite fibres de verre et matrice polyester d’autre part, sont soumises a un
éclairement énergétique de 75kW/m? sous cone calorimétre couplé & un chargement mécanique en
traction ou en compression. Ceci crée des endommagements (non quantifiés néanmoins). Le temps
d’inflammation et le taux de dégagement de chaleur (i.e. Heat Release Rate, HRR) sont mesurés dans
chaque cas. La Figure 30 représente la variation du temps d’inflammation dans les différents cas [82] :
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Composite 2

Composite 1 = résine vinylester renforcée de fibres de verre
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Composite 2 = résine polyester renforcée de fibres de verre
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Figure 30 : Temps d'inflammation en fonction de la contrainte imposée pour un flux de 7SkW/m? et pour des composites
verre-vinylester et verre-polyester [82]

D’apres la Figure 30, le temps d’inflammation passe de 23 secondes a 17 secondes pour le composite
verre-vinylester et de 21 a 16 secondes pour le composite verre-polyester, et ce avec une contrainte
variant de -30Mpa a 100MPa. Ainsi, le temps d’inflammation évolue avec la valeur et le signe de la
contrainte, mais cette évolution reste toutefois négligeable en comparaison des temps d’exposition des
structures ou des éprouvettes, qui est de plusieurs centaines de secondes dans cette étude [82].

Par ailleurs, le taux de dégagement de chaleur (HRR) est mesuré, en traction et en compression. La
Figure 31 [82] illustre I’effet de la traction et de la compression sur le taux de dégagement de chaleur
du composite verre-polyester :
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Figure 31 : Taux de dégagement de chaleur d’un composite verre-polyester, contraint en traction ou compression et avec un
flux de 75kw/m? [82]

Les résultats de la Figure 31 montrent que la compression diminue le taux de dégagement de chaleur et
augmente le temps d’inflammation, alors que la traction a I’effet inverse. Ceci peut s’expliquer par le
fait que le chargement mécanique, couplé a un flux de chaleur important, augmente les fissures
matricielles, permettant plus facilement a la dégradation thermique de prendre place. Il y a donc une
certaine influence de la contrainte mécanique sur la dégradation thermique, toutefois celle-ci reste
difficile a chiffrer.

En conclusion et au vu des résultats de [82], I’influence de I’endommagement mécanique sur la
dégradation thermique, si elle existe (Figure 30 et Figure 31), ne peut étre considérée comme étant de
premier ordre.

1.2 Comportement mécanique, endommagements

1.2.1 Dépendance a la température du comportement mécanique

Les propriétés mécaniques a différentes températures des fibres de carbone et les CFRP composés de
matrice époxy sont 1’objet d’une étude effectué par Ou et al. [83]. La résistance en traction du CFRP
obtenue est tracée Figure 32 [83] :
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Figure 32 : Résistance en traction expérimentale d'un CFRP unidirectionnel de -20°C a 100°C [83]

La Figure 32 met en évidence la diminution de la résistance en traction du composite a partir de 80°C,
ce qui est di a I’adoucissement de la matrice (expliquée ci-dessous) et a la fragilisation de I’interface
fibre-matrice.

Les fibres de carbone ne perdent leurs propriétés en traction qu’a partir de températures tres élevées et
a condition qu’elles s’oxydent [59]. Ceci est discuté dans le paragraphe 2.3.
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La matrice époxy seule est 1’objet d’une étude par Fiedler et al. [84]. Un travail expérimental et de
modélisation entre -40°C et a 80°C du comportement mécanique est effectué¢. Le résultat de la
modélisation pour la traction sur la matrice seule est présenté Figure 33 [84] :
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Figure 33 : Courbes de traction de la matrice pure L135i a différentes températures (modélisation) [84]

La Figure 33 illustre les réarrangements moléculaires ayant lieu a différentes températures, en particulier
dans le cas des polymeéres thermodurcissables. Aux températures les plus élevées (80°C sur la Figure
33), cela entraine notamment une modification des parameétres mécaniques, laquelle est observée au
passage de la température de transition vitreuse. En effet, le matériau va passer de ’état vitreux a 1’état
visqueux, via un réarrangement de sa structure. Le module de Young diminue alors de fagon
spectaculaire, et cela ne peut étre négligé. La déformation a rupture évolue également. Cette forte
variation de propriétés de la matrice se ressent également sur les composites contenant cette matrice et
dont I’orientation des plis est a 90°.

Cette variation de module et de la viscosité au passage de la transition vitreuse est quantifiable grace a
la DMA (Dynamic Mechanical Analysis) ou la DSC (Differential Scanning Calorimetry). Comme toutes
les matrices n’ont pas exactement la méme composition chimique, notamment par leurs cuissons
légerement différentes, il est nécessaire de réévaluer la température de transition vitreuse pour chacune
d’elles. Dans [85] par exemple, la température de transition vitreuse (T, pour glass transition) de
différentes matrices époxy est estimée grace a des analyses de DMA. La Ty est différente selon la vitesse
de cuisson et de refroidissement de la matrice. La Figure 34 est un graphe représentant la variation de
perte de module au passage de la transition vitreuse [85] :

& Zone de transition vitreuse

Module élastique

Comportement idéal

//

I Temperatur

Lt

Figure 34 : Perte de module schématisée au passage de la transition vitreuse [85]
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La décroissance du module du matériau observée lors de la transition vitreuse est souvent modélisée par
une fonction tangente hyperbolique [15] comme suit :

] Py+Py Py—P
Eq. 1-1 P(T) = U2 R U2 Rtanh(k(T—Tg’))

Avec P propriété a la température T
Py propriété a I’état non relaxé (i.e. pour T<Tg)
Pr propriété a I’état non relaxé (i.e. pour T>Tg)
T, température de transition vitreuse
k  parameétre déterminant la vitesse de décroissance de la propriété

1.2.2 Dépendance a l’état de décomposition thermique

Les phénomenes observés lors de la décomposition thermique d’un polymeére sont de plusieurs types :
dilatation thermique, endommagement mécanique, carbonisation du matériau, pression interne et
récession (voire ablation) de surface. Ces phénomeénes sont décrits dans les paragraphes qui suivent.

1.2.2.1 Dilatation thermique

Présente au sein de tous les matériaux, la dilatation thermique est par définition la variation de volume
d’un échantillon de matériau, observée lors d’une élévation de sa température, toutes les autres
conditions expérimentales étant par ailleurs €gales. On note B le coefficient de dilatation thermique
isobare du systéme :

1 (6V
Eq. 1-2 F=y aT>,,

Le coefficient de dilatation thermique d’un matériau a une forme simple, pour les cas classiques, i.e. les
matériaux ne se décomposant pas thermiquement. Pour les métaux, on estime qu’il est constant ou qu’il
dépend de la température. En revanche, la complexité du phénomene de dilatation augmente lorsque le
sujet de la décomposition thermique est abordé. En effet, le matériau change au cours de la
décomposition, donc son coefficient de dilatation également. Cette complexité est mise en évidence par
I’une des premieres études portant sur la dilatation thermique des matériaux composites en
décomposition thermique, menée en 1985 par Tant et al. [86]. Cette dilatation est alors prise en compte,
mesurée et modélisée pour deux matériaux composites constitués de matrice phénolique, de fibres de
verre et de poudre de verre et qui différent par la fagon dont leur matrice est cuite. La décomposition
thermique est monodimensionnelle et a lieu selon 1’épaisseur du matériau. Elle est modélisée grace a un
mécanisme cinétique a une €tape obéissant a une loi d’Arrhenius. Le coefficient de dilatation thermique

o . 1 0L , .
unidimensionnel 57 est calculé selon la loi suivante Eq. 1-3 :
0

Eq. 1-3 10L T T of,

= _ — 4+ A
Lo Ot a,,f,,at+achat+ rr

Avec L  longueur a I’instant t de I’éprouvette
Lo longueur initiale de I’éprouvette
t temps
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T température

a, coefficient de dilatation thermique linéaire du matériau vierge

a. coefficient de dilatation thermique linéaire du matériau décomposé
An facteur de dilatation de pyrolyse

f, fraction massique de matériau sain

fo fraction massique de matériau décomposé.

Le premier terme du membre de droite est la dilatation due au matériau sain et le second est la dilatation
due au matériau décomposé. Chaque terme est pondéré par la proportion massique de char et de matériau

sain. Le troisiéme terme du membre de droite est la dilatation thermique due au matériau solide en

, .. 0 . , . . .
décomposition. a—’;" est la vitesse de décomposition et An est un facteur représentant la contraction ou

dilatation du matériau due a la pyrolyse.

La complexité du phénomene est sensible au vu des résultats de changement de longueur de 1’éprouvette
en fonction de la température et pour différentes vitesses de chauffage Figure 35 [86] :
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Figure 35 : Effet de la décomposition thermique du MXBE-350 sur sa dilatation [86]

Changement relatif de longueur
]

La Figure 35 montre que la décomposition thermique crée tour a tour une dilatation et une contraction
du matériau en fonction de la température et donc, de 1’état de décomposition du matériau. Par ailleurs,
ce phénomeéne dépend également de la vitesse de chauffage.

Ainsi, I’étude de Tant et al. [86] prend en compte la variation du coefficient de dilatation thermique avec
la décomposition thermique mais ne mentionne pas sa dépendance a |’orientation des fibres. En effet,
les matériaux formant les fibres et la matrice ont des coefficients différents, ce qui se manifeste par une
isotropie transverse du coefficient final a I’échelle du pli de composite. Cette isotropie transverse est
prise en compte dans certaines études plus récentes. Par exemple dans les travaux de Hu et al. [14], le
coefficient de dilatation thermique varie au cours de 1’élévation de la température et est isotrope
transverse, plus petit dans la direction des fibres que dans la direction perpendiculaire a celles-ci.
Cependant dans [14], aucune information n’est donnée sur la fagon dont ce coefficient est mesuré et sa
valeur ne change pas au-dela de 350°C, alors qu’une grande partie de la décomposition des composites
a lieu pour des températures plus élevées. Une partie du probléme est ainsi évitée.

La dilatation dépend de 1’état de décomposition du matériau [86] et ce, de fagon complexe [50]. De plus,
notons la faible valeur du coefficient de dilatation thermique pour les composites FRP : dans [87] pour
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une composite carbone-époxy, ce coefficient vaut 35.5*%10¢ dans le sens perpendiculaire aux fibres et
0.5*%10° dans le sens des fibres. De fait, sa prise en compte est négligée.

En conclusion, bien que le phénomeéne de dilatation thermique puisse créer, dans le cas des matériaux
composites se décomposant, des contraintes internes menant parfois a la création de fissures au sein du
matériau, il est difficile & mesurer [50]. D’autre part, ce n’est pas un phénoméne de premier ordre pour
les matériaux composites carbone-époxy comme cela peut 1’étre pour le PVC ou le PC, des matériaux
intumescents i.e. sujets a une dilatation thermique importante lorsqu’ils se transforment en charbon [31].

1.2.2.2 Dégradation mécanique du matériau

La fissuration matricielle est observée suite a la dévolatilisation et la dégradation de la matrice [48]. Du
délaminage est observé sur certains composites exposés a des flux de chaleur importants. Dans 1’étude
de La Delfa et al. [88] par exemple, le délaminage est détecté par émission acoustique sur un composite
carbone-époxy et illustré Figure 36 [88] :

Début de délaminage ]

Matériau non endommagé

Figure 36 : Délaminage observé sur un composite (vue en coupe) exposé a 75kW/m? pendant 4 minutes [88]

Enfin, la décohésion de I’interface fibre-matrice (dans le cas des composites) peut étre expliquée par la
dévolatilisation de la matrice ou par la dilatation thermique. En effet, la matrice se décompose souvent
a des températures plus basses que les fibres.

1.2.2.3 Carbonisation du matériau

En se décomposant thermiquement, les matériaux thermodurcissables et les composites a matrice
polymere sont sujets a une carbonisation. Ils se transforment en un matériau dégradé mécaniquement,
appelé génériquement charbon, dont les propriétés mécaniques sont bien inférieures a celles du matériau
de départ. Cela est mis en évidence et modélisé dans de nombreux travaux traitant des couplages thermo-
mécaniques ayant lieu au sein des matériaux composites [48], [49]. Cette fragilisation est due a la
libération de gaz qui crée des pores et aux autres phénomeénes mentionnés plus haut.

Dans les travaux de Mouritz et Mathys [48], des éprouvettes de type verre-polyester, verre-matrice
phénolique et verre-vinylester sont exposées a des éclairements énergétiques allant de 25 a 100kW/m?
pendant 325 secondes ou S0kW/m? pendant 1800 secondes au maximum. Ces matériaux sont sujets a la
formation de charbon, comme le rappelle la Figure 37 [48] :
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Figure 37 : Composite verre-vinyl ester en partie décomposé [48]

Les épaisseurs de charbon mesurées sont présentées sur la Figure 38 [48] :

Composite polyester = 25kw/m’ ® 50 kW/m® A 75kW/m® w 100 kWim®
Composite vinyl ester O 25KkW/m* O 50KWim’ A 75KW/m’ ¥ 100 KWim®
Composite phénolique @ 50 kW/m® & 75 kWim’

. Composite phénolique
0.020 ( p P q

& Composite polyester

0.015 Composite vinyl ester

0.010

0.005

Epaisseur de charbon (m)

oluuo 1 ' L L L J
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Temps d’exposition du charbon au flux (s)

Figure 38 : Epaisseur de charbon en fonction du temps d'exposition [48]

La Figure 38 illustre le fait que 1’épaisseur de charbon formée croit avec le temps d’exposition au flux
de chaleur, ce qui est alors approximé par la loi empirique suivante (Eq. 1-4) :

Eq.1-4 dc~[a(t - tc)]l/z

Avec t temps total d’exposition au flux
t. temps de début de formation de charbon, estimé empiriquement
a constante empirique différente selon les matériaux

Les valeurs de d. ainsi calculées sont tracées Figure 38 [48].
Aprés exposition a un flux de chaleur en cone calorimétre, les échantillons sont soumis a des essais de

traction et de flexion. Seuls les résultats en traction sont représentés ici. En effet, les résultats en flexion
présentent une allure similaire. La rigidité en traction des éprouvettes est représentée Figure 39 [48] :
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Figure 39 : Rigidités normalisées en traction, expérimentales et modélisées [48]

Comme le montre la Figure 39, la rigidité expérimentale est diminuée de 50% apres une exposition au
feu de 500s, ou 75% aprés 1000s. Cela illustre la fragilisation de ces matériaux lorsqu’ils sont
décomposés. La modélisation de ce phénoméne majeur sera discutée en seconde partie de ce chapitre.

Tous les paramétres étant égaux par ailleurs, ¢’est donc la décomposition thermique qui est responsable
de la baisse de la rigidité. Mouritz et Mathys [48] ont choisi de rendre compte de cette baisse de rigidité
par une formule Eq. 1-5 :

Eq. 1-5 d—d d
d Sr = TCST(O) + FCST(C)

Avec d épaisseur de composite
d,. épaisseur de charbon formée
St(0y rigidités normalisées pour le composite sain

Sty rigidités normalisées pour le charbon

Les valeurs de Sy sont tracées Figure 39 en trait plein et ligne pointillée. Dans I’étude [49], une
démarche similaire est suivie.

Grace a ces premiéres études ([48], [49]) I’influence de 1’épaisseur de charbon sur la tenue résiduelle du
matériau est captée empiriquement. Une épaisseur de matériau est considérée comme saine et 1’autre
partie comme décomposée, chacune d’elles présentant des propriétés mécaniques homogenes. Ces
¢tudes ont pour mérite de vérifier que le charbon n’a pratiquement plus aucune tenue mécanique par
rapport au matériau de départ. Cependant, I’épaisseur de charbon n’est estimée qu’a posteriori, par
mesure visuelle d’une phase noircie. Cette méthode souffre de deux limites : elle ne simule pas la
décomposition thermique en elle-méme, puisqu’aucun mécanisme cinétique de décomposition
thermique du composite n’est modélisé notamment, et elle suppose que la seule observation a I’ceil nu
permet de faire la distinction entre un matériau totalement dégradé (le charbon, noirci) et un matériau
considéré comme non affecté par le flux thermique. Les gradients de propriétés ne sont donc pas pris en
compte et la position de la frontiére (sain — charbon, si tant est qu’on puisse n’en définir une) reléve
d’une estimation perfectible.
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1.2.2.4 Pression interne

Les pores évoqués au paragraphe 1.2.2.3 peuvent étre le lieu d’accumulation locale des gaz de
décomposition. Une augmentation de la pression peut alors étre observée a I’intérieur du matériau. Si
cette pression devient trop importante, les gaz s’échappent en endommageant le matériau. Les pores
ainsi que les fissures créées lorsque les gaz sortent du matériau fragiliseraient grandement le matériau.
Schulte-Fischedick ef al. [89] ont notamment étudié la propagation de fissures a 1’échelle micro- et
mésoscopique lors de la décomposition thermique de matériaux CFRP et carbone/carbone. Leurs
observations les ameénent a un scénario précis : la fissuration commence au début de la décomposition,
lorsque les gaz libérés sont piégés dans le matériau encore compact. Alors, la pression interne augmente,
engendrant la création d’un réseau de fissurations matricielles. Vers 490°C, les premieres
microfissurations se transforment en des décohésions fibre-matrice. Vers 515°C, la fissuration
transverse commence, due a la contraction du matériau. Jusqu’a 550°C, la densité des fissurations
transverses augmente. A partir de 520°C, des délaminages commencent. Le développement des
fissurations transverses interrompt les transferts thermiques entre les fibres des composites C/C.

Toutefois, dans de nombreuses études portant sur la décomposition thermique, il est considéré que les
gaz produits ne s’accumulent pas, mais s’échappent instantanément du matériau sans causer de
dommages sur leur passage [34]. Cela suppose que le matériau est assez poreux des le début de sa
décomposition pour laisser d’échapper les gaz. Cette hypothése sera admise dans la construction du
modéle, au vu de la porosité initiale importante de 13% [22] des matériaux utilisés pour la fabrication
des réservoirs bobinés.

1.2.2.5 Récession ou ablation de surface

Lorsqu’un polymere se décompose thermiquement, une partie se transforme en gaz, ce qui entraine une
diminution de I’épaisseur, appelée régression ou récession de surface [50]. Dans le cas des CFRP, elle
est tardive et n’est pas forcément observée lors des essais de décomposition thermique pratiqués
usuellement en cone calorimétre ou en brileur. En effet, cette récession nécessite une oxydation des
fibres a une température trés élevée. Dans le cas des fibres de carbone par exemple, ce phénomene arrive
au-dela de 600°C [59] en milieu bien oxygéné. Cette ablation a pour conséquence une réduction de la
surface portante dans le cas d’un chargement thermo-mécanique couplé, et donc, une diminution de la
contrainte a rupture.

Au cours de nos travaux, cette récession sera indirectement prise en compte dans le modéle, par une
diminution de la contrainte a rupture.

1.2.2.6 Conclusion sur les hypothéses du modele

Les paragraphes précédents montrent que l’influence de la décomposition thermique sur le
comportement mécanique peut se traduire comme un endommagement par fissuration matricielle,
délaminage, décohésion d’interface, mais également carbonisation responsable de la fragilisation du
matériau, localement. L’observation générale est donc que le matériau voit ses propriétés mécaniques
se dégrader de facon dramatique lorsqu’il se décompose thermiquement, ce qui ne peut étre négligé.
Toutefois, il est difficile de chiffrer séparément les conséquences de phénomeénes comme le délaminage,
qui est causé par la dilatation thermique et entraine une perte de tenue du matériau, de la décomposition
thermique qui le fragilise. Ainsi, il est décidé de prendre en compte cette perte de tenue du matériau
générale via une seule donnée : I’identification de la décomposition thermique et plus précisément,
1”épaisseur pour laquelle le matériau n’a plus aucune tenue mécanique. Ce role central de I’épaisseur de
charbon pose la question de sa mesure, puisque les travaux de Mouritz et al. [49] (cf. Figure 40) montrent
une dichotomie entre la mesure directe (visuelle) de I’épaisseur de matériau sain et 1’épaisseur de tenue
réelle. Le chapitre 3 propose une méthode d’identification de cette épaisseur décomposée.
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Figure 40 : Schéma du front de combustion, épaisseur de charbon dc et épaisseur délaminée dq [49]

1.2.3  Conclusion sur les facteurs influant sur le comportement mécanique

D’aprés les paragraphes qui précédent, I’augmentation (monotone) de température est un phénomeéne
ayant une influence non négligeable sur le comportement mécanique des matériaux composites via la
température de transition vitreuse notamment. Au vu du matériau considéré, la dilatation thermique n’est
pas considérée comme un phénomeéne de premier ordre, elle est donc négligée. En revanche, la
décomposition thermique est centrale dans la perte de tenue du matériau. Ses conséquences sont donc
prises en compte dans le modéle.

1.3 Paramétres thermiques et transferts de chaleur

1.3.1 Dépendance a l’état de decomposition

1.3.1.1 Absorption/libération d’énergie par la décomposition thermique.

La décomposition thermique, qu’elle ait lieu en présence ou en I’absence d’oxygene, est un phénomeéne
qui, a I’échelle microscopique, consiste en une cassure ou en un réarrangement de liaisons chimiques.
Cela engendre une création ou une déperdition d’énergie mesurable aux échelles supérieures lors
d’essais de DSC notamment (Differential Scanning Calorimetry) [90].

Par exemple, Biasi [53], qui étudie la décomposition de composites carbone-€poxy, donne une valeur
de 8.94MJ/kg pour la chaleur d’oxydation des fibres de carbone, qui consiste en la formation de CO-
par I’association d’un atome de carbone avec le dioxygene de 1’air. C’est un terme source dans 1’équation
de la chaleur car cela améne a la création d’un composé. En revanche, dans de nombreux cas de pyrolyse
de matrices, la chaleur de décomposition est un terme puits. Par exemple, la matrice vinyl ester
(renforcée de fibres de verre) étudiée par Lattimer et al. [90] a une chaleur de décomposition de -
100kJ/kg.

Ces termes puits ou source dans I’équation de la chaleur peuvent atteindre des valeurs considérables
pour certains matériaux et doivent étre pris en compte.

1.3.1.2 Dépendance des paramétres thermiques a 1’état de décomposition du matériau,

Les polymeéres thermodurcissables se carbonisent et consomment de 1’énergie, ce qui équivaut a la
création d’un « écran thermique » ralentissant les transferts dans 1’épaisseur du matériau. Ce phénomeéne
est bien connu et utilisé dans les rentrées atmosphériques, ou ces matériaux sont utilisés comme
boucliers thermiques. Dans de nombreuses études ([34], [91], [53], [92]) la dépendance des paramétres
thermiques a I’état de décomposition est pris en compte directement par une loi des mélanges.

Dans les travaux de Mouritz et al. [93], le matériau étudié, un composite stratifié tissé constitué d’une
matrice vinylester renforcée de fibres de verre, posséde les propriétés thermiques suivantes :
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Matériau sain Charbon
Capacité thermique J/kg°C 200 2T+2800
Conductivit¢ W/m°C 0.4 0.0003T+0.1
Masse volumique kg/m? 1392 calculée a partir de la perte de masse

Tableau 4 : Propriétés thermiques du composite verre-vinylester, sain et décomposé (T est la température en °C) [93]

Le Tableau 4 illustre 1’évolution importante des propriétés thermiques du matériau lors de la
décomposition thermique : la capacité thermique est multipliée par dix environ et la conductivité divisée
par quatre (a2 20°C), alors que la masse volumique diminue de plusieurs dizaines de pourcents.

La diffusivité du matériau D, qui représente la capacité d’un matériau a transmettre un signal de
température d’un point a un autre, peut alors étre utilisée pour comparer matériau sain et matériau
décomposé. Cette diffusivité s’exprime comme suit :

Eq. 1-6 A
4 D =— enm?/s
PGy

Avec 1 conductivité
p masse volumique
Cp, capacité thermique

Avec les données du Tableau 4, Doparpon = 3-8 * 107°m2s™ 1 et Dppgrsriau sain = 1.4 * 1070m?s71,

D . .. . , . , ’ e
——charbon _ — (),027 environ, ce qui signifie que le matériau décomposé a une capacité a transmettre la

Dmatériau sain
chaleur 37 fois moins élevée que le matériau sain.

Ainsi, les paramétres thermiques qui varient lors de la décomposition thermique sont a priori la
conductivité, la capacité thermique et la masse volumique.

1.3.1.3 Dépendance de I’émissivité a la décomposition thermique

Le flux émis par rayonnement par un corps lorsqu’il est a la température T s’exprime de la facon
suivante :

Eq. 1-7 Oray = coT*
Avec  @rq, flux surfacique rayonné

£ émissivité

o constante de Stefan-Boltzmann 5.67 E~8W/m¥K*

T température

Or, lorsqu’un corps regoit un rayonnement, celui-ci peut étre réfléchi, absorbé ou transmis.
Ces phénomeénes sont liés par 1’équation Eq. 1-8 :

Eq. 1-8 l=a+t+peta=¢

Avec o absorptivité, représente la part du flux regu absorbé

T transmittivité, représente la part du flux regu transmis vers 1’extérieur
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p réflectivité, représente la part de flux regu réfléchi par un corps

L’émissivité, I’absorptivité et la transmittivité d’un corps dépendent de la longueur d’onde (voir Boulet
et al. [94] [95] dans le cas d’un matériau polymeére). Le matériau carbone-époxy est opaque, donc sa
transmittivité est nulle, aucun rayonnement ne passe a travers.

Dans [94], I’émissivité et I’absorptivité d’un composite époxy-carbone sont mesurées en conditions de
décomposition thermique dans un cone calorimétre, pour des flux de 35kW/m? et 65kW/m?. 1l est
constaté qu’elles changent peu pour le composite au cours de la décomposition thermique.

L’absorptivité du carbone-époxy est tracée Figure 41 [94] :

1
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0.85

Composite vierge
—8— 110s
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Figure 41 : Absorptivité du composite carbone-époxy en cone calorimétre a 35kW/m? [94]

D’aprés la Figure 41, les auteurs concluent que I’absorptivité et 1’émissivité (car la transmittivité
est nulle) du composite carbone-époxy varient peu avec la longueur d’onde et 1’état de décomposition
thermique du matériau, et peuvent donc é&tre considérées comme égales a leur valeur
moyenne. Le carbone-époxy peut ainsi étre vu comme un corps gris.

1.3.2 Dépendance des transferts de chaleur au chargement mécanique

Par définition, I’endommagement mécanique d’un matériau est la création de microdéfauts
(microfissures, microvides). Si ’on considere 1’apparition et la coalescence de microcavités, ceci
signifie que des vides se créent et que 1’air remplace le matériau a certains endroits. Une baisse de
conductivité thermique devrait donc étre constatée au sein d’un matériau mécaniquement endommagg.
Si de nombreuses techniques existent pour chiffrer ’endommagement d’un matériau suite a
un chargement mécanique comme |’émission acoustique [96], la mesure du couplage entre
croissance de I’endommagement et modification des paramétres thermiques semble difficile et ne
fait I’objet de travaux que depuis peu de temps [32].

Des travaux récents de modélisation mettent en évidence que les propriétés thermiques des CFRP
dépendent de 1’état d’endommagement du matériau. Les travaux de Ning et al. [97] étudient cette
influence a 1’échelle microscopique. L’effet de la rupture des fibres et du délaminage est évalué.
Concernant I’influence du nombre de fibres rompues sur la baisse de la conductivité, le résultat est
présenté Figure 42 [97] :
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Figure 42 : Influence de la rupture des fibres sur la conductivité longitudinale d'un composite carbone-époxy. Comparaison
du résultat expérimental et du résultat prédit par la Méthode Eléments Finis [97]

La Figure 42 illustre I’évolution de la conductivité longitudinale avec le nombre de fibres rompues et
avec le rapport entre conductivité des fibres et conductivité de la matrice. Ce qui est intéressant est qu’a
rapport constant, la différence entre les cas ou il n’y aucune fibre rompue et le cas ou cinquante fibres
sont rompues est faible. Cette influence est illustrée Figure 43 [97] :
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Figure 43 : Evolution de la résistance thermique longitudinale d'un composite carbone-époxy suite a des ruptures de fibres
[97]

D’apres la Figure 43, I’évolution de la résistance thermique longitudinale est au maximum de 2,5%
seulement lorsqu’un grand nombre de fibres est rompu.

Concernant la baisse de la conductivité suite au délaminage, elle est illustrée Figure 44 [97] :
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Figure 44 : Evolution de la différence de résistance thermique sur un composite carbone époxy, entre matériau sain et
délaminé, en fonction du rapport des conductivités fibre/matrice et pour deux maillages différents [97]

La Figure 44 montre que la différence de résistance thermique transversale entre matériau sain et
délaminé peut atteindre 30%, i.e. que la conductivité peut étre réduite de 30% lorsque le matériau est
délaminé.

Finalement, les auteurs concluent qu’une relation linéaire existe entre le changement de résistance
thermique longitudinale et le nombre de fibres rompues, mais également entre 1’aire délaminée et la
résistance thermique transversale. En effet, les résultats expérimentaux et modélisés concordent et ces
derniers supposent une relation linéaire entre perte de propriétés thermiques et endommagement.

Toutefois, concernant les fibres, le changement de conductivité longitudinale (i.e. dans la direction ou
elle est prépondérante) due a leur rupture est minime (quelques pourcents) méme lorsque le nombre de
ruptures est grand. Concernant le délaminage, il entraine une réduction de 30% de la conductivité dans
le pire des cas, ce qui n’est pas négligeable dans I’absolu mais qui, dans le cas des couplages, est a
comparer avec l’influence d’autres phénoménes. L’influence par exemple de la décomposition
thermique sur les paramétres thermiques, est expliquée au paragraphe 1.3.1 et montre que le rapport
entre la diffusivité du matériau sain et celle du matériau décomposé thermiquement peut atteindre 33,
ce qui rend les 30% précédemment cités négligeables dans un cas couplé. De ce fait, cet aspect n’a pas
été considéré au cours de cette étude.

14 Conclusion : couplages retenus dans le modéle

Au sein de cette partie ont €té recensées les influences existant entre le comportement mécanique, les
transferts de chaleur et la décomposition thermique.

Les paramétres influengant le comportement mécanique et mis en évidence dans la littérature sont de
plusieurs types :

- La température, avec laquelle les modules élastiques et les contraintes a rupture varient (cf.
1.2.1).

- La décomposition thermique, qui a une influence sur la dilatation du matériau et donc, la
création d’endommagements tels que le délaminage, les fissures matricielles et la décohésion
fibre-matrice. Ceci s’explique par une augmentation locale de pression due a la libération des
gaz de décomposition. Cette influence de la décomposition sur la mécanique est donc prise en
compte.

Les parameétres influengant la décomposition thermique sont seulement :

- Latempérature, de fagon évidente et donc a ne pas négliger.
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- Le chargement mécanique, mais cette influence étant petite et difficile a estimer, elle est
négligée dans le modéle.

Enfin, les paramétres influencant les transferts de chaleur sont :

- Latempérature et la décomposition thermique, de fagon simultanée.

- Le chargement mécanique — plus précisément, les endommagements. Mais au regard du poids
des autres influences sur les transferts de chaleur, telles que la décomposition thermique, cette
influence est négligée.

Les couplages retenus pour le modéle sont ainsi les suivants :

- Le comportement mécanique dépend de la température, par 1’abattement des propriétés
mécaniques lors de ’augmentation de la température et de la décomposition thermique, par la
fragilisation du matériau lorsqu’il est carbonisé.

- La décomposition thermique, qui dépend de la température.

- Les paramétres thermiques, qui dépendent de la température et de la décomposition thermique.

Dans la partie suivante sont détaillés les couplages présents dans le modeéle et prenant en compte les
dépendances précédemment décrites. Par ailleurs, afin de pouvoir implémenter le modéle complet,
chacun des phénomenes impliqués lorsque le matériau est sollicité indépendamment de fagon mécanique
et thermique doit étre pris en compte. Cette modélisation est expliquée.
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2 Description du modele entiérement couplé

Dans cette section sont présentés les trois sous-modeles utilisés pour rendre compte des phénoménes
couplés ayant lieu lorsqu’un matériau composite est soumis a une sollicitation a la fois thermique et
mécanique. En section 2.1 est donnée la loi de comportement mécanique, en section 2.2 les parameétres
thermiques et enfin en section 2.3 la décomposition thermique.

2.1 Comportement mécanique, endommagements

La loi de comportement mécanique, ainsi que les endommagements dont elle est constituée, est
présentée. Le comportement mécanique est modélisé par des lois d’endommagement écrites a partir de
critéres de Hashin pour les endommagements de type fragile (rupture de fibres, décohésion d’interface
fibre-matrice et délaminage). Cette approche de modélisation des endommagements est commune pour
les composites carbone-époxy [98], car elle permet de prendre en compte 1’orthotropie ou I’isotropie
transverse de certains matériaux.

Le comportement diffus de fissuration matricielle est modélisé par une loi d’évolution progressive issue
de la littérature.

2.1.1 Criteres d’initiation et lois d’évolution des endommagements

Le choix est fait de modéliser les quatre types d’endommagements suivants au sein du matériau : la
rupture des fibres, la décohésion d’interface, le délaminage et la fissuration matricielle. Ces
endommagements sont classiques pour des matériaux composites renforcés de fibres [79], [62]. Les trois
premiers endommagements, de type fragile, sont représentés grace a des critéres de Hashin ([67],[68])
et une loi d’évolution de ce méme type [69]. L’évolution des endommagements est pilotée en
déformation. La fissuration matricielle, endommagement diffus et progressif, posséde un critére
d’initiation et suit une loi d’évolution mis au point par Berro Ramirez [10].

La partie 3.2.1 du Chapitre 1 portant sur la Progressive Failure Analysis présente les critéres de Hashin
[69]. 1l est possible de développer a partir de ces critéres un modéle d’endommagement entrant dans le
cadre de la Continuum Damage Mechanics abordée au sein du chapitre 1. On peut cependant trouver
dans la littérature et dans certains codes de calcul de structures par éléments finis comme Abaqus, une
formulation connexe qui n’entre pas stricto sensu dans le cadre rigoureux rappelé au chapitre 1. Ces
approches alternatives s’appuient sur un domaine de réversibilit¢ de chaque mécanisme
d’endommagement qui n’est pas écrit a partir des forces thermodynamiques, mais qui fait cette fois-ci
intervenir la notion de contrainte effective Eq. 2-1 [69] :

Eq. 2-1 Pour les fibres en traction 641 = 0  Pour ’interface fibre-matrice en traction a5, = 0
7. 2 & 2 7,) 2 7. 2
11 12 22 12
Fff:(—,) +a<—s) =1 F,g=<—T> +(—S> =1
011 012 022 012

Avec @y composantes du tenseur des contraintes effectives

a  coefficient quantifiant la contribution relative du cisaillement par rapport a la traction
longitudinale

Les contraintes effectives @;; sont liées aux contraintes par la relation suivante :

70



ou M est I’opérateur d’endommagement :

1
Eq.2-3 1-d, 0
~ 1
M=l 0 0
1
0 R

avec df, dp, et dgles variables d’endommagement des fibres, de Iinterface fibre-matrice et en
cisaillement. La matrice de rigidité correspondante est la suivante :

Eq. 2-4 1 (1 —ds)E, (1-ds)(1 —dy)va Eq 0
C=51A—ds)(A = dm)vizE, (1 —dn)E; 0
0 0 D(1—d;)Gq,
Avec D 1-(1—dp)(1—dp)vizva

Ei,E,, G;,  modules élastiques
Va1 €t Vqo coefficients de Poisson non endommaggés.

L’hypothéese est faite que la variable d’endommagement en cisaillement dg n’est pas indépendante et
s’exprime ainsi :

Eq. 2-5 ds=1—(1—dp)(1 - dp)

Une fois qu’un critére est atteint, la variable d’endommagement correspondante d; suit une loi
d’évolution gouvernée par une déformation équivalente & .4. Ainsi, selon certaines conditions
d’irréversibilité (Eq. 2-7), dés que cet endommagement évolue, il s’exprime comme suit (Eq. 2-6) :

f 0
gl,eq * (‘SI,eq - gl,eq) f
Eq. 2-6 dy = 7 PN €loq < E1eq < €1eqs | €E{ft fe,mt, me}
€leq * (Sl,eq - gl,eq)

Avec ‘Sloeq déformation équivalente pour laquelle le critére d’initiation est satisfait
glf eq déformation équivalente pour laquelle le matériau est complétement endommagé
' (d; =1).

Afin d’éviter toute diminution de I’endommagement, les conditions d’irréversibilité suivantes sont
ajoutées Eq. 2-7 :

Eq. 2-7 d;>0,F,<0,d,.F,=0
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Les (in)équations Eq. 2-7 signifient respectivement que 1’endommagement doit croitre ou rester
constant, que le critére doit étre inférieur ou égal & zéro et qu’au moins un des deux termes d; ou F; est
nul & chaque instant. Cette derniére condition implique qu’un critére vérifi€é équivaut a un
endommagement croissant et un critére non atteint équivaut a un endommagement n’évoluant pas.

Le terme ¢ ¢4 est différent pour chaque mode de sollicitation. Il est exprimé pour la rupture des fibres

et décohésion de I’interface fibre-matrice ci-dessous Eq. 2-8 :

Eq. 2-8 Pour la rupture des fibres Pour la décohésion de I’interface fibre-matrice

t ’ ’
Sécq = [(e11)? + aggp? eott = [(€22)? + £15°

Avec ¢;; les déformations mécaniques selon les directions ij, et Va € R, (a)est ’opérateur de
Macaulay permettant d’extraire la partie positive des déformations de a comme suit Eq. 2-9 :

Eq.2-9 (@ =9t

,a ER
2

L’évolution de I’endommagement en fonction du déplacement équivalent a la forme suivante (Figure
45,199)) :

Variable d’endommagement (-)

0 —
Y f Déformation équivalente
L,eq EI‘eq

Figure 45 : Evolution de 'endommagement de Hashin avec la déformation équivalente [99]

L’exemple de I’équation Eq. 2-8 donne le calcul de la déformation équivalente des fibres et de I’interface
en traction [69]. Pour I’expression des autres endommagements non utilisés dans le mode¢le (fibres en
compression et matrice en compression), le lecteur est invité a se reporter a [69].

Le modele tiré des critéres de Hashin utilisé ici comporte deux variables d’endommagement fragiles,
touchant les fibres et I’interface fibre — matrice et ce, dans le plan du pli. Il est donc limité aux cas des
contraintes planes et de 1’absence d’endommagement hors plan. Or, I’endommagement par délaminage
a un role primordial dans la ruine des structures épaisses [100]. Il est donc nécessaire de le modéliser en
prenant en compte 1’état et les conséquences tridimensionnels des contraintes. Il existe différentes
formulations pour le délaminage ([100], [101]). I est choisi d’adopter pour le délaminage une
modélisation du méme type que I’endommagement des fibres et de ’interface, i.e. grace a un critere
d’initiation de type Hashin et une loi d’évolution écrite a partir de ce critére. En effet, le délaminage est
un endommagement de type fragile. L’expression suivante (Eq. 2-10) de la déformation équivalente
dans le cas du délaminage est adoptée :
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Eq. 2-10 Déformation équivalente pour le délaminage

at _ |2 2 2
Eeq = \/533 + &3 + €13

Cette expression Eq. 2-10 de la déformation équivalente en délaminage est adoptée afin de rendre
compte de I'influence de toutes les déformations hors-plan (en cisaillement et dans 1’épaisseur du
matériau) sur la déformation équivalente en délaminage, responsable de la croissance de
I’endommagement.

Par ailleurs, chaque endommagement fragile est rendu moins brutal par I’ajout d’une régularisation
visqueuse. Cet artefact numérique est connu pour favoriser la convergence lors de 1’évolution brusque
de variables, dans le cadre de simulations par éléments finis, et de limiter le phénoméne numérique de
la dépendance au maillage (localisation de I’endommagement). Méme si des travaux ont apporté une
réponse théorique a cette dépendance pathologique avec des outils originaux et rigoureux ([102], [103])
la régularisation visqueuse apparait comme une méthode efficace et simple a mettre en ceuvre. La
méthode de régularisation visqueuse choisie est une généralisation du schéma de Duvaut-Lions [104].
L’endommagement régularisé remplace son équivalent non régularisé et sa dérivée posseéde I’expression
suivante :

Eq. 2-11 . 1
dreg = . d- dreg,t)
c

1

Avec d,, g laderivée temporelle de I’endommagement régularise en s~
T,  le parametre temporel caractéristique de la régularisation en s
d I’endommagement non régularisé
dyeg: 1’endommagement régularisé a I’instant t

A partir de cette formule Eq. 2-11, ’expression de la variable d’endommagement régularisée mise a
jour dyeg ¢ 4q¢ st déduite :

Eq. 2-12 dt
dreg,t+dt = T_ * (d - dreg,t) + dreg,t
c

Avec  dypgi+qe ’endommagement régularisé a I'instant t + dt

dt I’incrément temporel en s

Or, cette derniére équation Eq. 2-12 met en évidence la forte dépendance de 1’endommagement
régularisé a 1’incrément de temps. Dans le cadre d’un calcul couplé entre la mécanique et la
décomposition thermique ou le temps joue un réle physique, cette dépendance au temps de la variable
régularisée doit donc étre prise en compte afin d’adapter sa valeur au temps total de calcul. Le temps
caractéristique 7, sera pris proportionnel au temps total de sollicitation mécanique quelconque t;,;. Pour
ce faire, le parametre 7. est calibré selon un temps de sollicitation t,. Il a alors une valeur 7.,. La
correspondance entre les temps de sollicitation mécanique et la régularisation visqueuse est donc donnée
Tableau 5 :

Temps de sollicitation mécanique | Paramétre de régularisation visqueuse

tO TC,O

Lot e
Tableau 5 : Correspondance des paramétres temporels et de régularisation visqueuse
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Avec t, temps de calibration de la régularisation visqueuse 7,
Tco parametre de régularisation visqueuse pour le temps tg
tror temps de sollicitation mécanique quelconque

T, paramétre de régularisation visqueuse pour le temps t;,;

Afin de calculer une valeur de régularisation visqueuse correspondant au temps de sollicitation t;,;, on
utilise le fait que 7, est proportionnel 4 un temps, ainsi :

Eq. 2-13 Te * Leor = Te0 * Lo

Avec 1., le paramétre temporel correspondant au temps total t, de sollicitation en s
to  temps total de sollicitation auquel est calibré 7., en s
t:or temps total de sollicitation du calcul en s

Ainsi, griace a I’équation Eq. 2-13 et 7., t( et t;o¢ étant fixés, 7, peut étre calculé :

Eq. 2-14 to
Tc =Tco*7—
teot

L’effet de la régularisation sur la variable d’endommagement des fibres sous sollicitation de traction est
illustré Figure 46 :

0.9

i —Variable d'endommagement fibres non régularisée
—Variable d'endommagement fibres régularisée

0,7
0,6

Variable d'endommagement (-)

0 0.5 1 1.5
Déformation (%)

Figure 46 : Variables d'endommagement régularisée (7, = 60s) et non régularisée des fibres

2

2.5

La Figure 46 met en évidence I’effet retard de la régularisation sur la variable : la pente a I’initiation de
I’endommagement est moins forte, et sa valeur atteinte a 2% de déformation est donc moins élevée que
celle de la variable non régularisée, tout en en restant relativement proche.

Comme la régularisation agit de fagon artificielle sur la valeur de la variable d’endommagement, le
modélisateur doit veiller a la choisir la plus petite possible, sans quoi le comportement mécanique peut
étre faussé.

L’endommagement par fissuration matricielle, de nature diffuse, est représenté par une
cinétique progressive issue de travaux de la littérature [10]. Le critére d’initiation et la loi d’évolution
propres a cette cinétique sont présentés au sein du chapitre 1. Leurs paramétres sont déterminés au
sein du chapitre 3.
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Chaque mode d’endommagement dont les lois d’évolution viennent d’étre décrites agit, selon sa nature,
sur le tenseur de rigidité tridimensionnel de chaque pli, considéré comme initialement isotrope
transverse. Dans le cadre de I’Hypotheése des Petites Perturbations, la relation entre contrainte et
déformation s’écrit :

Eq. 2-15

Qll
Il
Qi
o

soit, en adoptant la notation de Voigt :

Eq. 2-16

Dans le cas du matériau endommagé, C =

0117 [Ci1 Gz Ciz O
022 Ciz Cpp Gz O
O33| _[Ci3 Cpz3 (33 O
o2l |0 0 0 C,
013 0 0 0 0
o231 L O 0 0 0

o O O oo
™M
w
w

O(d_?OOOO

C66' LE)3]

C=d et les termes du tenseur C sont les suivants (avec la prise

en compte du fait que E, = E5 étant donnée 1’isotropie transverse du pli) :

Eq. 2-17

Avec
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Ci1a = E1(1 —v3vp3)(1 — dfp)(1 — dg)A
Cazqa = E;(1 —v31v13)(1 —d)A

C334 =E; (1 —vipv)(A —dy)A

Ciz.a = E1(va1 +vo3v31)(1 —df)(1 — dg)(1 — d;)A

Ci3.a = E1(v31 +v21v32) (1 — df)(1 — dg)A
Ca3.a = Ez(va2 + v12v31) (1 — dg)(1 — dy)A
C44_d =G,(1— df)(1 —dm)
Cssq=G12,(1—dp)(1—dy)

C66_d =G3(1—dj)(1—dy)

le i-j°™ terme du tenseur de rigidité

module de Young dans la direction i
module de cisaillement dans le plan ij

coefficients de Poisson dans le plan ij

endommagement régularisé d’interface fibre-matrice

endommagement par délaminage régularisé

endommagement des fibres régularisé

endommagement par fissuration matricielle
1

1 —vi3V1 — V32V3_V31 Vi3 — 2V31V3,V13



Du fait de I’isotropie transverse du matériau, les égalités suivantes sont vérifiées entre les coefficients
de Poisson (Eq. 2-18) :

Eq. 2-18 Vi3 = Vio

Va3 = V12
V32 = Va2
Vo1 = E_ * V1o

1

V31 = V21

Il est a noter que les coefficients de Poisson sont également atteints par certains endommagements, de
maniére similaire aux modules, afin d’éviter de perdre le caractére défini positif de la rigidité et la
stabilité¢ thermodynamique.

Dans la perspective du calcul de structure par éléments finis, il est nécessaire de déterminer la matrice
tangente. Cependant, la multiplicité des variables conduit a une trés grande complexité de 1’expression
de ce tenseur. Aussi, le choix est fait de la prendre égale a la matrice de rigidit¢ endommagée. Cette
hypothése aura pour conséquence de diminuer le taux de convergence des simulations par éléments finis.

2.1.2  Evolution des paramétres mécaniques avec la température (avant la
décomposition)

Dans les couplages présentés en premicre partie de ce chapitre (cf. paragraphe 1.2.1), il est mis en
¢vidence I’importance de la variation de certaines propriétés mécaniques avec la température et en
particulier, lors de la transition vitreuse pour les polymeéres thermodurcissables. La matrice époxy
notamment subit un changement notable de ses propriétés mécaniques (contraintes a ruptures et modules
¢lastiques) du fait de réarrangements importants de chaines moléculaires. Pour la matrice époxy de
1”étude, cette transition s’opere a Tg=108°C [22].

Pour le modele, ce qui doit étre pris en compte est donc a la fois la variation des modules élastiques et
celle des contraintes a ruptures. En ce qui concerne les modules, c’est directement I’action des variables
d’endommagement qui modifie la rigidité. Pour les contraintes a rupture, la température agit sur les
parameétres des critéres d’endommagement. Enfin, étant donnée la baisse conséquente que vont subir les
modules élastiques, il est nécessaire que les coefficients de Poisson aussi soient affectés par la hausse
de température, sinon certains termes de la matrice de rigidité pourraient tendre vers zéro et donc,
entrainer une divergence du calcul.

Pour récapituler, les paramétres mécaniques évoluant avec la température sont :

- tous les coefficients de Poisson,
- tous les modules,
- certains parameétres des endommagements (détaillés plus bas).

Or, pour rappel, la perte de tenue d’un thermodurcissable (ou composite) constatée expérimentalement
lors du passage de la T, a la forme suivante (cf. Figure 47) [105] :
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COMPOSITE HYBRIDE PENNISETUM PURPUREUM/VERRE NON TRAITE
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. 100
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Figure 47 : Comparaison des modules de composites hybrides pennisetum purpureum/verre, traités et non traités, et d’une
matrice époxy pure, en fonction de la température [105]

D’aprées ’exemple de la Figure 47, la baisse de module est assez douce (bien que trés importante). Dans
certains modeles de la littérature couplant thermique, mécanique et décomposition thermique ([93],
[50]), la transition vitreuse est modélisée par une évolution en tangente hyperbolique. Le choix est fait
de s’inspirer de ces modeles, car cette fonction retranscrit bien la progressivité de la baisse du module
constatée Figure 47, tout en laissant une grande liberté dans la détermination de sa forme. L’évolution
des propriétés lors de la transition vitreuse proposée ici est alors la suivante :

Eq. 2-19 P Tmin P Tmax P Tmin - P Tmax
q P(T):( );( )_(( )2( )

> * tanh (¢ * (T - Tg))

Avec  P(T)  propriété mécanique
P(Tpmin) propriété mécanique a la température Ty, (Trpin < Ty)

P(Tinax) propriété mécanique a la température Ty (Tnax > Ty)

0] parametre a choisir déterminant la vitesse d’évolution de P entre T,,;,, €t Tinax
T, température de transition vitreuse (en °C si T est en °C, en K si T est en K)
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La Figure 48 présente un exemple d’évolution de propriétés en fonction de la température en prenant les
parameétres suivants et en se servant de I’équation Eq. 2-19 :

S0 P(Tpmin) | 4880MPa
: 320MPa
. Transition vitreuse a 108°C P(Tmax)

4000 ® O.IOC'I
- : T, | 108°C
& 3000
g
L
g .

S 2000
=
1000
0
60 80 100 120 140 160 180

Température (°C)
Figure 48 : Exemple d’influence de la température sur la rigidité

Les parametres des endommagements variant avec la température au passage de la transition vitreuse
sont :

- Pour I’endommagement d’interface, la déformation a rupture.
- Pour I’endommagement diffus par fissuration matricielle, C7, qui est le paramétre
retranscrivant la vitesse d’endommagement.

2.1.3  Influence de la décomposition thermique sur le comportement mécanique

Dans la littérature, I’influence de la décomposition thermique sur les propriétés mécaniques est
modélisée de plusieurs fagons. Les modéles cherchent a reproduire des essais couplés, en traction ou en
compression, menés sur des composites dont une face est exposée au feu, par exemple dans un brileur
(cf. Figure 49) [21] :

Chargement en traction
ou compression

)
L)
Flux uniforme -

constant x=0

=)
)

Figure 49 : Représentation schématique d'une exposition a un flux [21]

Les résultats de ces essais représentés Figure 49 sont, entre autres, des temps a rupture.
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2.1.3.1 Modgéles utilisant la contrainte a rupture moyenne

Dans ces approches, le champ de température est d’abord calculé, puis I’équation Eq. 2-20 permet
d’obtenir la contrainte a rupture [22], [91], [93], [106], [107], [108], [109], [110], [111], [112], [46],
[113], [114]. Les valeurs de la contrainte locale sont ensuite moyennées sur la surface portante. Pour
plus de détails, le lecteur est invité a se référer a [21]. Une fois que la contrainte moyenne devient
inférieure a la contrainte appliquée, le matériau est considéré comme rompu. La contrainte a rupture
locale s’exprime comme suit :

Eq. 2-20 oot o, 0p—

2 2

0,
o(T) = “tanh(k(T — Tg))] Ry(T)™

Avec ¢(T) lacontrainte a rupture
0,  contrainte a rupture a température ambiante
o,  contrainte a rupture a 1’état relaxé (pour T>Tg)
température de transition vitreuse
k paramétre définissant la vitesse de décroissance de o (T)
Ry(T) fraction résiduelle de matrice
n décrit la relation entre décomposition thermique et propriété mécanique :
n=0 si aucune relation et n=1 sinon ; d’autres valeurs peuvent &tre utilisées.

Cette expression de la contrainte a rupture prend en compte a la fois la transition vitreuse, via le terme
faisant appel a une tangente hyperbolique et I’influence de la décomposition thermique sur les propriétés
mécaniques, via le terme Rg(T)". Dans I’étude de Feih et al. [21], cette approche est utilisée pour un
matériau stratifié tissé formé de fibres de verre et de matrice vinylester. Pour chaque type de sollicitation
(traction, compression), les parametres dy, oy, n, Ty et k sont trouves par identification inverse afin que
les résultats du modele de temps a rupture correspondent aux résultats expérimentaux Figure 50 [21] :

. 1.0 F ~——— Flambement global
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c L e
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Temps a rupture (s)
Figure 50 : Comparaison des résultats obtenus expérimentalement (points) et par la modélisation (lignes) avec le modele de la
contrainte moyenne pour un flux de 50kW/m?, pour lequel les paramétres sont choisis [21]

La Figure 50 montre le résultat de I’optimisation de cinq parametres, effectuée sur la courbe des temps
a rupture du matériau soumis a un flux de 5S0kW/m? [21]. En particulier, I’influence de n est illustrée.
La courbe obtenue par le modéle suit globalement la tendance expérimentale, sans toutefois la reproduire
trés précisément. Les résultats donnés par ce jeu de paramétres pour les autres flux regus (cas de la
compression) sont visibles Figure 51 [21] :
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Figure 51 : Contrainte de compression pour différents flux regus en fonction du temps a rupture [21]

A 50kW/m?, le résultat est satisfaisant puisque c’est le flux pour lequel les paramétres ont été choisis.
Pour un flux recu de 75kW/m?, les résultats expérimentaux coincident assez bien pour une contrainte de
compression faible. A compression élevée, les temps de rupture passent du simple au double donc ne
sont pas vraiment bons. Enfin, les résultats du modele ne sont pas satisfaisants pour des flux de 10 et
25kW/m?, puisqu’aucun des temps a rupture ne correspond. Le modéle ne peut donc pas étre qualifié¢ de
prédictif.

Les résultats de I’approche [21] montrent les limites d’un modele ou tous les parametres sont fixés
d’avance, en choisissant de faire des simplifications sur des phénomeénes présents mais sans les prendre
en compte dans le modéle, de quelque fagon que ce soit, par exemple le délaminage généré par la
dilatation thermique ou I’existence de flambage des fibres en compression.

2.1.3.2  Propriétés apres exposition au feu : I’utilisation de 1’épaisseur de charbon

Certains travaux s’attachent a calculer les contraintes a rupture post mortem’ en les reliant a I”épaisseur
de charbon, ou a I’épaisseur de matériau décomposée [48], [22]. Le principe est le suivant : I’épaisseur
de charbon est évaluée visuellement. Puis, il est considéré que la rigidité normalisée ou la résistance
d’un matériau en cours de décomposition peut étre calculée selon la formule suivante Eq. 2-21 [48] :

Eq. 2-21 d—d d
Pr = TCPT(O) + FCPT(C)

Avec P;  propriété (rigidité normalisée ou résistance a rupture) a la température T
Pr(y propri¢té du composite sain
Pr(c propriété du charbon
d  ¢épaisseur totale de composite
d. épaisseur de charbon formée (voir Figure 40)

En premiére approximation, on peut considérer que Pr .y est quasiment nul (le charbon n’a aucune tenue
mécanique). La relation précédente suppose qu’on considere que 1’épaisseur d. de la partie du matériau
qui n’a plus de tenue mécanique peut aisément étre mesurée et est assimilable a 1’épaisseur de charbon.

L’hypothese sous-jacente est qu’au-dela de cette épaisseur de charbon, le matériau est sain et n’a aucun
endommagement di a la décomposition thermique. Cela ne prend donc pas en compte 1’éventuel
délaminage (discuté en 1.2.2.2 et 1.2.2.3), clairement observé pour des matériaux stratifiés par exemple.

7 i.e. aprés exposition au feu et décomposition, une fois que le matériau est a température ambiante
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Siun délaminage a lieu dans 1’épaisseur, 1’épaisseur touchée par la décomposition (mais non carbonisée)
est donc sous-estimée.

2.1.3.3 Enscignements de la littérature

Le mode¢le calculant la contrainte a rupture par les contraintes moyennes tente de prédire le temps a
rupture (en traction ou compression), en prenant en compte simultanément transition vitreuse et
décomposition, sans valider d’abord son approche de facon découplée, par exemple en évaluant les
propriétés du matériau aprés une exposition au feu, ou en évaluant les conséquences de la transition
vitreuse sans décomposition. De plus, le modele mécanique ne comprend aucun endommagement. La
perte de tenue générée par la volatilisation de la matrice est représentée mais fait appel a cinq parametres
pour reproduire les résultats expérimentaux.

Ainsi, les études décrites ci-dessus tentent de reproduire de fagon empirique ce qui est observé et mesuré
expérimentalement lors de sollicitations thermo-mécaniques couplées. Comme cela est souligné en
premiére partie de ce chapitre, de nombreux phénomenes sont en jeu, parfois indissociables les uns des
autres, par exemple la dilatation thermique, les fissurations matricielles et le délaminage. Le fait que ces
¢tudes ne semblent pas complétement satisfaisantes au vu de leurs résultats ne signifie pas qu’elles n’ont
pas de valeur, mais que le sujet, complexe, en est encore a ses balbutiements, en particulier concernant
I’influence de la décomposition thermique sur la tenue mécanique. Ainsi, le modéle proposé ici n’a pas
pour ambition de résoudre tous ces problémes en méme temps, mais de proposer une nouvelle approche,
et en particulier une nouvelle fagon de prendre en compte 1’influence de la décomposition thermique sur
le comportement mécanique.

Comme cela est décrit dans le paragraphe 1.2.2, plusieurs phénomeénes liés a la décomposition thermique
diminuent la tenue mécanique du matériau :

- La dilatation liée a la différence de température entre matériau décomposé et sain génere des
contraintes et donc, des endommagements telles que la fissuration, la décohésion fibre-matrice
et le délaminage.

- Il existe une pression interne générée par les gaz de décomposition, la plupart du temps négligée
(et non calculée).

- Le matériau carbonis¢, du fait de ses porosités (et des endommagements précités), est plus
fragile que le matériau sain.

Toutefois, décomposition thermique et tenue mécanique ne peuvent éEtre dissociés de fagon
expérimentale, car la décomposition agit directement (par les porosités) et indirectement (par la
dilatation) sur la mécanique. Deux solutions sont possibles alors :

- Soit le probléme est étudié globalement en modélisant par une seule variable ou un seul effet,
la conséquence de la décomposition sur la mécanique.

- Soit chaque phénoméne est modélisé indépendamment : dilatation du matériau carbonisé,
endommagements dus a la libération des gaz, baisse des paramétres thermiques consécutive aux
endommagements. Mais alors, il faut aussi réussir a caractériser ces phénoménes
indépendamment et a les chiffrer précisément, ainsi que leurs influences mutuelles.

Dans le modéle présenté ici, c’est la premicre solution qui est choisie : ’influence de la décomposition
est appréhendée par une seule variable globale d j¢.. Son influence est, a I’image de la décomposition
thermique pour la tenue du matériau, majeure sur toutes les composantes de la matrice de rigidité. Ce
qui est nouveau dans cette approche est de considérer d ;4. comme un endommagement supplémentaire.
11 joue exactement le méme role que les autres endommagements et son influence sur la rigidité est la
suivante (les notations de la partie mécanique sont reprises) :
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Eq. 2-22 Vi, j Cij décomposé = Cij(l — dgsc)

A I’image d’un endommagement mécanique, d 4. varie entre 0 et 1 : 0 lorsque le matériau est non
décomposé et 1 lorsqu’il n’a plus aucune tenue mécanique.

L’initiation et I’évolution de d 4. sont calculées en fonction d’une variable quantifiant I’avancement de
la décomposition thermique et appelée a, dont le calcul sera explicité dans la suite (a=0, la réaction n’a
pas débuté ; a=1, la réaction est achevée). Si a représente I’avancement de la réaction chimique de
décomposition, la question qui se pose est la suivante : a partir de quelle valeur de o peut-on considérer
que le matériau est mécaniquement dégradé ? On suppose que cet endommagement mécanique survient
avant que a n’atteigne la valeur de 1. On peut choisir la relation suivante entre d 44, et o :

Eq. 2-23 dgec = 0.5 4+ 0.5tanh(@gec(@ — Amig))

Avec  @g4o. parametre déterminant la vitesse de décroissance de d e
a variable caractérisant la décomposition thermique
a = 0 au début de la décomposition et @ = 1 pour une réaction achevée
miqg Vvaleur de a pour laquelle dge. = 0.5

A titre d’illustration, différentes courbes représentant des évolutions possibles de d 4. en fonction de a.,
sont tracées Figure 52 :
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Figure 52 : Influence des paramétres sur la variable dz4.

La Figure 52 illustre les variations de d44. avec a : I’évolution de la décomposition se lit de gauche a
droite, puisque 0=0 en début de décomposition et a=1 en fin de décomposition®. Pour dge. = 1, il est
estimé que le matériau n’a plus aucune tenue, il est totalement endommagé par la décomposition et ses
conséquences. Le paramétre a,,;4 permet de décaler le moment ou la décomposition agit sur la tenue
mécanique : plus il est petit, plus cet effet est précoce. En choisissant un paramétre ¢4, grand, la vitesse
de croissance de d s, augmente. Plus ¢4, est grand, plus I’intervalle de décomposition et donc celui
de température est petit et ainsi, plus la décomposition a un effet rapide sur le comportement mécanique.
La fagon dont les deux paramétres @ .. et ;g sont fixés est déterminée dans le chapitre 3. Ils
controlent la relation entre le mécanisme de décomposition et la tenue mécanique.

8 dans le cas ou le mécanisme comprend une seule réaction. Sinon, cela peut étre en cours de décomposition, 4 la
fin de 1’une des réactions par exemple.
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La Figure 53 illustre I’effet de cet endommagement supplémentaire d 4. sur un module dans la direction
des fibres, lors d’un chauffage avec une transition vitreuse :
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Figure 53 : Evolution de la rigidité dans la direction des fibres d’un composite carbone-époxy dans le modéle, de 20°C a
500°C avec @4 = 10 et ayy;q = 0.55, avec une rigidité initiale issue de [22]

La Figure 53 montre que I’intérét de modéliser 1’effet de la décomposition indépendamment de celui de
la transition vitreuse se manifeste avec les modules dans la direction des fibres. En effet, le module du
composite dans la direction des fibres baisse de 20% lorsque la transition vitreuse se produit (a 108°C
d’aprés [22]), mais perd toute tenue lors de la décomposition thermique (apres 320°C).

La Figure 54 donne la rigidit¢é d’une matrice qui subit la transition vitreuse puis la décomposition
thermique [35] :

~Rigidité avec prise en compte de la transition vitreuse

~Rigidité avec prise en compte de la transition vitreuse et de la décomposition
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Figure 54 : Evolution de la rigidité d’une matrice époxy, avec une rigidité initiale issue de [22]

La Figure 54 illustre le fait que la matrice subit une transition vitreuse qui lui fait déja perdre toute tenue
mécanique avant la décomposition. Son module est abattu, passant de 4900 a 320MPa.

Ainsi, ’effet de la décomposition thermique est visible lors d’un chargement couplé a condition que ce
chargement se fasse dans une direction dans laquelle la transition vitreuse n’a que peu d’influence.

Pour conclure, cette approche est nouvelle dans la littérature, car elle fournit une variable indépendante
de la transition vitreuse et des autres phénomeénes, afin de caractériser les conséquences de la
décomposition thermique sur la rigidité. En effet, dans un cas couplé, I’importance de la transition
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vitreuse est évidente, puisqu’elle réduit d’un facteur dix ou vingt la valeur des rigidités, notamment en
cisaillement [115] ou dans la direction perpendiculaire aux fibres [105]. De ce fait, I’influence de la
décomposition thermique sur la rigidité est surtout visible lors d’une traction a froid, apres exposition,
et lors d’une traction simultanée avec une exposition mais seulement dans la direction des fibres. En
effet, la transition vitreuse est un phénomeéne réversible alors que la décomposition thermique est un
phénomeéne irréversible.

2.2 Transferts de chaleur

L’enjeu est de développer un modele des transferts de chaleur permettant de prédire la température du
matériau composite carbone-époxy au cours de la décomposition thermique. Sont présentées les
équations utilisées dans le modéle complétement couplé.

La décomposition thermique induit des modifications de structure du matériau, notamment via la
création de pores, de fissurations et de la présence de délaminage. D’autre part, la ou les réactions de
décomposition produisent ou absorbent de I’énergie. Dans de nombreuses études, la température au sein
du solide en décomposition est calculée a I’aide de 1’équation écrite par Henderson [34]. Par exemple,
dans I’é¢tude de Bhat et al.[107], qui concerne un composite doté d’une matrice polymeére renforcée de
fibres de basalte exposé a un flux de chaleur et a une force en traction simultanément, 1’équation
considérée est :

Eq. 2-24 ap oT

T @ oT .
PGy 5 = 5 (A1) 5) = (0 + he = hg) 2 =16 Co

Avec p(T) masse volumique du solide selon la température, décroit avec la décomposition
Cp(T) capacité thermique du solide selon la température
A(T)  conductivité du solide selon la température
Q énergie de décomposition endothermique de la matrice polymere
h.  enthalpie du charbon
enthalpie des gaz
m;  débit massique de gaz
C;  capacité thermique des gaz

Dans cette équation, les trois termes du membre de droite représentent de gauche a droite : la conduction
de chaleur, la décomposition de la matrice et la convection des gaz libérés par la décomposition. Cette
étude [107] considére une unique réaction de décomposition de la matrice polymére, qui se transforme
en charbon. C’est ainsi que les parameétres thermiques a connaitre, a savoir la capacité thermique, la
masse volumique et la conductivité, répondent chacun a une loi des mélanges faisant intervenir leurs
valeurs pour le matériau sain ou complétement décomposé. Pour la capacité thermique et la conductivité,
cette loi des mélanges s’écrit :

Eq. 2-25 P = f,B, + f.P;

Avec P, propriété thermique (ici, capacité thermique ou conductivité) du matériau en cours de
décomposition
P, propriété thermique du matériau intact (vierge)
P.  propriété thermique du matériau décomposé (charbon)
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f, fraction volumique du matériau vierge
fo  fraction volumique du charbon

La masse volumique est calculée en résolvant I’équation différentielle suivante :

Eq. 2-26 d — n
1 _p = _(pv - pc) [u] Ae_E/RT
ot Pv — Pc

Avec masse volumique du matériau vierge

masse volumique du charbon

parametre pré-exponentiel

énergie d’activation de la réaction de décomposition
constante universelle des gaz parfaits

ordre de la réaction de décomposition

5 mmPER P

Dans les équations précédentes Eq. 2-25 et Eq. 2-26, les paramétres thermiques des matériaux vierge et
décomposé sont mesurés et les paramétres d’Arrhenius de la réaction sont déterminés en utilisant des
résultats de perte de masse en ATG. Afin de résoudre 1’équation de Henderson, non seulement les
parametres thermiques (A, p, Cp) doivent étre connus, mais également les paramétres de la réaction de
décomposition, ainsi que la chaleur de réaction, la capacité thermique des gaz et I’enthalpie de ces gaz.
Dans le modéle présenté, la pression interne générée par les gaz n’est pas considérée. Du fait de la
porosité du matériau égale a 10%, il est estimé que les gaz sont instantanément évacués des leur
production. Ainsi, il n’est pas nécessaire de connaitre leurs propriétés thermiques.

Les matériaux composites carbone-€poxy sont dotés de propriétés thermiques isotropes transverses.
Cela est rarement pris en compte par les nombreux modeles de décomposition thermiques de la
littérature. En effet, ceux-ci se limitent souvent a ne considérer que les transferts thermiques transverses
dans 1’épaisseur mais pas dans le plan du pli. Or, dans le cadre d’un calcul effectué sur une structure
composite, cela doit étre modélisé [116] :

Figure 55 : Systémes de coordonnées valable pour un pli du composite [116]

La conductivité est isotrope transverse. Cette isotropie transverse peut étre prise en compte par
I’utilisation d’un tenseur représentant la conductivité comme suit :

Eq. 2-27 - A1 O 0
Z = [ 0 122 0 ]
0 0 A,
Avec f tenseur de conductivité tridimensionnelle

A1 conductivité du composite dans la direction des fibres
A5, conductivité du composite dans la direction transverse et perpendiculaire aux fibres

La conductivité est le seul paramétre thermique qui dépend de la direction des fibres. Ainsi, I’équation
de Henderson s’écrit dans toutes les directions.
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Dans le modele présenté, le choix est fait d’identifier les paramétres thermiques (A, p, C,) en prenant
en compte de fagon indirecte les données inconnues telles que la capacité thermique des gaz et le débit
de gaz. Ce sont alors des paramétres thermiques effectifs. Cette démarche consistant & considérer des
paramétres effectifs est notamment adoptée par Hidalgo et al.[42]. Cela permet de s’affranchir de la
détermination difficile de nombreuses données : a partir de mesures de température dans un échantillon
de matériau composite soumis a un cone calorimétre, ils déduisent, par méthode inverse, une valeur
de la capacité thermique. Dans cette approche, la chaleur de décomposition est négligée.

Ainsi, dans le cas ou le mécanisme est modélisé par une seule réaction de décomposition
thermique, I’équation de la chaleur prendrait la forme suivante Eq. 2-28 (avec les mémes
notations que précédemment), librement adaptée de Zhang [20] qui étudie également les
transferts thermiques tridimensionnels dans les composites anisotropes :

Eq. 2-28 T arT . arT . T
P(G)Cp(a)a =V (All(a)ax + /122(0‘)@)’ + /122(0‘)6—25)

avec p, Cp, 411, 15 calculés selon une loi des mélanges en fonction de I’avancement de la réaction de
décomposition a. Pour cela, I’équation Eq. 2-25 est réécrite en fonction de ce coefficient d’avancement
a:

Eq. 2-29 Pp=(1—-a)*P,+axP,
avec les mémes notations que 1’équation Eq. 2-25, et intégrant le fait que f, = aetf, =1 — a.

L’émissivité du matériau carbone-époxy étudié au cours de sa décomposition thermique, a été
caractérisée par Boulet et al. [94]. Quelle que soit la longueur d’onde et 1’état de décomposition
observé, la valeur de I'émissivité varie peu, oscillant autour de sa valeur moyenne de 0.91. Cette valeur
est donc retenue dans les calculs des chapitres 3 et 4.

2.3 Décomposition thermique

Dans la majorité des approches couplant thermique et mécanique ([93], [107], [108], [46]) des
composites renforcés de fibres ([21], [45]), la décomposition thermique est modélisée via une unique
¢tape de décomposition.

Le fait de ne modéliser que la décomposition de la matrice dans une perspective de couplage thermo-
mécanique se justifie par [’hypothése suivante : dés que celle-ci est volatilisée, le matériau n’a plus
aucune tenue. C’est pourquoi dans les approches couplées est souvent évoqué le taux de matrice
résiduel (notamment dans lorsque la contrainte a rupture moyenne est utilisée [91], [93], [106], [107]).
Cela peut s expliquer en observant I’aspect d’éprouvettes de matériaux composites aprés exposition au
feu (Figure 56 [117]):
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Figure 56 : Eprouvette de composite verre-vinyle ester aprés exposition au feu [117]

La Figure 56 laisse penser que les fibres n’ont pas été atteintes par la décomposition, qu’elles sont
intactes et que donc, seule la matrice s’est décomposée thermiquement.

De plus, dans le cas du matériau carbone-époxy, la diminution des propriétés mécaniques des fibres due
a leur gazéification est étudiée par Feih et Mouritz [59]. La fibre est modélisée comme un matériau
bicouche ayant un module externe de 175GPa et interne de 315GPa. Il est montré que :

e Les fibres de carbone ne se décomposent thermiquement que sous air.

e M¢éme sous air, la diminution du module des fibres due a leur perte de masse n’est que de 30%
au maximum. Les résultats expérimentaux et simulés sont présentés Figure 57 [59] :
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Figure 57 : Module des fibres de carbone en fonction de leur perte de masse [59]

La Figure 57 et les résultats de [59] expliquent pourquoi de nombreux travaux considérent que seule la
décomposition de la matrice joue un rdle dans la perte de propriétés des composites, puisque méme en
présence d’oxygene, les fibres ne perdent que trés peu leurs propriétés mécaniques.

Ainsi, ’hypothése est faite dans cette étude que le matériau solide ne subit pas d’oxydation. En effet,
les gaz de décomposition émis sont libérés a une vitesse qui ne permet pas a 1’oxygene de I’air ambiant
de diffuser en surface et a I’intérieur de 1’éprouvette. Les résultats de la décomposition thermique du
composite en ATG sous azote sont donc utilisées pour choisir le modele de décomposition thermique.

La Figure 58 présente I’évolution de la vitesse de perte de masse en ATG sous azote du composite étudié
[22]:
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Figure 58 : Vitesse de perte de masse (MLR) du composite carbone-époxy de I'étude, sous azote [22]

La vitesse de perte de masse du matériau observée Figure 58 [22] illustre la présence de deux étapes de
décomposition. Le mécanisme cinétique proposé comporte deux étapes, rendant compte de la
carbonisation de la matrice puis de la décomposition du charbon formé en résidu [22]. Ce mécanisme
est le suivant :

Espéce 1 : Espéce 2 : Espéce 3 :
Composite sain mmm)p  Charbon + fibres + gaz mmm)  Résidu + fibres + gaz
Réaction 1 Réaction 2

Figure 59 : Especes représentées sous azote lors des deux réactions de décomposition du modele

Les transferts de masse ayant lieu lors de la décomposition thermique sont calculés de la facon
suivante [24], Eq. 2-30 :

Eq. 2-30 dwi—A*m Cx ox (_ﬂ)
ac it e\ TRy
Avec ay taux de conversion de la réaction 1
dw;  taux de réaction
dt
A; coefficient pré-exponentiel
n; ordre de la réaction
m; masse de réactif'i a I’instant t
E; énergie d’activation de la réaction i
R constante des gaz parfaits
T température a I’instant t

Pour modéliser ces étapes, le degré d’avancement de chaque réaction a; est :

Eq. 2-31 Y m;(t)
' Mio— My ¢

Avec m;(t) masse de réactifia I’instant t
m; o masse initiale de réactif'i
m;y  masse finale de réactif i
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. dm; . .
La vitesse de perte de masse % s’exprime comme suit :
Eq. 2-32 dm; dw;
dt tdt
avec v; le coefficient stcechiométrique de la réaction i.

Puis, en additionnant les dérivées de pertes de masse occasionnées de chacune des réactions, la dérivée
de perte de masse totale mesurée est donnée par 1’équation suivante :

dmtot _ i dml
at dt

i=1

Eq. 2-33

En combinant les équations donnant «; Eq. 2-31 et sa dérivée Eq. 2-30, un systéme d’équations
différentielles est obtenu. Ce systéme est résolu successivement pour chaque réaction, en utilisant un
algorithme de Newton-Raphson. Ainsi, les a; sont calculés.

La détermination des paramétres cinétiques de chaque réaction (4;, E;, n;, v;) est détaillée dans le
Chapitre 3.

Comme la décomposition thermique prend place en deux étapes, la loi des mélanges est plus complexe
que I’équation Eq. 2-25. En effet, les parameétres thermiques dépendent de deux variables d’avancement
des réactions de décomposition (a, a2). L’équation de la chaleur Eq. 2-28, valable pour une réaction de
décomposition a une étape, prend alors la forme suivante Eq. 2-34 :

Eq. 2-34 aT oT oT
a P(O(paz)cp(apaz) at =V- (/111(0(1'0(2) x + Az2(aq, 03) = dy y+ /122(0(1,0(2) 3

Les variables de décomposition (a1, o) dépendent de la température. La dépendance de (A, p, C,) avec
(a1, az) s’exprime selon une loi des mélanges faisant intervenir les fractions volumiques de chaque
composé intermédiaire.

Or, comme la dilatation n’est pas prise en compte, le changement de volume du solide suite a la
décomposition thermique n’est pas modélisé. Ainsi, seule la fraction massique est capable de rendre
compte des changements d’état du matériau. Elle est calculée par la perte de masse lice a la
décomposition. Ainsi, les avancements des réactions renseignent sur la fraction massique et la loi des
meélanges, qui est trouvée classiquement dans la littérature pour le cas monoréactionnel, et exprimée
comme suit dans le présent mémoire pour le cas biréactionnel :

Eq. 2-35 a2 X2
q Pep(og,03) = (1 —ay)Pep g + (0(1 - azm“x) Pipy + —— oM Pip3

Avec P, propriété thermique du matériau @ un moment quelconque de la décomposition
a, variable caractérisant la réaction 1
o, = 0 au début de la décomposition et a; = 1 lorsque le matériau est dans 1’état 2
(fin de réaction 1)
a, variable caractérisant la réaction 2
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a, = 0 au début de la décomposition et o, = a,™** lorsque le matériau est décomposé
a,™ valeur de o, lorsque le matériau est complétement décomposé (fin de réaction 2)

a, ™ = y,, coefficient steechiométrique de la réaction 1
Pyp,; propriét¢ thermique du matériau dans I’¢état 1, i=1,2 ou 3

Concernant la conductivité thermique, elle a une valeur assignée différente dans la direction des fibres
i=1, dans la direction perpendiculaire aux fibres (i=2) et enfin, dans la direction transverse (i=3) :

%% %%
iy, o) = (1 — oq) A1 + (0(1 - —max> Aii2 + — ez i3
%5 %5

Eq. 2-36
Il est aisé de vérifier que pour a; = 0, le matériau a les propriétés thermiques du matériau sain. Pour
a; = 1 et a, = 0, le matériau est dans 1’état intermédiaire 2. Pour oy = 1 et a, = a,™**, le matériau
est dans I’état final. Le cas o; > 1 ou o, > a,™* n’est pas possible.

Dans cette section 2 a été décrit de fagon exhaustive le modéle adopté pour rendre compte de tous les

couplages recensés dans la section 1. L’implémentation de ces équations dans le logiciel commercial de
Modélisation par Eléments Finis (MEF) Abaqus® est décrite dans la section suivante.
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3 Implémentation numérique

Les modéles décrits en parties 1 et 2 sont destinés a étre utilisés dans un logiciel de calcul de
structures. Le code ABAQUS est choisi car il permet une grande flexibilit¢é pour introduire
de nouveaux comportements (mécanique, thermique...) de matériaux ainsi que des couplages
multiphysiques.

Quelques précisions de vocabulaire sont nécessaires concernant les sous-programmes mis au point
par I'utilisateur et nommés par la suite :

UMAT comportement mécanique du matériau
UMATHT transferts de chaleur (du solide) (incompatible avec HETVAL)
FILM transferts de chaleur par convection

USDFLD  sert a préciser la valeur de certaines variables dont d’autres dépendent. Cette dépendance
est alors donnée par une tabulation faite dans le pré-processeur CAE directement

HETVAL chaleur émise par une transformation chimique (incompatible avec une UMATHT)

DLOAD calcul de la pression interne

DEPVAR nombre de variables d’état dans les subroutines (nombre renseigné dans cae directement)

3.1 Implémentations issues de la littérature

Assez peu d’études ayant pour objet le comportement au feu des matériaux composites, utilisent le
logiciel de calcul par Eléments Finis Abaqus. Les UMAT sont généralement utilisées dans des cas de
comportement non couplés, par exemple dans des cas ou des endommagements mécaniques sont
nombreux et complexes [10]. Quelques travaux semblables a I’étude de ce mémoire et implémentés
grace aux possibilités d’Abaqus peuvent cependant étre cités.

Zhang [20] utilise ce code en modélisant le comportement thermo-mécanique du composite de fagon
visco-¢lastique et grace a un mécanisme de décomposition a une étape. Il code une UMAT pour simuler
le comportement mécanique et deux UMATHT, 1’une étant destinée aux transferts de chaleur couplés a
la décomposition et ’autre, au calcul de la pression générée par les gaz de décomposition, simulée
comme étant une température supplémentaire. Comme deux UMATHT sont utilisées, deux maillages
sont nécessaires lors du calcul.

Hu et al. [14] associent diverses subroutines (HETVAL, USDFLD, FILM, DLOAD) afin de connaitre
le comportement mécanique d’un réservoir d’hydrogene en condition d’incendie. Le modéle mécanique
utilise les critéres de Hashin habituels déja présents dans Abaqus (cas bidimensionnel) donc aucune
UMAT n’est nécessaire : les contraintes a rupture dépendent de la décomposition thermique de la
matrice et de la température et sont calculées dans une USDFLD. La pression interne du réservoir est
dépendante de la température de I’hydrogéne, elle est calculée dans DLOAD, et le calcul de la
convection est effectué¢ dans FILM. La chaleur produite par la réaction de décomposition de la matrice
est calculée dans une subroutine HETVAL. Le déroulement des calculs (voir Figure 60) est le suivant :
les valeurs de départ des modules, de la masse volumique et des parametres thermiques sont initialisées.
Puis le chargement mécanique et thermique est imposé, ce qui permet de résoudre les équations de
I’équilibre et de la chaleur. La température est ainsi actualisée, et sont effectués les calculs de la chaleur
de décomposition de la matrice, de la masse volumique, de la convection interne au réservoir
I’hydrogéne (qui dépend de la température) et de la résistance du pli. La convection interne actualisée
permet de calculer les contraintes dues a la pression du gaz. La résistance du matériau, comparée a la
contrainte, permet de savoir si le matériau est rompu et si oui, selon quel mode. Cette implémentation
est illustrée Figure 60 [14] :
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Figure 60 : Exemple d’une implémentation numérique pour un cas de couplages thermo-mécaniques [14]

Ces exemples permettent d’avoir une premicre idée de la fagon dont I’implémentation peut étre effectuée
dans notre étude.

Dans le modele présenté au sein de ce mémoire, les différences avec I’implémentation présentée dans
le travail de Hu et al. [14] tiennent en plusieurs points :

- Un véritable modéle d’endommagement mécanique est utilisé dans le présent mod¢le, faisant
appel a I’approche Continuun Damage Mechanics, et non a des critéres de rupture. De plus, le
calcul du délaminage et la présence d’une troisieme dimension obligent a utiliser une UMAT
pour le calcul des endommagements.

- La décomposition thermique est modélisée en deux étapes réactionnelles et non en une seule.

L’implémentation mise en place est explicitée dans la section 3.2 suivante.

3.2 Implémentation proposée

Comme cela est fait dans certaines études de la littérature, le comportement thermo-mécanique est pris
en compte dans le code via I'utilisation de différents sous-programmes : UMAT, UMATHT et
USDFLD. Dans une premiére partie (3.2.1) est décrit le contenu de I’'UMAT, puis dans une seconde
partie (3.2.2), celui de "TUMATHT en lien avec I’'USDFLD.

3.2.1 UMAT (comportement mécanique du matériau)

Une UMAT peut étre utilisée dans un modele s’il est estimé que les outils préexistants ne permettent
pas de rendre compte du comportement du matériau. Par exemple, la prise en compte de la
tridimensionnalité dans un calcul fait appel a des endommagements de Hashin (comme dans cette étude),
car ceux-ci sont limités aux ¢léments coques dans Abaqus. Lorsque le comportement du matériau
comprend des endommagements i.e. un comportement non linéaire, dépendant de plusieurs variables et
donc difficile a tabuler, une UMAT est nécessaire.

Le principe général de ’'UMAT est de calculer les contraintes a partir des déformations. Pour cela, la
démarche est la suivante :

o Calcul des endommagements mécaniques

Afin de pouvoir calculer les endommagements, les fonctions de charge sont testées. Pour cela, il est
nécessaire de disposer des déformations équivalentes, qui dépendent de la déformation a rupture (elle-
méme variable avec la température) et de la déformation actualisée. Si le critére d’initiation est atteint,
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alors I’endommagement est recalculé. Sinon, I’endommagement est égal a sa valeur a 1’incrément
précédent.

o Calcul de I’endommagement dii a la décomposition thermique

Au sein de ’'UMAT, sont résolues les équations différentielles présentées en 2.3, par un algorithme de
Newton-Raphson. Cela permet d’obtenir 1’avancement de chaque réaction et de calculer
I’endommagement di a la décomposition thermique dac grace a ’avancement de la premiére réaction
(grace a la température de fin d’incrément).

o Calcul des propriétes mécaniques et des contraintes

Les modules élastiques ainsi que les coefficients de Poisson sont calculés en fonction de la température
en fin d’incrément (i.e. mise a jour) et des endommagements mécaniques et/ou de décomposition
thermique. Le tenseur de rigidité est ainsi construit, grace aux modules et coefficients de Poisson. Puis
les contraintes sont chiffrées en prenant les déformations mises a jour et le tenseur de rigidité. Enfin, la
matrice tangente est évaluée, prise égale a la matrice d’élasticité endommagée.

Toutes les variables nécessaires sont stockées dans des espaces mémoires appelés STATEV (STATE
Variables) et peuvent ainsi étre visualisées dans les fichiers résultats finaux et transmis a d’autres sous-
programmes, comme ’"UMATHT et I’'USDFLD, subroutines utilisées ici. Les variables d’état stockées
dans I’'UMAT sont entre autres les endommagements mécaniques et de décomposition thermique, ainsi
que les avancements des réactions.

3.2.2 UMATHT (comportement thermique du matériau)

Une UMATHT contient les termes nécessaires a la résolution de 1’équation de la chaleur. Grace aux
avancements des réactions calculés dans 'UMAT (et transmis par le biais de STATEV) et a la
température de début d’incrément, la capacité thermique, la masse volumique et la conductivité sont
calculées par une loi des mélanges (cf. paragraphe 2.2). Le vecteur flux de chaleur et I’énergie interne
du matériau sont calculés en tenant compte de la capacité thermique et de la conductivité. Or, la masse
volumique ne peut pas étre communiquée directement a partir de "UMATHT. Elle doit étre renseignée
dans le pré-processeur CAE, ce qui peut étre fait sous forme de tabulation. Ainsi, pour que le code
prenne en compte la variation de masse volumique avec la décomposition thermique, la masse
volumique est calculée dans 'UMATHT, stockée dans une STATEV puis transmise a une subroutine
USDFLD. Celle-ci permet de définir une variable champ (FIELD) « masse volumique ». La masse
volumique renseignée directement dans CAE est alors tabulée comme étant égale a ce champ. Grace a
la prise en compte de ces ¢léments renseignés dans 'UMATHT, 1’équation de la chaleur est résolue et
la température mise a jour. Cette température mise a jour est alors communiquée et prise en compte en
retour dans 'UMAT. Ainsi, la température en début d’incrément est utilisée dans 'UMATHT, qui
calcule I’incrément de température, et cette température mise a jour et retransmise a I’UMAT. Donc au
sein de ’'UMAT, les valeurs des propriétés dépendant de la température et de la décomposition
thermique, elles prennent en compte la température en fin d’incrément aprés qu’elle a été mise a jour
dans 'UMATHT.

L’ensemble des paramétres du modéle est déterminé au chapitre 3 et la validité de I’approche, testée
dans les chapitres 3 et 4.
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4 Conclusion du chapitre 2

Sont détaillées au sein de ce chapitre les différentes théories utilisées dans la modélisation globale, ainsi
que I'utilisation des outils éléments finis.

Pour cela, en premicre partie sont tout d’abord recensés les couplages pouvant exister entre
endommagement mécanique, transferts de chaleur et décomposition thermique. Ceux qui sont
sélectionnés sont les couplages de premier ordre : influence de la décomposition thermique sur les
transferts de chaleur et sur les propriétés mécaniques, influence de la température sur la décomposition
thermique, les propriétés mécaniques et thermiques et prise en compte de I’endommagement mécanique
sans décomposition thermique.

Puis, en deuxiéme partie, est tout d’abord présentée la fagon dont les sollicitations thermo-mécaniques
couplées sont mises en équation dans la littérature. Les études se forgent sur des analyses empiriques ou
I’influence de la décomposition thermique et des transferts de chaleur sur le comportement mécanique
ne sont pas distinguées. En effet, celles-ci sont déterminées en méme temps. Puis la modélisation mise
en place dans ce mémoire est décrite, pour chacun des domaines en présence, a savoir transferts de
chaleur, décomposition thermique et loi de comportement mécanique. Le choix est fait de rendre compte
de fagon relativement simple des transferts de chaleur et de la décomposition thermique, et ce afin de
réduire les temps de calcul. Concernant la décomposition thermique, elle est résolue par un mécanisme
cinétique a deux étapes successives. Le fait d’avoir un mécanisme cinétique a plusieurs étapes est une
nouveauté dans le domaine de la modélisation couplée thermomécanique, puisque habituellement, la
perte de masse est représentée de fagon globale par une seule variable, le taux de réaction [50]. Ce
mécanisme cinétique permet de mieux rendre compte des différents états physiques par lesquels passe
le matériau et de calculer les parameétres thermiques de fagon plus précise. Ces derniers dépendent de la
température et de 1’état de décomposition du matériau, ce qui est une approche habituellement adoptée
dans le domaine de la modélisation de la décomposition thermique [118]. Enfin, la loi de comportement
mécanique choisie est construite sur des critéres de Hashin en déformation et utilise la Continuum
Damage Mechanics. Au sein de ce modéle, quatre types d’endommagements sont représentés : rupture
des fibres, décohésion de I’interface fibre-matrice, délaminage et fissuration matricielle. Il est a noter
que ’utilisation de variables internes d’endommagement, calculées a chaque instant via la Continuum
Damage Mechanics, est nouvelle dans un calcul couplant sollicitation thermique et mécanique [119],
puisque ’approche adoptée dans la plupart des travaux est la Progressive Failure Analysis et ce pour
des questions de facilité d’implémentation et de simplicité [14]. En particulier, il est & noter que 1’état
de décomposition thermique du matériau est traité comme un endommagement supplémentaire, via un
effet direct sur les contraintes, et ce, de fagon irréversible. Cette fagon de rendre compte de 1’influence
de la décomposition thermique sur I’abattement des propriétés mécaniques du matériau est innovante.
Elle se manifeste particulierement lors de I’étude des propriétés du matériau apres exposition au feu,
puisque lors des calculs couplés, ¢’est I’influence de la transition vitreuse de la matrice qui prédomine.

Enfin, le chapitre se conclut par la présentation détaillée de I’implémentation numérique mise au point
au sein du code de calculs Eléments Finis Abaqus. Pour ce faire, différents sous-programmes sont
utilisés.

- Une UMAT rendant compte du comportement mécanique du matériau, lieu de calcul des
contraintes via les endommagements mécaniques et de décomposition thermique.

- Une UMATHT afin de calculer les différents paramétres thermiques dépendant de Ia
température et des états d’avancement des deux réactions, et de résoudre ainsi 1’équation de la
chaleur.

- Une USDFLD afin de transmettre la valeur de la masse volumique via une tabulation.
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Le calcul des propriétés mécaniques est basé sur la température en fin d’incrément, mise a jour apres la
résolution de I’équation de la chaleur.

Afin de tester la robustesse de ce modele, sa validation est détaillée dans le chapitre 3, aussi bien sur le

plan de la loi de comportement mécanique, que sur le plan des transferts de chaleur et de la
décomposition thermique.
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CHAPITRE 3 :

Simulation du comportement couplé du matériau a
[’échelle de |’éprouvette
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1 Introduction

Au sein du chapitre 2 sont recensés les couplages ayant lieu lors de sollicitations a la fois thermiques et
mécaniques. Les plus importants sont sélectionnés afin de proposer une nouvelle approche, par
comparaison aux approches complétement couplées existantes, et dont les points forts et les lacunes sont
identifiés. Puis le modele développé dans ce mémoire est décrit, ainsi que son implémentation dans le
logiciel commercial de calcul par Eléments Finis Abaqus. Les hypothéses simplificatrices y sont
détaillées, ainsi que les équations mises en place pour chacun des sous-modeles utilisés, a savoir la loi
de comportement mécanique, les transferts de chaleur et la décomposition thermique. Les sous-modéles
choisis sont alors les suivants :

e Laloi de comportement mécanique choisie est élasto-endommageable.

e La décomposition thermique est représentée par deux réactions cinétiques successives.

e Les paramétres thermiques sont issus d’une loi des mélanges représentant 1’état du matériau en
cours de décomposition.

L’application finale de ce modéle couplé est de prévoir la tenue au feu de structures complexes, mais il
n’est pas facile de différencier tous les phénomenes en jeu (mécaniques, transferts de chaleur et
décomposition thermique) a 1’échelle métrique d’une structure. L’échelle de I’éprouvette, par sa plus
grande simplicité et sa possibilité d’isoler les mécanismes d’endommagement en fonction de la
stratification, parait plus adaptée a une phase d’identification de paramétres.

Le présent Chapitre 3 est ainsi consacré¢ a l’identification des paramétres nécessaires au modéle.
Plusieurs études paramétriques sont menées, comme suit :

e Le préambule précise les études réalisées dans le projet FireComp, dont la plupart des résultats
expérimentaux présentés dans ce mémoire sont issus.

e Dans la premiére partie, sont identifiés les paramétres permettant de calculer les variables
d’endommagement mécaniques a différentes températures, constantes et inférieures a celle de
la décomposition thermique. Seul le comportement mécanique est traité dans cette partie.

e Dans la seconde partie, sont identifiés les parameétres de décomposition thermique et de
transferts de chaleur nécessaires a la mise en place du modéle couplé, i.e. les paramétres du
mécanisme cinétique et les paramétres thermiques.

e Dans la derniére partie, sont validées les approches adoptées dans les sections précédentes.
notamment en couplant entiérement décomposition thermique du matériau, endommagement
mécanique et transferts de chaleur, a 1’échelle de 1’éprouvette. Ce couplage est mis en place lors
de tractions apreés décomposition thermique et des calculs entiérement couplés.
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2 Préambule sur le projet FireComp

Les résultats expérimentaux grace auxquels les paramétres sont identifiés et les calculs comparés dans
ce chapitre 3, ont été obtenus dans le cadre du projet européen FireComp’, qui a rapproché des
partenaires a I’expertise complémentaire (un intégrateur de la technologie de I’hydrogéne comprimé, un
fabricant de réservoir, un acteur de la certification, des experts des risques industriels et des spécialistes
de la caractérisation expérimentale et de la simulation en thermique et en mécanique). Les résultats sont
consultables dans la littérature [22], [120], [94], [121]. Le projet a pour objectif de mieux comprendre
le comportement d’un matériau composite bobiné carbone-époxy constituant 1’enveloppe externe de
certains réservoirs d’hydrogeéne de type IV. Ces réservoirs sont destinés a contenir de 1’hydrogéne sous
haute pression. Dans le cadre de la sécurité des personnes, leur comportement doit étre étudié en cas
d’incendie et tout d’abord, a 1’échelle de I’éprouvette. Pour cela, des éprouvettes de composite sont
extraites de structures bobinées. Différents empilements sont étudiés afin de séparer les mécanismes
d’endommagement et de rupture auxquels le composite présent dans le réservoir entier est soumis. Les
empilements étudiés ici sont les suivants :

Notation Empilement
[906] six plis a 90°
[90,, £12,] deux plis a 90°, puis deux fois la séquence +12°
[£455] trois fois la séquence +45°
[90, £45, 90, £12] | un pli a 90°, puis une séquence £45°, un pli a 90°, et une séquence +12°

Tableau 6 : Correspondance des empilements et des notations des éprouvettes utilisées

Les éprouvettes d’empilement [90, +45, 90, +12] sont appelées « quasi-isotropes ».

Les échantillons sont des parallélépipeédes de longueur 300mm et de largeur 25mm. Ils ont découpés
dans des cylindres bobinés de diametre 1100mm et de longueur 11600mm. L’angle évoqué dans les
empilements ci-dessus est mesuré entre I’orientation des fibres et ’axe de 1’échantillon. La Figure 61
illustre I’exemple d’une éprouvette quasi-isotrope utilisée dans les essais FireComp :
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Figure 61 : Eprouvette quasi-isotrope vue de dessus

Les essais effectués dans le cadre du projet sont les suivants :

e A température constante [22], sont pratiquées des tractions monotones des éprouvettes. Les
températures sont 20°C, 50°C, 80°C et 150°C. Le but de ces essais est de comprendre le
comportement du matériau dans des conditions ambiantes (20°C) et a des températures situées
de part et d’autre de la transition vitreuse (qui a lieu a 108°C pour la matrice époxy de I’étude
[22]). Cela permet notamment de chiffrer la baisse de la contrainte a rupture et du module
¢lastique avec la température. Seules les éprouvettes [90,, =12,] ne sont pas étudiées en traction
a des températures supérieures a 20°C, du fait de leur trop grande rigidité. A la place, elles sont
soumises a des essais de flexion trois points.

e Les éprouvettes sont placées en cone calorimétre a différents éclairements énergétiques pendant
différentes durées [22]. Leur inflammation sous air est étudiée et la masse des éprouvettes est
relevée seulement en fin d’exposition. Suite a cette agression thermique en cone calorimétre,
une traction monotone a froid dans le sens de la longueur est réalisée. Les conditions
d’exposition sont présentées Figure 62 :

? www.firecomp.info : projet FireComp convention de financement n°325329
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(a) () Allumeur Cone calorimétre

Couche isolante Porte-échantillon

Figure 62 : Conditions d'exposition au cone calorimétre des éprouvettes [22] : (a) et (b) : Porte-échantillon spécifique utilisé
pour n’exposer qu’une longueur de 100mm au cone calorimétre, (c) Position du porte-échantillon

Les essais a température constante et en cone calorimétre ont été effectués a I’ Institut Pprime et servent

de base expérimentale pour fixer les paramétres mécaniques (partie 3), thermiques et cinétiques (partie
4) de ce mémoire.

D’autres essais sont effectués et utilisés dans ce mémoire :

o A I’Université d’Edimbourg, des éprouvettes de forme carrée, épaisses (29mm d’épaisseur), et
non sujettes a inflammation car placées sous azote ont été soumises a un éclairement énergétique
de 10 et de 30kW/m?. Leur masse est relevée tout au long de ’essai, ainsi que la température a
différentes épaisseurs. Le but est de déterminer les parameétres thermiques du matériau
composite pendant un temps long, durant lequel il se décompose [42].

e Au LEMTA (Nancy) [94], sont étudiées les propriétés radiatives du composite carbone-époxy

de I’¢étude, ainsi que le flux de chaleur émis par la flamme parfois présente sous cone calorimétre
[120].
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3 Identification des paramétres de la loi de comportement mécanique

Dans cette partie est étudié¢ le comportement mécanique du matériau a 1’échelle de 1’éprouvette dans le
cas ou sa température est constante et homogene, inférieure a la température de
décomposition thermique du matériau. Cette configuration isotherme permet de s'affranchir des
mécanismes de transferts de chaleur, de ne pas avoir de décomposition thermique et de ne traiter que
le comportement mécanique.

La loi de comportement mécanique étant présentée au sein du chapitre 2, les parametres associés
sont identifiés pour chacun des endommagements mécaniques dans cette partie du chapitre 3.

Pour ce faire, certains résultats issus du projet FireComp [22] sont exploités. La sollicitation des plis
des éprouvettes selon différentes orientations permet de découpler les endommagements, afin
de déterminer les modules élastiques et les parameétres d’endommagement. Ainsi, les empilements
étudiés des éprouvettes sont les suivants (avec les notations du Tableau 6) :

e [90¢] pour I’identification de la décohésion d’interface fibre-matrice :

Figure 63 : Observation de la décohésion d'interface fibre-matrice sur une éprouvette [906] [22]
o [90,, £12;] pour I’identification du délaminage.

e [+45;] pour I’identification de la fissuration matricielle :

Figure 64 : Observation de la fissuration matricielle sur une éprouvette [+453] [1]

e quasi-isotrope [90, +45, 90, £12] pour la validation des parametres identifiés sur les séquences
précédentes :

Figure 65 : Observation du délaminage sur une éprouvette quasi-isotrope [1]

L’identification de la rupture des fibres est modélisée sur des éprouvettes [Os] a partir des données
fournies par le fabricant et d’observations expérimentales, mais non d’essais de traction directement car
la capacité des machines de traction du laboratoire est limitée (cf. 3.1.1).

L’identification est réalisée en comparant les courbes de traction réalisée sur ces éprouvettes a des
simulations par éléments finis des mémes essais. Au niveau du calcul par éléments finis, I’éprouvette
est un parallélépipede rectangle formé de plusieurs couches représentant les plis. Chacun des plis est
doté d’une orientation locale précisée dans I’interface utilisateur d’ Abaqus, ainsi que d’une épaisseur
¢gale a celle ayant été mesurée expérimentalement. Cette orientation détermine le comportement
mécanique du pli. La Figure 66 et le Tableau 7 présentent respectivement les nomenclatures des cotes
et les dimensions d’une éprouvette :
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Figure 66 : Vue schématique d’une éprouvette [+453] utilisée (déplacement en fléches orange), nomenclature des dimensions

Les dimensions des éprouvettes et I’épaisseur des plis sont donnés Tableau 7 :

Empilement L(mm) | 1 (mm) | e(mm) | Epaisseur moyenne des
plis (mm)
[906] 300 25.29 4.8 0.8
[90,, £125] 300 25.73 6.92 1.15
[+453] 300 25.5 6.35 1.06
[90, +45, 90, +12] 300 25.44 5.81 0.81/1/1/0.8/1.1/1.1

Tableau 7 : Dimensions des éprouvettes selon leur empilement (essais et simulations) et épaisseur des plis

Par ailleurs, dans tous les calculs, les conditions aux limites en déplacement sont les suivantes (Figure
67):

. T ace bloquée dans la directiony : U,=0

Face contrainte en déplacement

Face bloquée dans la direction z : U3=0 dangladicestionzaal fd

Figure 67 : Conditions aux limites en déplacement d'une éprouvette type
Trois des faces de 1’éprouvette ont leur déplacement bloqué dans la direction normale, I’une des faces

est sujette a un déplacement. Chacun des calculs en traction monotone est donc effectué a déplacement
imposé, comme illustré sur la Figure 67.
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Tout d’abord sont identifiés les paramétres pour quatre températures (20°C, 50°C, 80°C et 150°C) et
pour chacun des endommagements en 3.1. Puis, ces paramétres sont validés sur les éprouvettes quasi-
isotropes en 3.2.

3.1 Identification des paramétres mécaniques

Les paramétres identifiés entrant dans les formulations de la loi de comportement mécanique sont les
suivants :

e Les modules élastiques E;.

e Pour chaque variable d’endommagement, les paramétres présents dans 1’expression de son
critére d’initiation et de sa loi d’évolution.

Le critére d’initiation et la loi d’évolution des endommagements fragiles ont, pour chacun d’eux, la
méme formulation générale. Les paramétres a déterminer sont donc la déformation pour laquelle
I’endommagement s’initie, celle pour laquelle il est maximal, ainsi que la régularisation visqueuse. La
notation adoptée est la suivante (Tableau 8) :

Déformation a Iinitiation de ’endommagement | ¢;
Déformation pour un endommagement maximal | &

Régularisation visqueuse n
Tableau 8 : Notations adoptées pour les paramétres mécaniques

Pour I’endommagement diffus par fissuration matricielle, d’autres parametres sont également présents
et ils sont rappelés en 3.1.4.

Par ailleurs, ces parameétres varient avec la température. Ils sont identifiés pour chacun des
endommagements grace aux courbes expérimentales puis ajustés par comparaison avec les résultats des
calculs obtenus. Les paramétres sont présentés ainsi que les courbes contraintes-déformations
macroscopiques obtenues, éventuellement comparées aux résultats expérimentaux.

Le maillage correspondant aux calculs purement mécaniques est présenté sur les Figure 68 et Figure 69.
I correspond au maillage de la partie utile de I’éprouvette. Dans la longueur (axe longitudinal), les
mailles ont une taille de 2*2mm? et dans I’épaisseur, elles ont une taille d’approximativement 2* lmm?.
L’épaisseur de la maille dans la direction z est égale a celle du pli, qui dépend du type d’éprouvette. Les
¢léments utilisés sont de type C3DS8T, i.e. de type linéaire tridimensionnel a 8 nceuds couplant
température et déplacement. Cette épaisseur suffit a rendre compte des contraintes mécaniques dans
chaque pli car une épaisseur de maille correspond a un pli.

Figure 68 : Maillage d'une éprouvette, plan x-y de face, pour le calcul mécanique

Figure 69 : Maillage d'une éprouvette, plan z-x de face, pour un chargement mécanique

Pour chacun des calculs ci-dessous, le résultat est présenté sous la forme d’une courbe donnant la
contrainte axiale o, en fonction de la déformation axiale. La contrainte axiale doit étre comprise ici
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non pas comme une grandeur locale mais comme la résultante des efforts appliqués sur la face sur
laquelle est appliqué le déplacement (Figure 70) :

Eq. 3-1 Rp1

Avec Ry, force résultante selon la direction x (axe de traction) sur la surface S
S section de I’éprouvette (repérée en rouge sur la Figure 70)

Neeuds contraints en déplacement
(Face déplacée S)

do @ I"état initial)

Neeuds suivis en déplacement

Figure 70 : Exemple d’une éprouvette modélisée et marqueurs pour suivre le déplacement, calculer la contrainte globale et la
déformation macroscopique

La déformation globale €4, (ou macroscopique) est calculée comme suit :

Eq. 3-2 d, —d,
0

Avec d, déplacement dunceud 2
d, déplacement du nceud 1
d, distance initiale séparant les nceuds 1 et 2

La déformation est donc suivie grace aux déplacements de deux marqueurs (espacés de 11cm au début
de la simulation), comme I’illustre la Figure 70. Cette définition est choisie pour &tre cohérente avec la
méthode expérimentale de mesure de la déformation par vidéotraction [22].

3.1.1 Endommagement du composite par rupture des fibres

Du fait du module de Young élevé des fibres de carbone et des capacités limitées des moyens d’essai,
aucune traction sur des échantillons orientés a 0° n’a pu étre effectuée en laboratoire. En revanche, le
fabricant de fibres donne les particularités suivantes (Tableau 9) [51] :

Module de Young 230GPa
Déformation a rupture 2.1%
Contrainte a rupture 4900MPa

Tableau 9 : Propriétés mécaniques des fibres de carbone a température ambiante [51]

Dans leur direction, il est considéré que seules les fibres sont responsables de la tenue du matériau en
traction, car les propriétés mécaniques de la matrice sont négligeables par rapport a celles des fibres
[22]. Les propriétés du composite carbone-époxy correspondant sont estimées comme suit par le
fabricant (Tableau 10) pour une matrice réticulée a 180°C [51] :

Module de Young 135GPa
Déformation a rupture 1.7 %
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| Contrainte a rupture | 2450MPa |
Tableau 10 : Propriétés mécaniques du composite a température ambiante pour un taux volumique de fibres de 60% et sans
aucune porosité [51]

Les données du Tableau 10 sont valables pour un matériau composite sans aucun défaut de fabrication
et avec un taux volumique de fibres donné de 60%. Une étude a été réalisée sur les échantillons
considérés dans cette étude par le laboratoire des Mines Paris et il est constaté expérimentalement, lors
d’observations du composite, que le taux de porosité moyen conduit a une contrainte a rupture de
2131MPa. Le Tableau 11 renseigne les propriétés mécaniques du composite ainsi modifiées [51] :

Module élastique 125GPa
Déformation a rupture 1.7 %

Contrainte a rupture 2131MPa
Tableau 11 : Propriétés mécaniques du composite a température ambiante retenues pour le matériau de 1’étude [51]

Ainsi, a température ambiante, la simulation de la traction sur une éprouvette orientée a 0° est présentée
Figure 71 :
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Figure 71 : Simulation de la traction a 20°C d'une éprouvette orientée a 0°

Dés que la déformation macroscopique dépasse 1.7%, 1’évolution de I’endommagement provoque un
adoucissement. Cette décroissance est voulue rapide afin de retranscrire le caractére fragile de la rupture
des fibres. Tous les paramétres, excepté le module de Young, restent constants avec la température. La
baisse du module du composite dans la direction des fibres est estimée a 20% entre 20°C a 150°C, ce
qui est di au passage de la transition vitreuse subie par la matrice vers 108°C [59] (Tableau 12) :

T 20°C 150°C
E: (GPa) 125 100
Tableau 12 : Module élastique du composite dans la direction des fibres a 20°C et 150°C [51]

Les paramétres contrdlant 1’évolution de I’endommagement dans la direction des fibres sont les suivants
(Tableau 13) :

&i % 1.7
& % | 2125
n (/s) 1/60

Tableau 13 : Paramétres retenus pour la rupture des fibres

La valeur du paramétre de régularisation 1 a été choisie de sorte a assurer la convergence du calcul tout
en limitant I’effet de la viscosité sur la réponse mécanique.

3.1.2 Endommagement par décohésion de [’interface fibre-matrice

Cet endommagement est identifié a partir des éprouvettes de composite dont les plis sont orientés a 90°.
L’exemple de la simulation de la traction a 20°C est montré Figure 72 :
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Figure 72 : Traction d'une éprouvette orientée a 90° a température ambiante ; essais et simulation

La Figure 72 présente les différents résultats expérimentaux obtenus en traction, ainsi que la simulation,
a 20°C, avec les parameétres mécaniques des Tableau 14 et Tableau 15. Il est a noter qu’une forte
dispersion expérimentale est constatée. Ce sont les propriétés de la matrice'® qui sont observées sur ce
type d’échantillons. La déformation a rupture de la matrice, environ 0.25%, est faible comparée a celle
des fibres de carbone (cf. Tableau 13). Il est choisi d’attribuer a cette matrice une déformation a rupture
¢gale a 0.265% pour une contrainte a rupture de 14MPa, afin de correspondre a une moyenne des
résultats expérimentaux. Pour des températures plus élevées, le comportement en traction des
¢chantillons [90¢] présente le méme caractere, 1’identification procede donc du méme principe. Le
lecteur pourra se référer a I’annexe 7.1 pour les courbes de traction et simulations a 50°C, 80°C et 150°C
des échantillons [90s]. Etant donnée la fragilité¢ de cet endommagement, la régularisation visqueuse a
une grande importance pour permettre la convergence du calcul, et en particulier lorsque cet
endommagement sera associé a d’autres. Les modules élastiques sont présentés Tableau 14 :

Température 20°C 50°C | 80°C 150°C
Ez (MPa) 5330 5038 | 4876 320

Tableau 14 : Module élastique dans la direction transverse de 20°C a 150°C

Le Tableau 14 montre bien la baisse du module dans la direction transverse, en particulier de 80°C a
150°C. Cette baisse est due a la transition vitreuse subie par la matrice.

Enfin, les paramétres choisis pour I’endommagement d’interface sont présentés dans le Tableau 15 :

Température | 20°C 50°C 80°C 150°C
& % 0.265 0.24 0.245 0.56
& % 1.25¢; 1.25¢; 1.25¢; 1.25¢;
n (/s) 0.08 0.08 0.08 0.08

Tableau 15 : Paramétres retenus pour 'endommagement d'interface fibre-matrice de 20°C a 150°C

Le Tableau 15 met en évidence le fait que la rupture survient a une déformation plus ¢élevée lorsque la
température de transition vitreuse est dépassée, puisque la déformation a rupture passe de 0.25% a
0.56%. Associée a la baisse du module, cette augmentation traduit le fait que le comportement de la

matrice devient plus visqueux avec la transition vitreuse.

19 ou plus précisément de I’interface fibre-matrice
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3.1.3 Endommagement par délaminage

Les paramétres de cet endommagement étant déterminés pour les éprouvettes orientées a £12°, les
résultats des calculs et des essais en traction pratiqués sur ces éprouvettes sont présentés Figure 73 :
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Figure 73 : Essai et simulation de la traction a 20°C d'une éprouvette £12°

En raison de la capacité limitée des moyens d’essais, aucune traction n’a été réalisée dans le cadre du
projet FireComp pour les éprouvettes +12° pour des températures supérieures a 20°C. Afin de
déterminer les paramétres d’endommagement au-dela de I’ambiante, on suppose que les mécanismes de
délaminage (décohésion entre plis) sont similaires a ceux de la décohésion fibre/matrice. L’évolution
des paramétres en fonction de la température donnée Tableau 16 est donc du méme ordre que celle
consignée dans le Tableau 15 :

Température 20°C 50°C 80°C 150°C
& % 0.4 0.36 0.367 0.84
& % 0.8 0.72 0.734 1.68
n (/s) 0.08 0.08 0.08 0.08

Tableau 16 : Paramétres retenus pour la rupture en délaminage

Les courbes contrainte-déformation a 50°C, 80°C et 150°C des éprouvettes orientées a +12° sont
consultables en annexe 7.2.

3.1.4 Endommagement par fissuration matricielle

L’endommagement par fissuration matricielle, seul endommagement progressif et diffus du modéle, est
identifié grace a des essais en traction effectués sur des éprouvettes orientées a £45°. L’exemple de la
traction a 20°C est donné Figure 74 :
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Figure 74 : Traction a 20°C d'une éprouvette orientée a +45° : essai [22] et simulation

Les courbes contraintes-déformations a 50°C, 80°C et 150°C des éprouvettes orientées a +45° sont
consultables en annexe 7.3. Les modules élastiques en cisaillement dans le plan et hors-plan sont
présentés Tableau 17 :

Température 20°C | 50°C 80°C | 150°C
G13,G12 (MPa) 4300 | 4176 3050 150
G2 (MPa) 2324 2088 1925 75

Tableau 17 : Module du composite en cisaillement a différentes températures

Les parameétres retenus pour I’endommagement par fissuration matricielle sont les suivants (Tableau
18). Pour rappel, ces notations sont présentées au sein du chapitre 2.

Température 20°C 50°C 80°C 150°C
cy 0.01 0.01 0.008 0.02
cy 10 10 10 10
€15 0.00083183 | 0.001 | 0.000755034 | 0.006654
n 2 2 2 2
Dimax 0.8 0.8 0.8 0.8

Tableau 18 : Paramétres retenus pour la fissuration matricielle

3.2 Tractions sur les éprouvettes quasi-isotropes.

Chacun des essais de traction sur les éprouvettes étudiées dans les paragraphes précédents mettent en
jeu un unique mécanisme d’endommagement. Ils permettent ainsi d’identifier les endommagements
¢lémentaires. Comme les éprouvettes quasi-isotropes comportent des plis orientés a 90°, £12° et £45°,
lors de leur traction, plusieurs sortes d’endommagements vont faire leur apparition. D’apres les
observations expérimentales [22], les plis orientés a 90° subissent en premier un endommagement de
décohésion d’interface puis les autres plis reprennent le chargement. Finalement, c’est le délaminage
qui est a I’origine de la ruine de 1’éprouvette. A 20°C, les simulations donnent les résultats de la Figure
75:
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Figure 75 : Traction d'une éprouvette quasi-isotrope a 20°C : essais [22] et simulation

Les contraintes maximales expérimentales et modélisées sont comparées pour les autres températures
concernées Tableau 19. Les courbes contraintes-déformations a 50°C, 80°C et 150°C sont consultables
en annexe 7.4.

Température Omax Omax
Résultat expérimental | Résultats du modele
20°C 182 +6.7MPa 202MPa
50°C 172 +2.2MPa 161.4MPa
80°C 138+£12MPa 119MPa
150°C 22+4.5MPa 33MPa

Tableau 19 : Résultats des tractions expérimentales et simulées pour les éprouvettes quasi-isotropes

D’apres la Figure 75, le Tableau 19, et ’annexe 7.4, les constats suivants peuvent &tre faits :

- Larigidité de I’éprouvette semble souvent 1égérement surestimée par le modele par rapport aux
résultats expérimentaux [22].
- La contrainte maximale et la déformation maximale sont correctement estimées.

Les écarts constatés peuvent étre expliqués par la fagon dont les paramétres permettant de calculer
I’endommagement par délaminage sont déterminés. De plus, une difficulté supplémentaire est la
différence de propagation de I’endommagement par délaminage selon I’empilement considéré [11].

Ainsi, d’aprés les comparaisons des contraintes, des déformations maximales et des rigidités
expérimentales et obtenues par la simulation, le résultat prédit est satisfaisant.

Finalement, cette comparaison apporte une premiére validation de I’ensemble des lois d’évolution et des
parametres choisis pour les endommagements et démontre le caractére prédictif du modéle
d’endommagement mécanique adopté.

3.3 Conclusion de la partie 3

Les paramétres mécaniques présentés dans le Chapitre 2 et correspondant a chacun des
endommagements mécaniques sont identifiés, grace a la comparaison avec les essais expérimentaux
issus du projet FireComp, et ce pour des températures allant de 20°C a 150°C. Chacun des
endommagements, intégré dans le modele par une approche de type Continuum Damage Mechanics, est
identifi¢ indépendamment sur des éprouvettes d’orientations différentes (£12°, 90° et + 45°). Les
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paramétres valables pour la rupture de fibres sont déduits des données fournies par le fabricant [51]. A
des fins de validation, une traction est ensuite simulée sur une éprouvette d’orientation quasi-isotrope,
sujette a tous les endommagements sauf la rupture des fibres. Grace a une bonne concordance entre les
résultats issus de cette simulation et les essais [22], I’approche adoptée ainsi que 1’ensemble des
parametres choisis sont validés.

Ainsi, le comportement du matériau en endommagement est connu jusqu’a 150°C. Cette connaissance
permet d’évaluer son comportement thermo-mécanique dans toutes les situations ou il est sujet a un
chargement mécanique et simultanément, a un champ de température, tant que celui-ci reste inférieur a
la température de décomposition thermique.

Afin de prédire le comportement du matériau en cas d’incendie, il est nécessaire de compléter le modele
couplé avec des parametres thermiques et un mécanisme cinétique témoignant de la dégradation
thermique du composite pour des températures élevées, notablement supérieures a 150°C. Il est
¢galement indispensable de caractériser les couplages entre cette décomposition thermique et les
propriétés mécaniques résiduelles du matériau. La partie 4 est I’objet de la détermination de ces
parameétres.
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4 Cinétique de décomposition thermique et parameétres thermiques

Dans ’optique de prédire le comportement du matériau composite lors d’un scénario de feu, il est
nécessaire de caractériser les transferts de chaleur auxquels il est sujet, ainsi que sa décomposition
thermique. Méme s’ils représentent des phénomenes physiques différents, les parametres thermiques et
cinétiques sont étroitement couplés dans la modélisation. En effet, la décomposition thermique dépend
de la température et les parametres thermiques, déterminant les transferts de chaleur, sont calculés grace
a une loi des mélanges faisant intervenir I’avancement de la décomposition thermique (cf. chapitre 2).

Dans le préambule 4.1, une premicre approche est présentée. Elle postule I’absence d’oxygéne lors de
I’exposition des éprouvettes étudiées au cone calorimétre. Puis en 4.2, devant les résultats non
satisfaisants de cette approche, une autre méthode de détermination des parameétres est proposée, prenant
en compte la décomposition, sous forme d’oxydation, du charbon et des fibres.

4.1 Préambule : résultats obtenus avec décomposition thermique de la matrice seule

Tout d’abord, la démarche suivie est de modéliser la décomposition thermique du composite sous
atmosphére inerte (i.e. sous azote). En effet, une premiére hypothése est de considérer que 1’oxydation
du matériau composite est négligeable, bien que sa décomposition ait lieu sous air. On suppose alors
que le transport des gaz produits par la décomposition vers 1’extérieur est supérieur au transport
d’oxygéne a la surface et vers I’intérieur du composite. Ainsi, I’oxygéne ne peut pas diffuser pour entrer
en contact avec le matériau, I’oxydation de celui-ci est alors négligeable.

Les résultats des ATG du composite sous azote sont présentés au chapitre 1. Le mécanisme identifié
comprend deux étapes successives correspondant aux deux pics de MLR. Les parametres du mécanisme
cinétique sous azote sont déterminés a partir des résultats en ATG, ils sont donnés Tableau 20 :

Réaction 1 Réaction 2
A 14.2 8.8 A coefficient d’ Arrhenius
E 199 140 E énergie d’activation kJ/mol
n 0.8 1.8 n ordre de la réaction (-)
v 0.83 0.9 v coefficient stoechiométrique (-)

Tableau 20 : Paramétres cinétiques de la décomposition thermique du composite sous azote

La comparaison des résultats numériques et expérimentaux a I’échelle de I’ATG est réalisée en Figure
76 :
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Figure 76 : Perte de masse normalisée (a gauche) et sa dérivée (a droite) du composite, expérimentales [22] et modélisées en
ATG, a 10°C/min sous azote
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Les paramétres thermiques correspondant a ce mécanisme cinétique sont déterminés par une méthode
d’optimisation inverse a partir des mesures de température relevées dans un échantillon épais soumis a
un flux de chaleur constant (Hidalgo et al. [42]), et en prenant les paramétres cinétiques fixés

préalablement. Les conditions d’exposition des éprouvettes au cone calorimétre sont les suivantes,
Figure 77 [42] :
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=L

Feuille Papier céramique

Figure 77 : Conditions expérimentales d’exposition des éprouvettes et dimensions du porte-échantillon [42]

La Figure 77 met en évidence que les éprouvettes utilisées dans les travaux de Hidalgo et al. [42] sont
beaucoup plus épaisses que celles utilisées a 1’Institut Pprime dans les travaux de Quach ef al. [22] et
dont le comportement a été simulé dans la partie précédente pour identifier I’endommagement
mécanique. Cela permet de disposer plusieurs thermocouples dans 1’épaisseur et de relever I’évolution
de la température au cours du temps. Cette température est alors optimisée grace au code de calcul
GPYRO couplé a des algorithmes génétiques. Cette méthode est fréquemment utilisée dans la littérature
[30], [24]. Les courbes obtenues apres optimisation sont les suivantes (Figure 78) :
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Figure 78 : Températures expérimentales [42] et modélisées en cone calorimetre a 30kW/m? dans les éprouvettes

Les courbes de températures modélisées Figure 78 suivent bien les courbes expérimentales de [42]. Par
ailleurs, avec les paramétres cinétiques du Tableau 20, la vitesse de perte de masse pour I’éprouvette
entiére obtenue a 1’échelle du cone calorimétre est tracée en Figure 79 [42] :
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Figure 79 : Vitesse de perte de masse expérimentale [42] et modélisée pour des éprouvettes épaisses sous cone calorimétre a
30kW/m?

La vitesse de perte de masse optimisée Figure 79 donne un résultat satisfaisant. Elle suit bien le pic de
vitesse de perte de masse observé vers 500 secondes, puis décroit.

Sous azote, les réactifs et les produits de chaque réaction de décomposition thermique sont renseignés
sur la Figure 59 :

Espéce 1 : Espéce 2 : Espéce 3 :
Composite sain mmm)p  Charbon + fibres + gaz mmm)  Résidu + fibres + gaz
Réaction 1 Réaction 2

Figure 80 : Especes représentées sous azote lors des deux réactions de décomposition du modele

Les paramétres thermiques optimisés sont présentés au sein du Tableau 21 :

Espéce A GCp p A conductivité thermique W/m/K
1 0.424 2300 1350 C, capacité thermique massique J/kg/K
2 0.299 1510 1225 p  masse volumique kg/m’
3 0.086 2000 945

Tableau 21 : Parameétres thermiques optimisé€s pour le composite sous azote d’apres les résultats expérimentaux de [42]

Doté des parametres cinétiques du Tableau 20 et des parameétres thermiques du Tableau 21, un calcul
est effectué sur le logiciel Abaqus. Le calcul est réalisé sur des éprouvettes orientées a +£45°, dans les
mémes conditions aux limites que les essais FireComp présentés en 2, a savoir avec un flux surfacique
incident de 35kW/m? jusqu’a l’inflammation de I’éprouvette a 1’échelle du céne calorimétre. Les
surfaces non exposées au flux sont considérées comme isolées thermiquement. En effet, d’aprés la
Figure 62, seule une surface de 1’éprouvette de dimensions 100mm*25mm est exposée directement au
cone calorimétre. L’éprouvette modélisée est représentée sur la Figure 81 :

Figure 81 : Structure d'une éprouvette +45° modélisée et sa surface recevant un flux (en rouge)
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A partir de I’inflammation, le flux de la flamme s’ajoute au flux provenant du cone, aboutissant au flux
total appliqué sur la surface colorée illustrée en Figure 81. Or, la détermination du flux de flamme est
complexe, car elle est un élément fortement instationnaire.

P. Boulet ef al. [122] ont réalisé un travail d’estimation du flux supplémentaire apporté par la flamme

sous cone calorimetre (voir aussi [120] et [121]). Lors des essais effectués présentés en 2, il est constaté
que la température de surface subit un saut lorsque la flamme apparait (Figure 82) :
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Figure 82 : Exemple de température a la surface de 1’échantillon, mesurée et calculée, sur échantillon [906] [122]

Le saut de température constaté Figure 82 montre qu’un flux est apporté par la flamme. Afin de
déterminer cette valeur du flux, une modélisation monodimensionnelle par volumes finis est menée
[122]. Deux hypothéses principales sont faites : les propriétés thermiques sont constantes, isotropes et
la perte de masse est nulle. La premicre affirmation est vérifiable aux cours de la premiére minute
d’exposition au cone calorimétre i.e. avant inflammation, d’aprés les travaux de Hidalgo et al. [42],
puisque les paramétres thermiques varient avec la température et que I’évolution de celle-ci est limitée
dans les premiers instants. La seconde affirmation se confirme expérimentalement avec une perte de
masse de I’éprouvette inférieure a 1% avant toute inflammation [22]. La température de surface mesurée
la premiére minute (i.e. sans flamme) est utilisée pour déterminer les paramétres thermiques, grace a
une méthode d’optimisation par essaims de particules. Les paramétres sont ensuite injectés dans le
modele pour déterminer, par dichotomie, la variation de flux nécessaire expliquant le saut de température
en surface lors de I’inflammation. Le critére d’arrét pour I’identification du flux est un écart de
température inférieur ou égal a 1°C entre essai et modélisation, ce qui explique pourquoi les courbes
sont confondues sur la Figure 82. Finalement, la densité de flux supplémentaire apportée par la flamme
est tracée Figure 83 [122] :

Densité de flux supplémentaire [¥W/m?]

o5 | | | | |
0 20 40 60 80 100 120
Temps [s]
Figure 83 : Densité de flux supplémentaire apportée par la flamme par rapport aux 35 kW/m? incidents, déduite afin de
reproduire la variation de température (sur échantillon [906]) [122]
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D’aprés I’exemple de la Figure 83, I’inflammation de 1’éprouvette lors de 1’exposition au cone
calorimétre est un phénoméne trés instationnaire. Elle fait ici I’objet d’une évaluation par
méthode inverse et le résultat est un flux de flamme incertain, connaissant un pic juste apres
I’inflammation, puis une diminution progressive jusqu’a ’arrét de 1’essai [122]. Il est a noter que ces
flux supplémentaires, déterminés par méthode inverse ne sont pas les mémes selon les éprouvettes, ce
qui dénote une certaine dispersion expérimentale dans la température de surface mesurée. En effet,
I’exemple ci-dessus est donné sur les éprouvettes [90s], mais sur une éprouvette quasi-isotrope, le flux
supplémentaire est trés différent comme I’illustre la Figure 84 [122] :
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Figure 84 : Flux supplémentaire par rapport aux 35 kW/m? incidents permettant de reproduire la variation de température,
éprouvette quasi-isotrope [122]

La Figure 84 met en évidence une valeur de flux supplémentaire de 16kW/m? au maximum pour
1I’éprouvette quasi-isotrope, alors qu’elle est de 25kW/m? pour I’éprouvette [90¢] (cf. Figure 83). Ces
disparités montrent la difficulté de déterminer une valeur unique du flux supplémentaire apporté par la
flamme. D’autres études mettent en exergue ce point bloquant [123].

Ainsi, par souci de simplicité, 1’éclairement énergétique apporté par la flamme est dans ce mémoire fixé
a 25kW/m? [120]. Les conditions aux limites en termes de flux pour la modélisation des essais
concernant les éprouvettes +45° sont donc les suivantes (Figure 85) :
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Figure 85 : Flux surfacique modé¢lisé regu par les éprouvettes (avec le temps d’inflammation des éprouvettes £45°)

D’apres la Figure 85, le temps d’inflammation se situant a 138s, le flux de chaleur recu modélisé passe
de 35 a 60kW/m? rapidement (en une seconde) et reste constant jusqu’a la fin de I’exposition au cone (a
220s).
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Une étude menée par Boulet er al. [94] et évoquée au chapitre 2, démontre que pour le matériau
composite carbone époxy de I’étude, 1’émissivité varie peu. Elle peut ainsi étre considérée comme
¢gale a sa valeur moyenne de 0.91. Cette approximation est valable quels que soient Ia
température, la longueur d’onde et le stade de décomposition thermique du matériau.

Afin d’avoir une idée de I’influence de la taille de maille sur I’évolution de la décomposition thermique,
deux calculs sont menés a une densité de flux constante de 35kW/m? sur une éprouvette, pendant 220
secondes. Dans le premier, le maillage est de 1mm d’épaisseur, dans le second il est de 0.5mm. Les
variables d’avancement de la réaction a différentes profondeurs résultant de ces calculs, dans la zone
médiane de 1’éprouvette (Figure 86) (face au flux, donc la zone la plus chaude), sont tracées Figure 87 :

Figure 86 : Zone d'observation de I'avancement de la réaction (ici, avec un maillage de 0.5mm d’épaisseur sur une
éprouvette £45°)
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Figure 87 : Avancement de la premiére réaction sous azote avec un maillage d'Ilmm et de 0.5mm d’épaisseur, dans
I’épaisseur de 1’éprouvette : résultats presque confondus

D’apres la Figure 87, en passant d’une maille de 1mm d’épaisseur a une maille de 0.5mm d’épaisseur
(dans I’épaisseur de I’éprouvette), la modification d’avancement de réaction est négligeable. Le décalage
est de I’ordre de la seconde ou de quelques secondes. Une étude de sensibilité est menée pour comparer
les avancements de la réaction pour des maillages de 0.5mm, 0.2mm et de 0.lmm. Elle permet de
conclure que la taille de 0.2mm est un bon compromis entre précision du résultat et temps de calcul
nécessaire, car un maillage deux fois plus fin dans 1’épaisseur multiplie environ par cinq le temps de
calcul. Entre 0.5 et 0.2mm I’écart est de deux secondes, et entre 0.2mm et 0.1mm, inférieur a la seconde.
Ainsi, le maillage choisi pour la simulation des transferts de chaleur est le méme suivant le plan (x,y)
que le maillage adopté pour les calculs mécaniques purs (cf. Figure 68). En revanche il est environ cing
fois plus raffiné dans I’épaisseur (direction z), comme la Figure 88 I’illustre. Chaque maille mesure alors
environ 0.2mm d’épaisseur, Imm de large et 1mm de long (Figure 88). La direction ou le gradient de
température est le plus important est la direction z. Une telle taille de maille plus fine dans 1’épaisseur
est courante pour les transferts de chaleur ayant lieu lors d’une décomposition thermique [32].
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Figure 88 : Maillage adopté pour la simulation des transferts de chaleur

La variable temporelle représentant également une donnée importante du probléme, une étude de
sensibilité au pas de temps de calcul est menée (Figure 89) :
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Figure 89 : Comparaison de I’effet de deux pas de temps différents (0.1s et 0.5s) sur I’épaisseur de charbon modélisée, pour
un calcul mené sur une éprouvette [+453] avec les paramétres thermiques et cinétiques définitifs et un maillage de 0.2mm
dans 1’épaisseur

La Figure 89 montre que la précision gagnée en passant d’un pas de temps de 0.5s a 0.1s est négligeable
puisqu’elle n’est pas visible (les points verts masquent les points rouges). De plus, le temps de calcul
est multiplié par cinq. Un pas de temps de calcul maximum de 0.5s est ainsi retenu pour les calculs
impliquant un transfert de chaleur. Toutefois, un raffinement au début de 1’exposition au flux de chaleur
est réalisé pour capter au mieux les premiers instants des transferts de chaleur et faciliter la convergence
du calcul.

Avec ces conditions aux limites pour le flux (cf. Figure 81 et Figure 85), le déplacement (cf. Figure 66
et Figure 67), ainsi que des paramétres thermiques (Tableau 21) et cinétiques décrits (Tableau 20), un
calcul de décomposition est réalisé sur les éprouvettes [£45;]. Utilisant un script Python permettant
d’extraire des données du fichier résultats, la masse de 1I’éprouvette est calculée a chaque instant grace
au volume de chaque point d’intégration de 1’éprouvette et a la masse volumique locale. Cette derniére
est calculée par la loi des mélanges classique dans le cas d’un mécanisme doté de deux réactions
successives. La récession de surface éventuelle n’est pas représentée, donc le volume de chaque maille
est contant. La perte de masse globale ainsi obtenue par le calcul est comparée a celle qui est mesurée
lors des essais [22]. Les résultats sont présentés Figure 90 :
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Figure 90 : Pertes de masse expérimentale [22] et obtenue avec le modéle sous azote pour 1’éprouvette +£45°

La comparaison des pertes de masse expérimentale et modélisée (Figure 90) indique que le modele sous-
estime fortement la perte de masse occasionnée par la décomposition thermique. Cette perte de masse
est déterminée a partir des paramétres cinétiques choisis, notamment les coefficients stcechiométriques,
qui permettent de calculer la fraction massique de 1’échantillon initial qui est perdue du fait de la
décomposition thermique.

Cette sous-estimation peut signifier que I’hypothése considérant que la décomposition réelle est
similaire a celle ayant lieu purement sous azote est fausse. Si les paramétres cinétiques ne sont pas
valables, les paramétres thermiques sont également a revoir. De plus, les résultats de la littérature issus
de I’étude de Hidalgo et al. [42] ne peuvent plus étre utilisés pour optimiser les parameétres thermiques,
car ils sont issus d’essais ayant lieu sous azote et non sous air. Il est bien précisé€ que ces parameétres ne
sont pas valables si I’oxydation joue un role non négligeable dans le mécanisme cinétique. Une autre
méthode de détermination des paramétres cinétiques et thermiques doit donc étre proposée.

Ceci est fait dans les sections 4.2 et 4.3 selon le plan suivant :

e Dans la premiére sous-partie, un mécanisme de décomposition cinétique et les paramétres
cinétiques associés sont déterminés grice a des essais effectués en Analyse
Thermogravimétrique (ATG).

e Dans la seconde sous-partie, les parametres thermiques (conductivité et capacité thermiques et
masse volumique) sont fixés.

4.2 Détermination des parametres du mécanisme cinétique dans le cas d’une
dégradation compléte du composite

Les résultats de la section 4.1 montrent qu’il est nécessaire de prendre en compte 1’influence de la
présence de D’air sur la décomposition thermique du composite carbone époxy. En effet, la
décomposition considérée sous azote meéne a une perte de masse grandement sous-estimée par rapport
a la réalité, et ce méme avec un flux de flamme élevé de 25kW/m?. La diffusion de I’oxygeéne n’étant
pas directement prise en compte dans le modéle, la concentration locale d’oxygene au sein du composite
n’est pas connue. Etant donnée la porosité conséquente du matériau, il est choisi de considérer que le
matériau se décompose dans I’air, de la méme fagon qu’en ATG. Ainsi, dans le paragraphe 4.2.1 le
processus de décomposition thermique sous air du composite est détaillé puis dans le paragraphe 4.2.2,
les parametres cinétiques de décomposition sont déterminés grace a ces résultats.
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4.2.1 Resultats en ATG sous air (littérature)

D’apres [59], la perte de masse des fibres de carbone sous azote est pratiquement inexistante. Ainsi,
c’est la matrice seule qui subit une décomposition thermique sous azote. En effet, la fraction de masse
perdue suite aux essais en ATG sous azote avoisine la fraction massique de matrice présente au sein du

composite, soit environ 30% [22]. Sous air, la perte de masse normalisée du composite obtenue en ATG
est présentée Figure 91 :
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Figure 91 : Perte de masse en ATG du composite sous air [22]

Concernant les résultats obtenus en ATG sous air, la perte de masse de 1’échantillon est totale au-dela
de 850°C. En effet, les fibres sont alors complétement oxydées [59] et la matrice subit une
décomposition située en grande partie pour des températures inférieures a 550°C [22]. La dérivée de la
perte de masse de ces mémes essais est présentée Figure 92 :
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Figure 92 : Dérivée de la perte de masse du composite en ATG sous air [22]

La séparation des quatre pics peut se faire selon la Figure 93 :
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Figure 93 : Séparation des étapes de décomposition du composite sous air & 10°C/min en ATG [22]

Les courbes de perte de masse (Figure 91) et de vitesse de perte de masse (Figure 92 et Figure 93)
permettent d’appréhender la décomposition thermique du matériau de 1’étude. Au moins quatre étapes
de décomposition peuvent alors étre distinguées (cf. Figure 93), d’apres [22]. Le premier pic (vers
280°C) est attribué a ’oxydation de la matrice, qui engendre une perte de masse de 5%. Le second pic
(vers 360°C) est attribué a la pyrolyse de la matrice, avec une perte de masse correspondante de 13%.
Le troisieme pic (de 450°C a 630°C) est associé a une perte de masse de 17% et s’explique par
I’oxydation du charbon formé par la dégradation de la matrice. Cette décomposition thermique sous air
se termine avec 1’oxydation des fibres de carbone (environ 65% de la perte de masse) de 570°C a 980°C,
ce qui engendre le quatriéme pic de vitesse de perte de masse.

Les observations faites dans les travaux de Quach et al. [22] a propos des essais ATG menés sous air
permettent de tirer les conclusions utiles suivantes sur les phénomenes rencontrés :

e Le début du premier pic, vers 200°C, est di a I’oxydation de la matrice.
e Les trois premiers pics regroupés entrainent une perte de masse de 35%.

e e dernier pic commence a 570°C et est dii & I’oxydation des fibres de carbone. Il entraine une
perte de masse de 65%, consommant le reste du composite.

Ces conclusions sont utilisées par la suite pour la modélisation de la cinétique de décomposition
thermique.

4.2.2 Modélisation de la cinétique de décomposition thermique

Ce paragraphe décrit le mécanisme de décomposition retenu pour la modélisation a partir des résultats
expérimentaux analysés dans le paragraphe 4.2.1. Tout d’abord, les étapes du mécanisme cinétique sont
présentées. Enfin, a partir des essais ATG, les parametres du mécanisme cinétique sont déterminés.

Le travail de modélisation effectué au sein de ce chapitre porte sur des éprouvettes exposées a un flux
de chaleur en cone calorimetre sous air [22]. L’inflammation de ces éprouvettes ainsi que leur perte de
masse globale [22] montrent que 1’oxydation est présente et ce, de fagon non négligeable. Elle doit donc
étre prise en compte dans le modéle. Ainsi, la perte de masse de référence utilisée pour la modélisation
est celle obtenue au cours des essais en ATG sous air.

Les résultats expérimentaux en ATG du paragraphe 4.2.1 ont permis de comprendre que la perte de
masse est d’abord due a basse température a la décomposition de la matrice, transformée en charbon.
Ce charbon s’oxyde, ainsi que les fibres dans un second temps. Le mécanisme cinétique est donc divisé
en deux grandes étapes représentant chacune environ 50% de la perte de masse globale du composite :
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e Une premicre comprenant la décomposition de la matrice, I’oxydation du charbon en résultant,
et le début de I’oxydation des fibres. Cette premiere étape se déroule jusqu’a environ 630°C.

e Laseconde correspond a I’oxydation des fibres, au-dela de 630°C.

Les deux étapes de décomposition ont lieu sur des plages de température différenciées, elles peuvent
donc étre modélisées comme étant successives :

composite — vycomposite + (1 —vq)gaz; = v,gaz,

Avec v, coefficient steechiométrique de la premicre réaction
v, coefficient steechiométrique de la seconde réaction

Par ailleurs, comme les équations de la décomposition sont écrites grace aux lois d’Arrhenius, les
parametres A, E et n doivent également étre déterminés, A étant le coefficient pré-exponentiel, E
I’énergie d’activation et n I’ordre de la réaction. Etant donnée la complexité du mécanisme sous air, les
critéres suivants sont choisis :

e La premiére réaction commence a la méme température que la perte de masse, soit vers 200°C
et est complétement terminée a 630°C.

e Laseconde réaction débute avec la perte de masse due a I’oxydation des fibres, soit vers 630°C.

Ainsi, avec la température de transition de 630°C, il est choisi de décorréler totalement les deux
réactions.

v, représente, en tant que coefficient steechiométrique de la premiére réaction, la fraction massique de
matériau composite restant apres la premiére réaction. Tenant compte de la transition entre la premiére
et la seconde réaction, qui prend place a 600°C, une fraction massique restante d’environ 0,55 est
obtenue lors des essais ATG en ATG a 10°C/min, donc v; = 0,55 et comme la perte de masse
occasionnée par la seconde réaction est totale, v, = 1 selon les notations de I’équation ci-dessus.

Les paramétres cinétiques de chaque réaction doivent alors permettre de reproduire ces phénomenes.
Pour cela, ils sont déterminés par comparaison avec la dérivée de perte de masse expérimentale d’apres
des principes expliqués dans les travaux de Batiot et al. [41]. Avec les mémes notations que
précédemment, les paramétres cinétiques déterminés sont les suivants (Tableau 22) :

Réactioni | A; (-) E; (kJ/mol) ni(-) | vi()
i=1 17 210 3 0.55
i=2 8 195 1 1

Tableau 22 : Paramétres cinétiques retenus pour la décomposition thermique du composite sous air

La vitesse de perte de masse normalisée du mécanisme cinétique obtenue avec ces parameétres est
présentée Figure 94 :
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Figure 94 : Vitesse de perte de masse sous air expérimentale [22] et modélisée

La Figure 94 illustre le comportement du modele a différentes vitesses de chauffage. Le fait que les deux
réactions soient trés dissociées est représenté par un coefficient n, petit, ce qui donne un premier pic de
vitesse de perte de masse de grande ampleur par rapport au pic expérimental, d{i a un ordre de la réaction
n faible. Cela signifie que la perte de masse va étre trés rapide. Le premier pic du modele (bleu)
représente une perte de masse de 1’échantillon de 45%. Son aire est environ équivalente a la somme des
aires des trois premiers pics expérimentaux (en vert). Cela est un peu plus facile a évaluer pour le
deuxiéme pic (modélisé). Lorsque la vitesse de chauffage est plus importante, la vitesse de perte de
masse augmente, ce qui se constate aussi expérimentalement [22]. Avec la l1égére surestimation de la
vitesse de perte de masse engendrée par la premiére réaction (d’apres la Figure 94), il est attendu d’avoir
une perte de masse globale de 1’éprouvette plus élevée que la perte de masse expérimentale.

L’intérét de cette décomposition en deux étapes est de ne pas devoir réécrire la structure du modele et
de limiter la recherche des paramétres thermiques a trois états du matériau (nombre d’étapes + 1).

Le mécanisme de décomposition ainsi que les parameétres cinétiques étant détermingés, il reste a identifier
les valeurs des paramétres thermiques.

4.3 Détermination des parameétres thermiques dans le cas d’une dégradation compleéte
du composite

Les parametres thermiques que sont la conductivité, la masse volumique et la capacité thermique doivent
étre déterminés, puisque les transferts de chaleur (i.e. le champ de température) sont fortement couplés
avec la décomposition thermique. La méthode inverse utilisée dans ce mémoire consiste a retrouver
1’épaisseur de charbon formée. En effet, il n’existe aucun résultat expérimental dans le projet FireComp
donnant I’état de décomposition du matériau précisément dans 1’épaisseur de I’éprouvette, par exemple
des courbes de température telles qu’on peut les voir dans [42]. Un autre moyen doit donc étre
trouvé pour déterminer 1’état de décomposition du matériau a partir des résultats expérimentaux existant
sous cone calorimetre.

C’est pourquoi, tout d’abord au sein du paragraphe 4.3.1, une méthode de détermination de 1’épaisseur
de charbon a partir des résultats expérimentaux est proposée. Puis, grace a une méthode décrite au
paragraphe 4.3.2, les parametres thermiques du modele sont optimisés afin de retrouver les épaisseurs
de charbon expérimentales.

4.3.1 Epaisseur de charbon

Pour connaitre 1’épaisseur de charbon expérimentale, il est nécessaire de choisir un critére ou une
définition. Or, deux approches sont présentes dans la littérature :
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e Lapremicere est visuelle, elle consiste a mesurer 1’épaisseur de charbon selon 1’assombrissement
du matériau ([22], [124], [15]) comme sur la Figure 95 :

Figure 95 : Visualisation de I'épaisseur de charbon formé (sur un matériau sandwich verre-polyester et balsa a gauche [124],
sur un matériau a matrice phénolique a droite [48])

Ce choix est assez intuitif, ce qui explique pourquoi il est souvent fait.

e La seconde est mécanique : 1’épaisseur de charbon est déduite de la baisse des contraintes
mesurée suite & une exposition au feu.

Approche visuelle habituelle

En général, c’est I’approche visuelle qui est privilégiée pour estimer la progression de la décomposition
thermique et en déduire une certaine baisse de la résistance mécanique [8]. Dans le cas du matériau de
1I’étude qui est déja noir avant toute décomposition, le changement de couleur dii a la décomposition est
un éclaircissement illustré Figure 96 :

Figure 96 : Epaisseur de charbon d; identifiée sur le matériau composite, épaisseur sained,, épaisseur totale d [22]

Une comparaison par le calcul entre 1’approche visuelle et 1’approche mécanique semble alors
pertinente afin de déterminer si elles sont équivalentes pour le matériau composite de 1’étude.
L’identification visuelle est menée dans [22]. L’¢paisseur de matériau sain est relevée en
fonction de 1’énergie d’exposition, exprimée ici en termes de temps d’exposition au cone calorimétre
Figure 97 :

» Identifiée visuellement P 3

Epaisseur de charbon (mm)
{¥5)
.e

Charbon formé suite a I'inflammation de 1" éprouvette
0 e
130 140 150 160 170 180 190 200 210 220
Durée d'exposition au cone (s)

Figure 97 : Epaisseur de charbon aprés une exposition a 35kW/m? en cone calorimétre pour des éprouvettes £45° [22]

D’apres la Figure 97, la vitesse d’avancement du front de charbon est de 2.25mm/min (pente de la
régression linéaire) une fois que 1’éprouvette £45° est enflammée, soit a 140s. Il est visible que
1’épaisseur de charbon subit un saut au moment de I’inflammation (matérialisé par la fléche rouge sur
la Figure 97).

Approche dite « mécanique »
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Pour calculer I’épaisseur de charbon a partir de la diminution de la résistance mécanique mesurée, une
seule hypothese est formulée : la tenue mécanique du charbon est considérée comme négligeable. La
Figure 98 illustre de quelle fagcon I’échantillon est sollicité mécaniquement apres son exposition au feu,
avec les mémes notations que la Figure 97 :

Traction

=

Figure 98 : Notations rappelées et direction de traction pour la détermination de I'épaisseur de charbon

La formule suivante est ainsi utilisée [49], [15] :

Omax 42
Eq. 4-1 a4

Omax sain

Avec 0,4,  contrainte maximale mesurée lors de la traction de I’échantillon aprés exposition
au feu
Omaxsain cONtrainte maximale mesurée lors de la traction d’un échantillon n’ayant subi
aucune décomposition thermique
d, ¢épaisseur de matériau n’ayant pas subi de décomposition thermique
d ¢épaisseur totale de 1’éprouvette

L’équation Eq. 4-1 permet de déduire 1’épaisseur de charbon formée d;, en négligeant la dilatation
thermique et en rappelant que :

Eq. 4-2 d=d+d,
Ainsi, d’apres Eq. 4-1 et Eq. 4-2 1’épaisseur de charbon formée d; est déduite :
Eq. 4-3 dy = d (1 ——2mex

Omax sain

Comparaison des deux approches et conclusion

La Figure 99 compare, pour les éprouvettes orientées a +45°, les épaisseurs de charbon identifi¢es a
partir des critéres visuel et mécanique :
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Figure 99 : Comparaison des méthodes d’identification de I’épaisseur de charbon des éprouvettes +45° aprés une exposition a
35kW/m? en cone calorimétre [22]

Sur la Figure 99, les pentes des régressions linéaires des deux nuages de points sont pratiquement les
mémes. Les deux méthodes captent donc aussi bien la vitesse du front de décomposition au sein des
éprouvettes, qui est de 2.25mm/min. Cependant, la valeur des épaisseurs identifiées différe d’une
méthode a I’autre, avec une différence d’un demi-millimétre environ, ce qui équivaut a un écart
d’avancement du front de décomposition proche de 10 secondes.

La comparaison entre épaisseur de char identifiée visuellement et calculée a partir de la diminution des
contraintes maximales atteste donc de la difficulté a identifier visuellement le front de décomposition
du matériau carbone-€poxy. Toutefois, la différence de 0.5mm d’épaisseur entre 1’approche visuelle et
mécanique reste acceptable au vu de la dispersion expérimentale, puisque celle-ci varie entre 0.5mm et
Imm. Cela permet de confirmer que les deux méthodes sont valables pour identifier I’épaisseur de
charbon.

Dans cette étude, le choix est fait de définir le charbon au sens mécanique du terme, le but de la
modélisation étant de retranscrire la perte des propriétés mécaniques due a la décomposition thermique.
Les paramétres choisis, qu’ils soient thermiques ou cinétiques, doivent donc permettre de retrouver
I’épaisseur de charbon ainsi définie. Le paragraphe suivant s’attache a déterminer les paramétres
thermiques nécessaires a la reproduction de I’épaisseur de charbon expérimentale ainsi déterminée.

4.3.2 Détermination des paramétres thermiques

4.3.2.1 Recensement des paramétres thermiques connus
Le mécanisme de décomposition adopté comporte deux étapes :

composite - vycomposite + (1 —vy)gaz; = v,gaz,

Avec v, coefficient steechiométrique de la premicre réaction
v, coefficient steechiométrique de la seconde réaction

Globalement, la premiére étape du mécanisme permet de décomposer la matrice, la seconde étape
permet de décomposer les fibres. Ainsi, les paramétres thermiques de trois matériaux sont a déterminer :
le premier matériau est le composite sain, le second matériau est la fibre seule et le troisiéme « matériau »
est le gaz issu de la décomposition des fibres Figure 100 :

Matériau 1 : Matériau 2 : Matériau 3 :
Composite sain mmsp  Fibres + gaz we) Gaz
Réaction 1 Réaction 2

Figure 100 : Espéces représentées sous air lors des deux réactions de décomposition du modéle
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La nomenclature adoptée est donc la suivante Tableau 23 :

Matériau 1 | composite
Matériau 2 | mélange de fibres et d’air

Matériau 3 | gaz de décomposition des fibres
Tableau 23 : Nomenclature des différents matériaux correspondant aux étapes de la décomposition

Les trois paramétres thermiques classiques présents dans 1’équation de la chaleur (masse volumique,
conductivité et capacité thermique) sont donc a déterminer pour chacun de ces matériaux. Il faut
également prendre en compte I’isotropie transverse du matériau a 1’échelle du pli. Elle se traduit par une
variation de la conductivité avec la direction de propagation de la chaleur, i.e. des conductivités
différentes dans la direction des fibres, perpendiculaire aux fibres et dans I’épaisseur du matériau. Les
parameétres a trouver sont donc pour chaque matériau (Tableau 24) :

A conductivité dans la direction des fibres

A, conductivité dans la direction perpendiculaire aux fibres
A3 conductivité dans 1’épaisseur du matériau

p masse volumique

(O capacité thermique

Tableau 24 : Liste des paramétres thermiques a déterminer pour chaque matériau impliqué dans la décomposition

Il est a noter que le matériau étant étudié a 1’échelle du pli, qui est isotrope transverse, les conductivités
dans la direction perpendiculaire aux fibres et dans 1’épaisseur du matériau sont égales : 1, = A3.

Ces paramétres sont identifiés par une optimisation inverse dont le principe est de retrouver
I’épaisseur de charbon expérimentale telle que définie dans le paragraphe 4.3.1, ce qui est une
approche originale. Les données expérimentales utilisées sont les épaisseurs de charbon mesurées
[22] (cf. Figure 99, identification par la méthode mécanique). Pour cela, il faut effectuer des calculs
de décomposition sur des éprouvettes de composite en initialisant la valeur de ces paramétres et en la
corrigeant par dichotomie.

e Matériau 1 : composite

L’étude des transferts thermiques effectuée par Hidalgo et al. [42] sur le composite de la présente étude
fournit les paramétres recherchés pour le matériau sain. Les transferts de chaleur sont étudiés en une
dimension dans I’épaisseur du matériau [42]. Ainsi, la conductivité, seul parametre dépendant de la
direction des fibres, est donnée dans I’épaisseur du matériau. Les parameétres tirés de [42] sont renseignés
Tableau 25 :

N° du matériau Ay, A3 p G
Co* ()% en ) kg L. K™

T température en °C

1 0.48W.m 1K~ | 1350 kg.m™3 C, 3892a20°C
T, température de référence 20°C
6 0.76

Tableau 25 : Propriétés thermiques estimées du matériau sain [42]

L’étude [42] permet donc de connaitre tous les paramétres thermiques du premier matériau, a I’exception
de la conductivité du composite dans la direction des fibres. Afin de la déterminer, la loi des mélanges
suivante est utilisée [53] :

Avec  Vy  fraction volumique des fibres
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/1f conductivité des fibres de carbone

V,,  fraction volumique de la matrice
Amnm  conductivité de la matrice

De plus, la relation suivante Eq. 4-5 relie les fractions volumiques précitées :
Eq 4-5 Vf + Vm = VtOt - I/p

Avec Vi, volume total (=1)
V,  fraction volumique des porosités, 1, = 0,1 [22]

Ces fractions volumiques ne sont pas a confondre avec les fractions massiques précédemment utilisées.

Les valeurs des paramétres utilisés pour calculer 4, sont les suivantes Tableau 26 :

Matériau Conductivité Fraction volumique
Fibres Af = 94W.m LK1 [1] Vr =0.54 [9,4]
Matrice Ap = 0.2W.m 1. K71 [53] Vi, = 0.36

Tableau 26 : Conductivité des fibres et de la matrice utilisées pour le calcul de la conductivité du matériau sain dans la
direction des fibres

Une valeur de A; = 5.13W.m~1. K1 est déduite. La valeur de A, pour les autres états du matériau est
calculée a partir des fractions volumiques et massiques des différents matériaux au cours de la
décomposition thermique (cf. Tableau 28). Les paramétres identifiés pour le matériau sain sont donnés
dans le Tableau 27 :

NP° Al Az, A3 [42] p [42] CPT[42]
Cp comp — Co * (T_r)e en /. kg‘l.K‘l
Co = 389a20°C

-1 -1 -1 -1 -3
1 513W.m™ . K 048W.m . K 1350 kgm TT = 20°C
6 =0.76
Ten°C

Tableau 27 : Propriétés thermiques estimées du matériau sain

e Matériau 2 : mélange de fibres et d’air

Le matériau restant apres la premicre étape de décomposition thermique est un ensemble de fibres. La
capacité thermique du matériau n°2 est donc prise comme étant celle des fibres de carbone. Leur capacité
thermique est étudiée dans les travaux de Pradere ef al. [52], qui montrent qu’elle est proche de celle du
graphite pur. Les valeurs expérimentales [52] de la capacité thermique permettent d’exprimer ses
variations avec la température sous forme du polynéome d’ordre 3 suivant (Eq. 4-6) :

Eq. 4-6 Cp fibres = 8% 1077T3 — 0,0031T2 + 4,4302T — 356,55en].Kg~'.K~!
ou T est en Kelvin.
La masse du matériau 2 est celle du matériau sain soustraite de la perte de masse occasionnée par la
décomposition thermique. Cette masse peut €tre assimilée a une masse volumique, puisque le volume
est considéré comme constant. En effet, une hypotheése du modele est de négliger la récession de surface

et de négliger la dilatation thermique due a la décomposition ou a la température. Ainsi, la masse
volumique p, s’exprime de la fagon suivante :

Eq.4-7 P2 = pP1V1
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Le matériau 2 est constitué¢ de fibres, d’air et de gaz de décomposition. Lors d’une expérience en cone
calorimetre, il ne reste souvent qu'un enchevétrement de fibres, qu’il est nécessaire de modéliser ici. Le
fait que le matériau 2 ne soit donc pas uniquement constitué¢ de fibres est pris en compte par méthode
inverse via la conductivité thermique trouvée.

e Matériau 3

Le matériau 3 est issu de ’oxydation des fibres, dont il ne reste rien puisqu’elles se décomposent
complétement sous air. Les propriétés thermiques du matériau 3 devraient étre prises comme étant celles
du gaz environnant. Le logiciel de calcul ne tolérant pas une masse volumique nulle, la masse volumique
est prise trés faible (10kg/m?), la conductivité et la capacité thermique sont les mémes que celles du
matériau 2, car ce qui est voulu est de diminuer la diffusivité du matériau globalement. Dans la direction
des fibres, la conductivité reste celle du matériau 2.

Les parametres thermiques connus et restant a déterminer sont recensés au sein du Tableau 28 :

Etat du matériau A Az, A3 p (ON
W.m LK wW.m K kg.m3 J. kg . K1
5.13 0.48 1350 CPcomp [42]
2 5.1 ? 742 Cpfibres [52]
3 5.08 ? 10 Cpfibres [52]

Tableau 28 : Bilan des paramétres thermiques connus et inconnus a ce stade

Avec les capacités thermiques du Tableau 28 en J/kg/K :

CPcomp  C, * (1)9 et T exprimé en °C Co =3892a20°C
[42] Tr T, = 20°C
6 =0.76

Cp fires 8% 1077T3 — 0,0031T2 + 4,4302T — 356,55 T exprimé en K
[52]

Les parametres du matériau sain sont connus (Tableau 27), ainsi que la capacité thermique du matériau
2 et sa masse volumique. Afin de diminuer la diffusivité grace a la modification d’un seul parametre,
les paramétres du matériau 3 sont ceux du matériau 2, sauf sa masse volumique qui est prise proche de
z¢€ro mais non nulle. Reste alors a déterminer la conductivité du matériau 2 (qui sera également prise
pour le matériau 3) pour avoir une modélisation thermique compléte. La méthode inverse est introduite
au paragraphe 4.3.1. Elle consiste a retrouver par le calcul I’épaisseur de charbon identifiée
expérimentalement. Elle permet d’attribuer une valeur a ce paramétre thermique manquant.

4.3.2.2 Mise en ccuvre de la méthode inverse

La méthode inverse est basée sur I’identification de I’épaisseur de charbon formée au cours des essais
en cone calorimétre, et déduite de la baisse des contraintes maximales mesurée lors des essais de traction
a froid [22]. Il est donc nécessaire de simuler ces essais sous cone calorimétre. Les conditions aux limites
et le maillage adoptés sont présentés au début de la section 3 et en section 4.1. La méthode en elle-méme
est mise en ceuvre ci-dessous.

Le paramétre manquant a notre modélisation est la conductivité du matériau 2. Celle-ci a une influence
sur la vitesse d’avancement du front de décomposition, car elle détermine la pente de la courbe donnant
1’épaisseur de charbon : une conductivité plus élevée aura tendance a accélérer le déplacement du front
de décomposition (i). Une fois cette valeur de conductivité déterminée, il faut obtenir le point de départ
de la formation du charbon dans 1’éprouvette (ii).

128



1) Détermination de la conductivité du matériau 2

Logiquement, une valeur plus élevée de la conductivité favorise le transfert de chaleur et conduit a une
augmentation de I’épaisseur décomposée de matériau, la température étant alors plus élevée dans toute
1’épaisseur de I’éprouvette. Au cours de la décomposition thermique, il est choisi de diminuer la masse
volumique de fagon proportionnelle a la perte de masse engendrée par le mécanisme de décomposition,
car le changement de volume di au gonflement du matériau (causé par la dilatation thermique) et a la
récession de surface (due a la décomposition) n’est pas pris en compte. Une démarche similaire est
suivie pour déterminer la conductivité thermique. Celle-ci doit en effet diminuer significativement pour
permettre a la matiere en décomposition de jouer son role d’écran thermique, en diminuant la diffusivité.
Cette notion est abordée dans le chapitre 2, ou il est constaté que la diffusivité du charbon est bien plus
basse que celle du matériau sain initial. Si une baisse de 50% de la conductivité est considérée alors, la
pente de formation du charbon correspond a la vitesse de formation du charbon mesurée
expérimentalement, soit de 2.25mm/min (cf. Figure 102). Ainsi, |’optimisation inverse pratiquée aboutit
a une valeur satisfaisante de conductivité de 0.24 W/m/K pour le matériau 2. Si le matériau 3 possede
la méme conductivité que le matériau 2, la méthode inverse donne un bon résultat. Finalement, les
parameétres thermiques retenus sont les suivants (Tableau 29) :

Etat du A Ay A5 p G
matériau
W.om LK WmLK?'| Kgm3 J/Kg/K
1 5.13 0.48 1350 CPeomp [42]
2 5.1 0.24 742 CPribres [52]
3 5.08 0.24 10 CPripres [52]

Tableau 29 : Paramétres thermiques du composite

Avec les capacités thermiques du Tableau 29 en J/kg/K :

CPecomp  Cy * (1)9 et T exprimé en °C Co = 389a20°C
[42] Tr T, = 20°C
6 =0.76

Cp fipres 8% 1077T3 — 0,0031T2 + 4,4302T — 356,55 T exprimé en K
[52]

Il est a noter que toutes les dépendances a la température des transferts thermiques reposent sur la
capacité thermique. Ainsi, la conductivité, contrairement a la capacité thermique, est considérée comme
constante avec la température, bien qu’elle varie avec 1’état de décomposition du matériau. En effet, les
données expérimentales sont insuffisantes pour distinguer I’influence de la température sur A et C,. C’est
la diffusivité thermique qui est modélisée dans [42] et non chaque parameétre individuellement.

Finalement, la perte de masse obtenue avec les paramétres thermiques et le modéle de décomposition
thermique adoptés est tracée Figure 101 :
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Figure 101 : Perte de masse des essais et expérimentale sur 1'éprouvette [+453] aprés une exposition a un flux de 35SKW/m?

La Figure 101 illustre le fait que le modéle rend compte d’une vitesse de perte de masse qui augmente
au moment de I’inflammation (ici a 140s). Par ailleurs, la Figure 101 montre que la perte de masse est
plus importante grace au changement des parametres cinétiques et thermiques : elle était de 1.5 grammes
avec les paramétres précédents aprés 220s d’exposition au cone calorimétre et passe a 5.5 grammes.
Cependant, elle reste inférieure a la perte de masse constatée expérimentalement, qui est de 8.9
grammes. Cela peut s’expliquer par la relative simplicité du modele de transferts de chaleur retenu ici,
lequel utilise des paramétres thermiques effectifs, et notamment, la non prise en compte d’une chaleur
de décomposition exothermique, qui existe lors de 1’oxydation des fibres, du charbon [126] et lors de la
pyrolyse de la matrice [50]. Ces chaleurs de décomposition entrainent en effet une augmentation de la
température et donc, de la perte de masse au cours du calcul. Toutefois, cette estimation de la perte de
masse n’est pas utilisée en tant que telle pour le calcul de la tenue mécanique, qui retient comme seul
parameétre influent I’épaisseur de charbon.

11) Détermination du critére correspondant a la transformation du matériau en charbon

Les paramétres thermiques déterminés permettent de retrouver la vitesse d’avancement du front de
décomposition constatée expérimentalement. La position de ce front de décomposition doit étre définie
a partir de certaines variables présentes dans le mod¢le de décomposition, en I’occurrence les variables
représentant I’avancement de la premiére ou de la seconde réaction. Cette méthode est appliquée dans
plusieurs travaux de la littérature pour déterminer le moment de la transformation du matériau en
charbon [32], [50].

Dans les travaux portant sur les couplages thermomécaniques, il est habituel de considérer que deés que
la matrice est décomposée, le matériau n’a plus aucune tenue mécanique [50]. Dans le cas du composite
carbone-époxy de I’étude, les ATG sous azote n’entrainent la décomposition que de la matrice — car les
fibres de carbone ne sont pas sujettes a la décomposition sous azote [59]. Or, sous azote la fraction
massique perdue par le composite est de 25%. Cela est calculé a partir des coefficients stoechiométriques
de la réaction sous azote : 1 — v; * v, = 0.25.

Par ailleurs, la fraction massique de matrice donnée par le fabricant est de 30%. Les 5% de différence
entre fraction massique de composite perdue sous azote et fraction massique de matrice totale sont
expliqués par des composés du carbone contenus dans la matrice et non décomposés sous azote. Ainsi,
on peut supposer que pour une perte de masse située entre 25% et 30%, le matériau composite n’a plus
aucune tenue mécanique.

Ici, une variable de référence définie comme Vyor = 1 — aq, ou @, est 'avancement de la premicre
réaction de décomposition, est utilisée. Pour V;..r = 0.4, I’épaisseur de charbon calculée est égale a
Iépaisseur de charbon expérimentale.

Or, Vyer = 0.4 équivaut a a; = 0.6, car Vo = 1 — a4
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Le coefficient steechiométrique de la premiére réaction sous air est fixé a v; = 0.45. Cela signifie qu’une
fraction massique de matériau égale a 45% est perdue aprés la premiére réaction. Ainsi, pour a; = 0.6,
cette fraction est de 0.6 * 0.45 = 0.27 : le matériau aura perdu 27% de sa masse a @; = 0.6. Cela permet
donc d’obtenir la bonne valeur de 1’épaisseur de charbon. Cette valeur est proche de la perte de masse
globale occasionnée en ATG sous azote qui est de 25% et donc, de la décomposition de la matrice seule.
Cela est cohérent avec I’hypothése de la littérature estimant que la perte de tenue du matériau lors de sa
décomposition thermique est uniquement due a la volatilisation de la matrice [50].

Afin d’illustrer la correspondance entre résultats expérimentaux et identification des paramétres du
modéle, les courbes correspondant a ’épaisseur expérimentale de charbon pour V.o = 0.4 et Vypor =
0.6 sont tracées Figure 102 et comparées a 1’épaisseur expérimentale et sa régression linéaire Figure 102

« Modéle : variable de référence = 0.4

4 Expérimental

4 —a
Modeéle : variable de référence = 0.6 ot a4
~ A 8 .
g Linéaire (Expérimental) A
g 3 N o
E L
2 L.
) ot
5 R Ceaatli !
A . -
1 oh
A .
»
. e 4 =
0 .
100 120 140 160 180 200 220

Temps d'exposition au cone (s)
Figure 102 : Epaisseur de charbon expérimentale [22], modélisée et choix d'un critére de transformation

La Figure 102 confirme que c’est bien la valeur V.. = 0.4 qui correspond le mieux a la régression
lin€aire de I’épaisseur de charbon expérimentale déterminée mécaniquement. Un V¢ faible correspond
a un avancement de la réaction a4 élevé, et donc a une épaisseur de charbon plus importante. C’est la
raison pour laquelle une épaisseur de charbon plus €levée est obtenue avec un V;..r = 0.4 qu’avec un
Vier = 0.6 sur la Figure 102. Grace a la Figure 102, une valeur de V;..r peut €tre fixée, et donc un
avancement de la premiére réaction a; , pour lequel le matériau est transformé en charbon.

A partir de cette valeur V.o = 0.4, on propose une relation entre la variable de décomposition dgg.
(telle qu’elle a ét€ définie au chapitre 2) et Vior. dgec est utilisée pour diminuer la rigidit€ lorsque la

variable de référence passe de 0.5 a 0.4, soit vers 350°C. Conformément au chapitre 2, la variable de
décomposition vient pondérer la rigidité de la fagon suivante (Eq. 4-8) :

Eq. 4-8 Vi,j Cij décomposé = Cij(l - ddéc)

A I’'image d’un endommagement mécanique, d g4 varie entre 0 et 1 : 0 lorsque le matériau est exempt
de toute dégradation mécanique et 1 lorsqu’il n’a plus aucune tenue mécanique.

d e est calculé en fonction de a4, sous la forme d’une tangente hyperbolique comme suit :

Eq. 4-9 dgsc = 0.5 + 0.5tanh(@gec(@1 — Xmia))
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Avec  @g4.. paramétre déterminant la vitesse de décroissance de d ¢,
ay  variable caractérisant la premiere réaction de décomposition
a, = 0 au début de la décomposition et @; = 1 a la fin de la premiére réaction
Qmiq Vvaleur de aq pour laquelle d 4. = 0.5

Les parametres retenus sont les suivants (Tableau 30) :

Pdec 50
Amid 0.55

Tableau 30 : Parameétres retenus pour calculer le coefficient de décroissance des modules

Si le passage de d 4. de 1 a 0 était instantané, a,,;4 serait égal a 0.6 car c’est la valeur pour laquelle on
constate que le matériau n’a plus aucune tenue Figure 102. Une valeur 1égérement inférieure est prise
mia = 0.55 afin de ne pas avoir une décroissance trop rapide de la rigidité (et donc, faciliter la
convergence du calcul), et d’obtenir un d 5. = 0 pour a,,,;4 = 0.6. En effet, la valeur de ¢4, détermine
la vitesse a laquelle la transition de d z¢ = 1 a dge. = 0 est effectuée, i.e. la vitesse a laquelle le matériau
perd ses propriétés entre le début de la décomposition et le moment ou la matrice est consommée. La
variable d 44, obtenue est tracée sur la Figure 103 :

0,9
0.8
0,7
0.6

0,5

ddec

Sens d’avancement de la réaction n°l

0.4 '

0,3

.

0 2

0 0,2 0.4 0,6 0.8 1

Vre f

Figure 103 : Evolution de la variable de décomposition d4¢. en fonction de la variable de référence V;.o¢

On notera que l’irréversibilité de I’évolution de I’endommagement d ¢, est imposée par celle de Vref,
directement relié a ’avancement de la réaction a;.

Dans le paragraphe 4.3.2.3 sont présentés les résultats de 1’application de ce couplage entre
décomposition thermique et mécanique pour les éprouvettes.

4.3.2.3 Résultats obtenus sur les éprouvettes +£45° en traction aprés exposition au cone.

Afin de vérifier I’approche adoptée, les simulations d’exposition au cone calorimétre présentées en 4.1
suivies de traction sont comparées aux résultats expérimentaux. Le temps d’inflammation expérimental
des éprouvettes [+453] est de 138+5(s), ¢’est pourquoi on s’intéresse a la décroissance des contraintes
maximales pour des temps d’exposition supérieurs. Une premicre étape consiste a exposer le matériau
a un chargement thermique seul (étape 1), puis en seconde étape, une traction monotone a température
constante et ambiante (étape 2) est menée (Figure 104) :
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Etape 1 :

Exposition au cone

Température

Endommagement Etape 2 :
diffus
T Traction a température ambiante

Figure 104 : Déroulement d'un calcul en deux étapes : exposition au flux lors de la premicre étape (étape 1) puis traction a
température ambiante lors de la deuxiéme étape (étape 2)

Les Figure 105, Figure 106 et Figure 107 présentent les tracés de la contrainte axiale en fonction de la
déformation axiale simulés respectivement apres 150s, 180s et 220s d’exposition au cone :

% . Modéle
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w0 = P PR L SR X
Expérimental 2
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=]
o
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Déformation (%)
Figure 105 : Traction aprés exposition pendant 150s au cone a 35kW/m? des éprouvettes [+453] ; essais [22] et modele

3. Modéle

40 . Expérimental 1 !’/-_——Ft

35 * Expérimental 2

* Expérimental 3

Contrainte (MPa)

0 0,1 0.2 03 0.4 05 0.6 0,7 0.8 09 1
Détormation (%)

Figure 106 : Traction apres exposition pendant 180s au cone a 35kW/m? des éprouvettes [+453] ; essais [22] et mod¢le
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Figure 107 : Traction aprés exposition pendant 220s au cone a 35kW/m? des éprouvettes [+453] ; essais [22] et modéele

Les Figure 105, Figure 106 et Figure 107 permettent de comparer la rigidité obtenue lors des essais [22]
et grace au présent modele. Elles montrent que la rigidité du mode¢le représente assez bien celle obtenue
expérimentalement : la rigidité obtenue par le calcul se situe presque toujours entre les bornes inférieure
et supérieure des rigidités expérimentales. Seule la rigidité obtenue par le calcul a 150s (Figure 105) ne
suit pas la courbe expérimentale, surestimant 1’effet de la décomposition sur la baisse de la rigidité. Cela
peut s’expliquer par le fait que les paramétres choisis surestiment a 150s I’épaisseur de charbon obtenue
expérimentalement, comme cela est mis en évidence par la Figure 84 :

. Modéle

+ Expérimental

Expérimental (interpolation)

Légére surestimation du modéle

Epaisseur de charbon (mm)
A
/—

100 ’ 120 140 150s 160 180 200 220
Temps d’exposition au cone (s)
Figure 108 : Epaisseur de charbon expérimentale [22] et modélisée des éprouvettes [+453], explication de la surestimation du
modele a 150s

Le Tableau 31 compare les contraintes maximales obtenues lors des essais et avec le modele :

Temps Omax £ €cart-type Omax
d’exposition Résultats des essais Résultats du modele
[22]
150s 53.9 £2.8MPa 51.4MPa
180s 36.7 +t4MPa 41.8MPa
220s 22.3 £2.7MPa 27.1MPa
Tableau 31 : Contraintes maximales des essais [22] et de la simulation lors de la traction aprés exposition des éprouvettes
[+453]

La résistance obtenue par le modele a 150s se situe dans I’incertitude expérimentale. La contrainte
maximale résultant d’une exposition au cone pendant 220 secondes est 1égérement supérieure a celle
trouvée expérimentalement, mais cette différence n’est que de 2MPa. La contrainte maximale résultant
d’une exposition au céne pendant 180 secondes est également l€gérement supérieure a celle trouvée
expérimentalement, mais cette différence n’est que de 1MPa. Ces différences peuvent paraitre minimes
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puisqu’elles sont inférieures aux écarts-types expérimentaux, qui sont respectivement de 4MPa et de
2.7MPa.

Conclusion de la partie 4

La tache consistant a affecter a un matériau en constante évolution des parameétres thermiques, est
délicate, d’autant plus lorsque ce matériau est sujet a une décomposition thermique complexe telle que
présentée dans cette partie (cf. Figure 92). De nombreuses conditions aux limites sont inconnues et
doivent étre déterminées, notamment le flux li€ a I’inflammation et le coefficient de convection lié aux
gaz volatiles. En vue de simplifier le probléeme de la décomposition thermique, de nombreuses
hypothéses simplificatrices sont faites : aucune récession de surface n’est considérée, la dilatation
thermique n’est pas modélisée et les paramétres thermiques sont effectifs. Les paramétres résultants de
cette recherche et portant sur les couplages entre décomposition thermique, transferts de chaleur et
comportement mécanique sont évalués dans la partie 5, ou la capacité de prédiction du modéle est
évaluée.
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5 Prédictions du modéle concernant le couplage de la décomposition
thermique et du comportement mécanique

Dans cette derniére partie est mis en application le modéle complétement couplé :

e En 5.1, des calculs en traction aprés décomposition sont effectués. Ils sont du méme type que
ceux du paragraphe 4.3.2.3, mais menés sur des éprouvettes d’empilements [90,, £12,] (5.1.1)
et [90, £45, 90, £12] (5.1.2) afin de valider I’influence de la décomposition thermique sur les
résistances du matériau apres son exposition au feu (cf. Figure 104).

e En 5.2, des calculs thermomécaniques enticrement couplés sont effectués (Figure 109), afin
d’étudier I’influence des différents phénomeénes (transferts de chaleur et décomposition
thermique) sur la rupture finale du matériau :

Traction
+ Exposition au cone
simultanées

Figure 109 : Déroulement d'un calcul completement couplé (schéma)

Comme dans les deux premiéres parties de ce chapitre, sont utilisés des résultats expérimentaux du
projet FireComp de tractions apres exposition préalable des éprouvettes au cone calorimétre. Le maillage
est renseigné en partie 3 de ce chapitre.

5.1 Traction apreés décomposition thermique : validation de ’approche couplée

Le modéle couplé donnant I’épaisseur de charbon a été identifié sur des éprouvettes [+453]. Afin
d’évaluer sa capacité a prédire la baisse des propriétés mécaniques suite a une exposition au feu, des
calculs sont menés sur des éprouvettes [90,, +125] et quasi-isotropes. Les résultats numériques sont alors
comparés aux résultats expérimentaux [22], sous la forme de courbes de traction (pour évaluer le module
et la déformation maximale) et d’un tableau récapitulant les contraintes maximales obtenues. La
comparaison des résultats permet d’évaluer le degré de fidélité et de prédictibilité du modéle, concernant
la modélisation des couplages entre épaisseur de charbon, transferts thermiques, flux d’inflammation et
perte des propriétés mécaniques. Les conditions aux limites pour le déplacement et le flux recu sont
renseignées en partie 3 de ce chapitre et sont du méme type que pour les €prouvettes [£453]. Seul le
temps d’inflammation differe.

5.1.1 Tractions aprés exposition des éprouvettes [90,, £125]

Les éprouvettes [90,, £12;] s’enflamment aprés un temps d’exposition au cone calorimétre d’environ
170s. Les résultats expérimentaux présentant toujours une certaine dispersion, I’ensemble des courbes
obtenues lors des essais [22] sont comparées aux courbes obtenues lors des simulations sur les Figure
110, Figure 111 et Figure 112 :
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Figure 110 : Traction aprés exposition pendant 180s au cone a 35kW/m? des éprouvettes [902, £122] ; essais [22] et modéle
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Figure 111 : Traction aprés exposition pendant 220s au cone a 35kW/m? des éprouvettes [902, 122] ; essais [22] et modéle
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Figure 112 : Traction aprés exposition pendant 250s au cone a 35kW/m? des éprouvettes [902, +£122] ; essais [22] et modele

Pour les calculs présentés sur les Figure 110, Figure 111 et Figure 112, les endommagements pris en
compte sont le délaminage et la décohésion d’interface fibre-matrice. En effet, il est constaté
expérimentalement qu’ils sont responsables de la rupture et de la perte de rigidité [22] pour les
éprouvettes [90;, +12,]. Les Figure 110 et Figure 111 mettent bien en évidence la dispersion
expérimentale, que cela soit au niveau de la rigidité obtenue (Figure 110) ou de la contrainte maximale
(Figure 111). Seule la Figure 112 montre un résultat expérimental assez homogéne, puisque les courbes
sont presque superposées. Les courbes simulées illustrent une rigidité satisfaisante pour les expositions
a 180s et a 250s. A 220 secondes, il semble que la décroissance de la rigidité soit 1égérement anticipée
par le modéle. Cela est un peu moins visible pour les autres cas.
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Les contraintes maximales de traction aprés exposition simulées sont présentées dans le Tableau 32 et
comparées a celles des essais [22] :

Temps d’exposition Omax T écart-type Omax
Résultat des essais Résultat du modele
[22]
180s 324 +12MPa 334MPa
220s 331 +26MPa 314MPa
250s 267+13MPa 250MPa

Tableau 32 : Contraintes maximales obtenues par les essais [22] et la simulation pour les éprouvettes [902, £122]

D’apres le Tableau 32, bien que le modele sous-estime 1égerement les modules obtenus, il reproduit
correctement la baisse des contraintes maximales obtenues lors des essais.

En conclusion, le modéle prédit assez bien le comportement des éprouvettes [90,, £125] suite a leur
exposition au feu.

5.1.2 Tractions aprés exposition des éprouvettes [90, £45, 90, £12] (quasi-isotropes)

Les éprouvettes quasi-isotropes s’enflamment aprés un temps d’exposition au cone calorimétre
d’environ 128s. Il est choisi de procéder a un calcul avant 1’inflammation, puis a 140s et enfin a 180s
i.e. juste apres I’inflammation et une fois que I’éprouvette est presque complétement décomposée. Cela
permet d’étudier I’influence de la décomposition thermique, méme lorsqu’elle est minime (i.e. avant

inflammation), sur le comportement de 1’éprouvette. Les résultats des tractions apres exposition (2 110s,
140s et 180s) sont donnés sur les Figure 113, Figure 114 et Figure 115 :

180 S
+ Essan 1 g
160 Essai 2 | 1 | | ot . ,
= Essai 3 " "y
140 - = Modéle : -—
120
100

80

Contrainte (MPa)

60 -

40

0,00 0,10 0,20 0,30 0,40 0,50 0,60

Déformation (%)

Figure 113 : Traction aprés exposition pendant 110s au cone a 35kW/m? des éprouvettes [90, £45, 90, £12] ; essais [22] et
modeéle
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Figure 114 : Traction aprés exposition pendant 140s au cone a 35kW/m? des éprouvettes [90, £45, 90, £12] ; essais [22] et

modeéle
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Figure 115 : Traction aprés exposition pendant 180s au cone a 35kW/m? des éprouvettes [90, £45, 90, £12] ; essais [22] et
modele

Les Figure 113, Figure 114 et Figure 115 permettent de constater que le modeéle reproduit bien le
comportement des éprouvettes quasi-isotropes. En effet, a 140s et a 180s, les pentes des courbes
contrainte-déformation sont similaires pour les essais [22] et le modéle. A 110s (Figure 113), une 1égére
surestimation de la rigidité est constatée dans le modéle. Elle peut étre due a une mauvaise évaluation
du temps d’inflammation. Cependant, la courbe de traction simulée a 110s retranscrit bien la perte de
linéarité du comportement de 1’éprouvette et ce tout au long de I’essai. Ce comportement fortement non-
linéaire avant la rupture n’est pas constaté pour toutes les éprouvettes pour les autres temps d’exposition
au cone. Apres 140s d’exposition par exemple (Figure 114), deux éprouvettes sur trois ont cette non
linéarité, et seule une sur trois a 180s (Figure 115). La rigidité obtenue par le modele est satisfaisante
mais correspond toujours a la valeur la plus haute des résultats expérimentaux. Afin de conclure sur ces
simulations, les contraintes maximales simulées et expérimentales [22] sont présentées Tableau 33 :

Temps Omax* €cart-type Omax
d’exposition | Résultat des essais Résultat du modéle
[22]
110s 174+10MPa 173MPa
140s 153+14MPa 154MPa
180s 128+13MPa 144MPa
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Tableau 33 : Contraintes maximales obtenues par les essais [22] et la simulation pour les éprouvettes [90, £45, 90, +12]

Le Tableau 33 montre que le modele rend bien compte de la valeur moyenne de la contrainte maximale.
A 180s (Figure 115) en revanche, la courbe de traction modélisée suit bien la tendance expérimentale et
donc, rend bien compte du module, mais la rupture intervient pour une déformation trop élevée.

Cette section 5.1 permet de valider 1I’approche adoptée puisque les résultats du modele correspondent
aux essais [22]. En outre, le modele est capable de retranscrire la perte de linéarité de la rigidité de
I’éprouvette due a la propagation de I’endommagement d’interface. Une amélioration possible du
modele serait la prise en compte de 1’effet de la décomposition sur les paramétres de I’endommagement
d’interface, tels que la déformation a I’initiation et a la rupture.

Ainsi, grice aux parameétres déterminés au sein des parties 3 et 4 et validés en section 5.1, des calculs
entierement couplés sont menés dans la sous-section suivante.

5.2 Prédiction du comportement couplé sur des éprouvettes [+453]

Afin de prédire le comportement du matériau soumis a une sollicitation couplée thermique et mécanique,
des simulations sont effectuées sur une éprouvette orientée a +45° sujette a un déplacement de 1’'une de
ses extrémités et exposée a un éclairement énergétique sur une de ses faces, comme lorsqu’elle est
exposée au flux de chaleur d’un cone calorimétre (cf. Figure 109).

Le but de ces calculs couplés est de déterminer le role de chaque phénomene (transferts de chaleur,
décomposition thermique et endommagement mécanique) dans la rupture finale de I’éprouvette. En
effet, les calculs de la sous-section précédente permettent de connaitre 1’épaisseur de charbon
correspondant a I’exposition d’une éprouvette au cone calorimétre avec inflammation de celle-ci, et
I’influence de cette épaisseur sur le comportement de I’éprouvette, les tractions y étant effectuées a froid.
Ce comportement n’est bien slir pas le méme que lorsque 1’éprouvette est exposée a un chargement
thermique sur I’une de ses faces simultanément a un chargement mécanique a ses extrémités, comme
c’est le cas dans cette section 5.2.

Les conditions aux limites sont les mémes que pour les calculs mécaniques et thermiques des parties 3
et 4, mais ces conditions sont appliquées en méme temps et ¢’est le maillage le plus fin (0.2mm dans
I’épaisseur de 1’éprouvette) qui est choisi. Les éprouvettes d’empilement [+453] sont prises comme
exemples d’application pour leur mode d’endommagement privilégié, I’endommagement par fissuration
matricielle, qui est diffus. Afin de se situer dans une configuration de traction monotone quasi-statique,
la vitesse de traction de référence considérée est de lmm/min. Les simulations sont donc effectuées de
part et d’autre de cette référence. Le but est de comparer ’influence des temps caractéristiques des
phénomeénes thermiques, mécaniques et de décomposition thermique dans la rupture du matériau. Ainsi,
il faut considérer des conditions aux limites ou aucun des phénoménes ne semble négligeable a premiére
vue. Par exemple, un flux inférieur a 20kW/m? est considéré comme faible et n’entraine aucune
inflammation sous cone, il n’est donc pas considéré ici. Finalement, dans les calculs effectués, la vitesse
de traction varie de 0.2 a Smm/min et le flux surfacique appliqué, de 20 a 100kW/m?. Afin d’étudier les
différentes influences des phénomenes les unes par rapport aux autres, les calculs suivants sont détaillés
dans cette section Tableau 34 :

N° | Vitesse de traction Flux
(mm/min) (kW/m?)
1 1 20
2 1 50
3 1 100
4 0.2 100
5 5 100

Tableau 34 : Calculs couplés détaillés
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5.2.1 Vitesse de traction de Imm/min et densité de flux de 20kW/m? (n°1)

La courbe contrainte-déformation obtenue est la suivante (Figure 116) :
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Déformation (%)
Figure 116 : Courbe contrainte-déformation obtenue pour un calcul couplé avec une vitesse de traction de Imm/min et une
exposition de 20kW/m?, sur une éprouvette [+453]

La Figure 116 montre un adoucissement important dii a la température qui fait chuter la rigidité a partir
de la transition vitreuse de la matrice. La baisse des contraintes intervient pour une déformation de 0.4%
a 41 secondes. Cela peut étre estimé comme I’instant de la rupture du matériau, qui n’a plus aucune
tenue. Afin de comprendre la cause de cette rupture, il est nécessaire d’observer I’endommagement
diffus et la répartition de la température dans 1’épaisseur de I’éprouvette. La répartition de la fissuration
matricielle a 41s est donnée Figure 117 :

Echelle
fissuration Zoom sur le milieu de I’éprouvette ot I’endommagement est maximal
matricielle

-1.1 1
Figure 117 : Endommagement par fissuration matricielle lors d’un calcul couplé a Imm/min de déplacement et 20kW/m? sur
une éprouvette [+453], zoom sur le milieu de I’éprouvette a 41s

L’observation de la Figure 117 met en évidence la faible valeur de I’endommagement diffus, situé entre
0.1 et 0.2 au maximum, au centre de 1’éprouvette. Cette valeur est loin de la valeur maximale de 0.6
nécessaire a la rupture de 1’éprouvette et rencontrée lors des essais de traction réalisés a température
ambiante ou lors des tractions isothermes. La température a 41 secondes est visible Figure 118 :

Figure 118 : Température (en K) supérieure a 80°C (en gris) a 41 secondes observée lors d’un calcul couplé & Imm/min de
déplacement et 20kW/m? sur une éprouvette [+453], zoom sur le milieu de 1’éprouvette

La Figure 118 montre que plus de la moitié de 1’éprouvette est atteinte dans son épaisseur par une
température supérieure a 80°C, tout en restant inférieure a la température de début de décomposition
thermique de la matrice (environ 200°C). A cette température, la plupart des modules ont déja une valeur
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considérablement réduite et cela explique le fait que la rigidité globale de 1’éprouvette soit si faible : la
contrainte maximale de 1’éprouvette est de 17MPa, alors qu’a température ambiante elle est de plus de
50MPa. Ce résultat explique la baisse observée de la contrainte globale observée Figure 116. En effet,
la température maximale (sur la surface exposée au flux) étant largement inférieure a la température de

début de décomposition thermique, celle-ci ne joue aucun rdle dans la baisse de la contrainte
macroscopique.

Afin de donner éventuellement un poids plus grand a la décomposition thermique, le calcul suivant
expose |I’éprouvette a un flux de 50kW/m?.

5.2.2 Vitesse de traction de Imm/min et densité de flux de 50kW/m? (n°2)

La courbe contrainte-déformation obtenue est la suivante (Figure 119) :
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Figure 119 : Courbe contrainte-déformation obtenue pour un calcul couplé avec une vitesse de traction de I mm/min et une
exposition de S0kW/m?, sur une éprouvette [+453]

La courbe contrainte-déformation de la Figure 119 atteint son maximum, 11MPa, a 28 secondes.

L’endommagement par fissuration matricielle au centre de 1’éprouvette a 28 secondes est visible sur la
Figure 120 suivante :

Echelle Zoom sur le milieu de I’éprouvette ou I’endommagement est maximal
fissuration

matricielle

Figure 120 : Visualisation des contraintes de la fissuration matricielle a 28s pour un calcul couplé avec une vitesse de traction
de Imm/min et une exposition de S0kW/m?, sur une éprouvette [+453] (zoom sur la partie centrale de 1’éprouvette)

L’endommagement par fissuration matricielle trés faible est mis en évidence en bleu sur la Figure 120.

Cela s’explique par une température supérieure a 80°C sur une grande partie de I’éprouvette comme
illustré en Figure 121 :
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Figure 121 : Température a 28s pour un calcul couplé avec une vitesse de traction de lmm/min et une exposition de
50kW/m?, sur une éprouvette [+453] (zoom sur la partie gauche de I’éprouvette). Mise en évidence de la zone ou la
température est supérieure a 80°C (en gris)

Une grande partie de 1’épaisseur de 1’éprouvette atteint une température supérieure a 80°C apres 28
secondes (Figure 121), ce qui explique la valeur faible de I’endommagement diffus de la Figure 119,
puisque tous les modules (excepté dans la direction des fibres) commencent alors a baisser de fagon
significative.

C’est donc la hausse de la température qui est responsable de la baisse de la contrainte et de la perte de
tenue du matériau pour la configuration n°2.

5.2.3 Vitesse de traction de 1mm/min et densité de flux de 100kW/m? (n°3)

La courbe contrainte-déformation obtenue est la suivante (Figure 122) :
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Figure 122 : Courbe contrainte-déformation obtenue pour un calcul couplé avec une vitesse de traction de Imm/min et une
exposition de 100kW/m?, sur une éprouvette [+453]

L’inflexion de la courbe contrainte-déformation de la Figure 122 survient a 22 secondes, soit seulement
6 secondes plus tot qu’a SOkW/m? (Figure 119), pour une déformation un peu plus faible (0.25% et non
0.3%), mais pour une contrainte beaucoup plus faible de 8.5MPa. 11 est nécessaire de comprendre dans
quelle situation ce maximum est atteint. Pour cela, la température dans 1’épaisseur de 1’éprouvette est
relevée au moment de 1’inflexion des contraintes Figure 123 :

Figure 123 : Température a 22s pour un calcul couplé avec une vitesse de traction de Imm/min et une exposition de
100kW/m?, sur une éprouvette [+453] (zoom sur la partie gauche de 1’éprouvette). Mise en évidence de la zone ou la
température est supérieure a 80°C (en gris)

143



La température de 1’éprouvette dépasse 80°C dans une grande partie de celle-ci (Figure 123). Cela a pu
entrainer une baisse des modules dans toutes les directions (excepté dans la direction des fibres). La
Figure 124 permet de visualiser la zone d’influence de la décomposition thermique :

Figure 124 : Variable d’avancement o de la réaction n°1 de décomposition a 22s pour un calcul couplé avec une vitesse de
traction de 1mm/min et une exposition de 100kW/m?, sur une éprouvette [+453] (zoom sur la partie gauche de I’éprouvette).
La zone ou la décomposition est non négligeable est a peine visible (en couleur)

D’apres la Figure 124, la variable d’avancement de décomposition est proche de zéro sur toute
I’éprouvette. C’est un résultat peu étonnant, puisqu’apres seulement 20 secondes d’exposition a un flux
de 100kW/m?, la température n’est pas suffisamment élevée dans 1’éprouvette pour que celle-ci
commence a se décomposer en profondeur, méme si la température est assez €levée en surface pour que
la décomposition commence.

Enfin, la valeur de I’endommagement par fissuration matricielle est trop faible pour entrainer la rupture
de I’éprouvette Figure 125 :

Echelle Zoom sur le milieu de I’éprouvette
fissuration ou I’endommagement est maximal
matricielle

Figure 125 : Variable d’endommagement diffus pour un calcul couplé avec une vitesse de traction de lmm/min et une
exposition de 100kW/m?, sur une éprouvette [+453] (zoom sur le milieu de I’éprouvette), a 22s. Mise en évidence de la zone
ol la température a une influence.

La Figure 125 et la Figure 123 associées permettent de comprendre que 1’influence de la température
cause a la fois une baisse des contraintes et une impossibilit¢é d’avoir un endommagement diffus
significatif (zone bleue sur la Figure 125). En effet, la croissance de cet endommagement n’a lieu qu’a
déformation élevée, lorsque la température est élevée. La baisse des contraintes est visible Figure 126 :
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Figure 126 : Visualisation des contraintes de cisaillement a 22s pour un calcul couplé avec une vitesse de traction de
Imm/min et une exposition de 100kW/m?, sur une éprouvette [£453] (zoom sur le milieu de 1’éprouvette)

C’est donc la hausse de température qui est responsable de la baisse des contraintes et de la perte de
tenue mécanique du matériau pour la configuration n°3 et non pas la décomposition.

Les calculs du paragraphe 5.2.4 et 5.2.5 ont pour intérét d’étudier le comportement du matériau pour
des vitesses de traction différentes : 0.2mm/min, afin de donner plus de poids a la décomposition
éventuelle et Smm/min, pour accentuer I’endommagement mécanique éventuel.

5.2.4 Vitesse de traction de 0.2mm/min et densité de flux de 100kW/m? (n°4)

La courbe contrainte-déformation obtenue est la suivante (Figure 127) :
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Figure 127 : Courbe contrainte-déformation obtenue pour un calcul couplé avec une vitesse de traction de 0.2mm/min et une
exposition de 100kW/m?, sur une éprouvette [£453]

Le maximum est atteint & 24s avec une contrainte maximale beaucoup plus faible, de 1.7MPa comme
I’illustre la Figure 127. La contrainte n’a pas le temps d’augmenter par rapport au calcul n°3, étant
donnée la vitesse de traction faible de 0.2mm/min et le flux de chaleur toujours important, de 100kW/m?.
En revanche, la température atteint une valeur supérieure a 80°C dans une grande partie de 1I’éprouvette,
de fagon semblable au calcul n°3, comme le montre la Figure 128 :

Figure 128 : Température a 24s pour un calcul couplé avec une vitesse de traction de 0.2mm/min et une exposition de
100kW/m?, sur une éprouvette [+453] (zoom sur la partie gauche de 1’éprouvette). Mise en évidence de la zone ou la
température est supérieure a 80°C (en gris)

145



La Figure 128 confirme que I’éprouvette a une température supérieure a 80°C presque sur toute son
épaisseur au moment ou la courbe atteint son maximum, ce qui explique la contrainte maximale faible
constatée Figure 129 :

Figure 129 : Visualisation des contraintes de cisaillement a 24s pour un calcul couplé avec une vitesse de traction de
0.2mm/min et une exposition de 100kW/m?, sur une éprouvette [+453] (zoom sur le milieu de I’éprouvette)

De méme, la décomposition thermique ne joue sans doute pas un réle prépondérant dans la baisse des
contraintes, d’apres 1’épaisseur trés réduite atteinte par la décomposition Figure 130 :

Echelle Vier  Quelques mailles du milieu de I’éprouvette

T o o o e
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Figure 130 : Variables Vier et 1-dacc @ 24s pour un calcul couplé avec une vitesse de traction de 0.2mm/min et une exposition
de 100kW/m?, sur une éprouvette [+453] (zoom sur quelques mailles au milieu de 1’éprouvette)

La Figure 130 montre que trois a quatre mailles sont touchées par la décomposition thermique (variable
V), et seulement deux mailles par la décroissance des contraintes due a la décomposition thermique
(1-dasc), soit 0.43mm d’épaisseur. L’épaisseur totale de 1’éprouvette étant de 6mm, cela représenterait
une baisse des contraintes de 6.3% a 20°C. La contrainte maximale de 2MPa prédite Figure 127 ne peut
donc étre due a cette décomposition. Elle s’explique donc par la baisse de la rigidité dans les directions
transverses et hors-plan lors de 1’élévation de température.

Par construction du mode¢le, les modules dans toutes les directions (sauf la direction des fibres)
diminuent de fagon dramatique au passage de la transition vitreuse et a son approche (80°C notamment).
Ainsi, la baisse des modules due a la décomposition thermique n’intervient qu’une fois que la
température a déja influencé les modules. Seule la direction des fibres se voit affecter une baisse réelle
lors de la décomposition du matériau.
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En conséquence, le calcul avec une vitesse de traction de 0.2mm/min et une densité de flux de 100kW/m?
(n°4) donne des résultats semblables au calcul précédent n°3 car le matériau rompt toujours a cause
d’une baisse des contraintes. Toutefois, il rompt pour une contrainte plus faible du fait d’une
déformation moins importante pour un méme temps d’exposition. C’est donc la hausse de température
qui est responsable de la baisse des contraintes et de la perte de tenue du matériau pour la configuration
n°4.

Le dernier calcul permet de savoir comment le matériau se comporte a flux de chaleur élevé (100kW/m?)
et vitesse de déplacement plus rapide (Smm/min) que précédemment.

5.2.5 Vitesse de traction de Smm/min et densité de flux de 100kW/m? (n°5)

La courbe contrainte-déformation obtenue est la suivante (Figure 131) :
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Figure 131 : Courbe contrainte-déformation obtenue pour un calcul couplé avec une vitesse de traction de Smm/min et une
exposition de 100kW/m?, sur une éprouvette [+453]

Pour ce calcul, le maximum de la courbe est atteint a 13 secondes et la décroissance des contraintes est
plus rapide que dans les autres calculs (Figure 131). L’endommagement diffus est visualisé Figure 132 :

Figure 132 : Variable d’endommagement diffus a 14s pour un calcul couplé avec une vitesse de traction de Smm/min et une
exposition de 100kW/m?, sur une éprouvette [+453] (zoom sur le milieu de 1’éprouvette).

La Figure 132 met en évidence que contrairement aux cas des autres calculs couplés présentés,
I’endommagement diffus a le temps de croitre puisqu’il atteint 0.5 au milieu de 1’éprouvette, ce qui est
proche de son maximum. Cela est di a la vitesse de sollicitation, associée a une température moins
importante dans 1’épaisseur de I’éprouvette, comme 1’illustre la Figure 133 :
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Figure 133 : Température a 13s pour un calcul couplé avec une vitesse de traction de Smm/min et une exposition de
100kW/m?, sur une éprouvette [+453] (zoom sur le milieu de 1’éprouvette). Mise en évidence de la zone ou la température est
supérieure a 80°C (en gris)

La Figure 133 met en évidence que 1’épaisseur d’éprouvette atteinte par une température supérieure a
80°C est moins importante que dans les calculs précédents. C’est un résultat logique, puisque le temps
d’exposition est moins long. Cela permet d’expliquer que la contrainte a rupture soit plus élevée, puisque
les modules sont affectés par la transition vitreuse que dans les calculs précédents, et donc, la rigidité
globale de I’éprouvette, plus élevée.

5.2.6 Resume des résultats des calculs couplés et conclusion

Les résultats des calculs couplés sont résumés Tableau 35 :

N° | Vitesse de traction Flux de Temps Contrainte maximale
(mm/min) chaleur correspondant (MPa)
(kW/m?) | au maximum de
la courbe
(seconde)
1 1 20 41 17
2 1 50 28 11
3 1 100 22 8.5
4 0.2 100 24 1.7
5 5 100 13 30

Tableau 35 : Temps a rupture et contraintes maximales des calculs couplés sur les éprouvettes +45°

Le Tableau 35 permet de constater que le maximum de la courbe, dans le cas d’un calcul couplé, est
toujours atteint avant 50 secondes. Pour rappel, I’inflammation n’arrive qu’aprés 100 secondes lors de
I’exposition en cone calorimetre. Le maximum ici, est de 41 secondes pour un flux de 20kW/m?,
d’ailleurs considéré comme faible dans la littérature ([22], [49]) car il n’entraine en aucun cas
I’inflammation de 1’éprouvette.

Ce qui n’est pas visible sur les résultats des calculs présentés Tableau 35, est le fait que I’adoucissement
constaté n’est jamais di a ’avancée du font de décomposition thermique qui aurait réduit la résistance
de I’éprouvette, mais plutot a la valeur de la température dans 1’éprouvette. En effet, pour tous les flux
et toutes les vitesses considérées, la température de 80°C a été dépassée dans une grande partie de
I’épaisseur de 1’éprouvette, réduisant grandement les modules dans toutes les directions et donc, la
rigidité et le temps pour atteindre la contrainte maximale, tout en restant globalement inférieure a la
température de décomposition thermique, qui est de 350°C. Les calculs ou la contrainte maximale est
beaucoup faible qu’a température ambiante sont ceux ou la température a un rdle primordial dans la
baisse des contraintes (n°2, 3 et 4). Dans les autres calculs, il y a une compétition entre adoucissement
du matériau di a la température et endommagement diffus. L’illustration du phénoméne de compétition
existant entre croissance de I’endommagement et conduction de la température dans 1’éprouvette est par
exemple visible sur la Figure 132. L’endommagement diffus devient important & 1’endroit ou la
température fait moins baisser la rigidité. Ainsi, cette compétition est mise en évidence.

Les ruptures constatées dans les calculs couplés du Tableau 35 sont donc dues a I’endommagement
diffus lorsque la traction est trés rapide (calcul n°5) ou a la baisse de rigidité suite a la hausse de
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température lorsque la traction est plus lente (tous les autres calculs). La température a alors le temps
d’étre conduite dans I’épaisseur. Enfin, un phénomeéne de compétition est mis en évidence lorsque les
éprouvettes sont soumises a un flux considéré comme faible, de 20kW/m? ou lorsque la vitesse de
traction est de Smm/min et le flux important (100kW/m?). En conclusion, la décomposition thermique
n’aura une influence notable que sur les structures de forte épaisseur et soumises a une contrainte
mécanique largement inférieure a la résistance du matériau, tels les réservoirs hyperbares.
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6 Conclusion du chapitre 3

Ce chapitre permet d’appréhender le comportement du matériau composite formé de fibres de carbone
et de matrice époxy a 1’échelle de 1’éprouvette. 1l est divisé en trois parties :

La premiére partie est consacrée a I’identification des paramétres mécaniques sur des
éprouvettes £12°, £45°, 90°, et 0°, et pour des températures variées allant jusqu’a 150°C. Ces
parameétres sont ensuite validés sur des éprouvettes dont 1’empilement est quasi-isotrope. La
comparaison des résultats expérimentaux [22] pour les éprouvettes quasi-isotropes et des
résultats du mod¢le permet une validation préliminaire de I’approche adoptée et des valeurs des
parametres mécaniques détermings.

Dans la seconde partie, sont déterminés les parameétres du mécanisme cinétique et les propriétés
thermiques inconnues. Le mécanisme cinétique choisi est d’abord développé sous atmosphere
inerte. Toutefois, la perte de masse trouvée n’étant pas suffisante, un nouveau mécanisme
cinétique est déterminé par 1’étude de résultats de la décomposition thermique du composite en
ATG sous atmosphére oxydante (air). Les paramétres thermiques sont optimisés grace a des
résultats de la littérature, ainsi qu’en utilisant une méthode inverse consistant a reproduire par
la modélisation, I’épaisseur de charbon expérimentale. Ceci améne a la conclusion que le
matériau n’a plus aucune tenue mécanique pour une perte de masse liée a la décomposition
thermique de 27% de la masse initiale. Ce résultat confirme I’hypothése de la littérature selon
laquelle le matériau n’a plus aucune tenue des I’instant ot la matrice est décomposée.

La derniére partie permet de valider les parameétres du couplage entre décomposition thermique
et loi de comportement mécanique grace a des tractions aprés exposition a un flux de chaleur
réalisées sur des éprouvettes +12° et quasi-isotropes. Les résultats (rigidités, contraintes et
déformations a rupture) sont globalement bons. Des calculs couplés sont également menés afin
d’estimer le rdole de chaque phénomeéne (température, décomposition thermique et
endommagement mécanique) sur la rupture. Il apparait que ¢’est la température qui joue un role
prépondérant dans tous les cas, méme lorsque le flux de chaleur incident est faible. Cela
explique la raison pour laquelle dans la plupart des études de la littérature, la décomposition
thermique est simplifiée, notamment sous la forme d’une cinétique a une seule réaction.

L’ensemble des paramétres du modéle étant déterminés, la prochaine étape est de prédire le
comportement mécanique d’un réservoir d’hydrogéne soumis a des chargements thermo-mécaniques
importants. C’est 1’objet du chapitre 4.
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7 Annexe Chapitre 3

7.1 Traction a différentes températures des échantillons [90¢]
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Figure 134 : Courbes de traction des éprouvettes [906] a 50°C. Essais [22] et simulation
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Figure 135 : Courbes de traction des éprouvettes [906] a 80°C. Essais [22] et simulation
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Figure 136 : Courbes de traction des éprouvettes [90¢] & 150°C. Essais [22] et simulation

151



7.2 Traction a différentes températures des échantillons [90,, £12]
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Figure 137 : Courbes de traction des éprouvettes [902, £122] a 20°C, 50°C, 80°C et 150°C. Essais [22] et simulation

7.3 Traction a différentes températures des échantillons [+453]
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Figure 138 : Courbes de traction des éprouvettes [+453] a 50°C Essais [22] et simulation
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Figure 139 : Courbes de traction des éprouvettes [+453] a 80°C. Essais [22] et simulation
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Figure 140 : Courbes de traction des éprouvettes [+453] a 150°C. Essais [22] et simulation

7.4 Traction a différentes températures des échantillons [90, £45, 90, £12] (quasi-
isotropes)
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Figure 141 : Courbes de traction des éprouvettes quasi-isotropes a 50°C. Essais [22] et simulation
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Figure 142 : Courbes de traction des éprouvettes quasi-isotropes a 80°C. Essais [22] et simulation
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CHAPITRE 4 :

Prédiction du comportement de réservoirs
d’hydrogene hyperbares en conditions de service
et en cas d’incendie



1 Introduction

Les réservoirs d’hydrogéne hyperbares de type IV connaissent actuellement un essor important. La
caractérisation expérimentale et la simulation de leur durabilité est un sujet d’étude largement abordé
dans la littérature [127], [128], [129], [130], [131], [132], [6]. Lors de la conception et de la modélisation
de ces réservoirs, toutes les situations possibles, habituelles ou non, doivent étre envisagées, notamment
leur vidange [5], la chute d’objets [12], leurs modes d’endommagement et leurs pressions d’éclatement
[11]. Dans le cadre de la sécurité des biens et des personnes, la situation de 1’incendie doit également
étre envisagée. Quelques études lui sont consacrées [14], [16].

Le but de ce chapitre est d’utiliser a I’échelle du réservoir le modele développé au sein du chapitre 2 et
mis en place au sein du chapitre 3. Les simulations sont effectuées dans des conditions mécaniques pures
(pression interne) et completement couplées (pression interne + exposition a un flux de chaleur). Dans
ce dernier cas, la décomposition thermique du matériau (dégradation thermique), I’endommagement
mécanique (dégradation mécanique) et les transferts thermiques sont présents et simulés.

Pour ce faire, le chapitre est divisé en trois parties. La premicre est consacrée a la présentation de la
modélisation éléments finis du réservoir, notamment la géométrie, le maillage et les propriétés des
matériaux utilisés. Le réservoir est étudié en profitant de son axisymétrie afin de réduire le temps
de calcul. La sollicitation thermique que le réservoir subit sur sa face externe et la sollicitation
mécanique due a la pression interne sont homogeénes, ce qui justifie également cette hypothése
d'axisymétrie. Dans une seconde partie, des calculs purement mécaniques sont menés afin de vérifier
la fiabilité du modéele mécanique. Pour cela, des simulations d’éclatement a pression croissante sont
effectuées, dans des conditions de température ambiante. Les roles des différents
endommagements dans ’évolution de la pression d’éclatement et du gonflement sont étudiés,
ainsi que la croissance des endommagements dans les différents plis. Cette étude est complétée
par des simulations a une température intermédiaire, de 80°C, représentative d’un échauffement du
réservoir, toutefois sans qu’il n’y ait de décomposition thermique. La troisiéme partie porte sur
le comportement du réservoir hyperbare en conditions d’incendie. Cette étude permet d’obtenir les
temps d’éclatement a différentes pressions, ainsi que d’évaluer la compétition qui prend place entre
décomposition thermique, transferts de chaleur et endommagement mécanique. Les résultats obtenus
sont comparés a des essais et a des simulations menés dans le cadre du projet européen FireComp
[16].
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2 Modélisation par éléments finis
2.1 Présentation du réservoir étudié et scénarii d’éclatement

Le réservoir de I’é¢tude est fabriqué par la société Hexagon selon un procédé d’enroulement filamentaire
[16]. Le réservoir de type IV modélisé dans ce mémoire est photographié Figure 144. Il a une capacité
de 36 litres et mesure environ 900 mmm de long pour un diamétre extérieur de 300 mm :

Coque composite
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Figure 144 : Photographie d’un rservoir bobiné carbone-époxy fabriqué par Hexagon [16]

La Figure 144 montre la coque externe en composite, ainsi que la position d’une embase métallique, ce
qui est détaillé grace a la vue en coupe présentée sur la Figure 145 :

Virole Dome

t &+ ¢ ¢

Eclatement

Embase
métallique

LSS S LSS u

Composite Liner
Figure 145 : Schéma en coupe des différents éléments d'un réservoir d'hydrogene de type IV [6]

La Figure 145 renseigne sur les différentes parties d’un réservoir de type IV : une couche externe en
matériau composite carbone-époxy, un liner polymere et des embases métalliques[16]. La particularité
de I’hydrogeéne est d’étre trés réactif chimiquement avec de nombreux matériaux, car il a une affinité
chimique élevée [133]. Ainsi, le liner permet d’assurer I’étanchéité de la structure grace a sa neutralité
chimique [134]. Les embases métalliques ont pour fonction de connecter le réservoir a I’extérieur,
notamment en vue de son remplissage. Enfin, la couche externe en composite assure la résistance
mécanique de la structure. Elle est congue afin de résister a des pressions internes égales a plus de deux
fois sa pression nominale habituelle (qui est de 700 bar) et a des cycles de vidange rapides [5]. Dans la
présente étude, I’embase est en aluminium et le liner est en Polyéthylene Haute Densité (PEHD).

Le dimensionnement des réservoirs de type IV requiert I’évaluation précise de sa pression d’éclatement
et de son mode d’éclatement, qui peut étre de deux types [9] :

- Le mode d’éclatement dit « sain », par ouverture de la virole.
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- Le mode d’éclatement non sain ou le dome céde. Les embases métalliques sont alors projetées. Ce
mode d’éclatement est dit « non sain » car la vitesse d’éjection des embases fait d’elles des projectiles
dangereux, la pression interne étant de plusieurs centaines de bar.

Les conséquences d’un éclatement sain et non sain sur la structure du réservoir sont illustrées Figure
146 [98] :

Figure 146 : Mode d'éclatement du réservoir, sain (2 gauche;) et non sain (a droite) [98]

Le type d’éclatement est de nouveau abordé dans la section 4.2 en rapport avec la géométrie du modéle
adopté.

Le déplacement du point le plus externe de la virole est tracé en fonction de la pression interne (pour le
cas du chargement mécanique pur). Cela permet de connaitre la pression ou le temps d’éclatement.
Afin de I’identifier, on repére la divergence du déplacement. Le point pour lequel la pente du
déplacement devient nulle est le point d’éclatement du réservoir. La simulation détecte un mode
d’éclatement sain si cette divergence du déplacement est repérée dans la direction radiale. Plus
précisément, c’est le déplacement du nceud le plus externe au modele qui est tracé en fonction de la
pression afin de connaitre le moment de 1’éclatement.

2.2 Maillage et géométrie utilisés

La problématique de la simulation du procédé d’enroulement fait 1’objet de nombreux travaux ([135],
[136], [137]). Dans ce procédé, on vient déposer une méche de fibres de carbone pré-imprégnée sur le
liner polymeére du réservoir Figure 147. On distingue les plis circonférentiels, dont I’angle par rapport a
I’axe du réservoir est de 90°, des plis hélicoidaux dont 1’angle est =0, différent de 90°.

&

y C

circonférantiel polaire hélicoidal

Figure 147 : Différents types d'enroulements pour les réservoirs de type [V [11]

L’enroulement hélicoidal conduit & un motif enchevétré dont la Figure 148 [138] présente un schéma :
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Figure 148 : Enchevétrement des méches au cours d’un enroulement hélicoidal [138]

En conséquence de ce mode de fabrication dans lequel la méche parcourt des allers retours sur le
réservoir, ’angle d’un pli donné, qui est constant et imposé par I’opérateur sur la virole, évolue sur le
dome depuis sa valeur initiale 0 jusqu’a une valeur de 90° au point de retournement ou le pli contourne
le pole puis revient vers la partie virole. Le calcul de I’évolution de I’angle fait I’objet de plusieurs
travaux envisageant des trajectoires géodésiques ou non [135], [136], [139]. L’angle de la couche n’est
pas la seule variable qui évolue le long du dome. L’épaisseur change également quand on se déplace
vers la fin du dome. Dans cette étude, ’hypothese est faite que 1’orientation des plis et leur épaisseur
reste constante selon la position (dome ou virole). Cette hypothése, retrouvée dans [14] et qui
approxime fortement la géométrie du dome, suppose que le dimensionnement préalable des réservoirs
a été effectué de sorte a privilégier le mode d’éclatement sain, piloté par 1’état de contrainte en
virole. La géométrie du réservoir construite sur ces hypothéses est représentée sur la Figure 149 :

Figure 149 : Géométrie axisymétrique du réservoir

La séquence des angles choisie dans ce réservoir par la société Hexagon n’est pas renseignée
précisément pour des raisons de confidentialité. Toutefois, la Figure 150 donne une représentation de la
variation d’angle dans la virole et donc aussi dans le dome :

composite

Figure 150 : Variation d'angle dans la virole, matérialisée par le changement de couleur

Sur la Figure 150, il peut étre remarqué que les plis circonférentiels (les plus internes, en bleu foncé)
alternent avec les plis hélicoidaux.
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Finalement, le maillage comporte 35 513 ¢éléments, visibles en détail sur la Figure 152 et en vue globale
sur la Figure 151) :

Figure 151 : Maillage du réservoir (aisymétrique)

La Figure 152 présente le maillage adopté en détail dans la zone du dome :

IS

Figure 152 : Maillage détaillé : le dome a gauche, un détail du dome a droite

i2

Le type d’¢éléments utilisés pour I’ensemble du réservoir est CAX8T. Ce sont des ¢léments a huit nceuds,
a intégration quadratique pour les déplacements et linéaire pour la température. Comme illustré sur la
Figure 152, la forme de maille est quadrangulaire, de type régulier pour les plis et le liner, et de forme
libre pour I’embase. 11 y a deux éléments dans 1’épaisseur de chaque pli.

Par ailleurs, tous les calculs sur le réservoir sont menés selon un repere axisymétrique, le réservoir 1’ étant
lui-méme (cf. Figure 145). En outre, la loi de comportement mécanique est fortement non-linéaire,
notamment a cause de la présence des endommagements, et la décomposition thermique occasionne des
résolutions d’équations différentielles. Un calcul sur un réservoir entier serait donc trés chronophage.
L’axisymétrie permet de réduire le nombre de degrés de liberté présents dans le modéle et donc, de
réduire le temps de calcul.

Ainsi, seul le motif de la Figure 151 est représenté, en prenant en compte non seulement 1’axisymétrie
mais également la symétrie par rapport au plan médian. Dans certaines modélisations du comportement
mécanique des réservoirs, les plis sont représentés individuellement afin de savoir le plus précisément
possible quels sont les mécanismes menant a 1’éclatement ([6], [98], [1]). D’autres travaux attribuent
une maille dans 1’épaisseur pour plusieurs plis comme dans [14], ce qui permet de réduire le temps de
calcul. Les tailles de mailles sont précisées dans le Tableau 36. Les différents maillages adoptés sont
présentés selon des zones sur la Figure 153 :
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zone 1/ zone Frontiére
zone 2 / zone 3

Zone 1

Figure 153 : Différentes zones de maillages en fonction de la taille de maille et de son type

La Figure 153 met en évidence la fagcon dont le maillage s’adapte a la géométrie du réservoir. Il existe
trois zones, présentées Tableau 36, ou la taille des mailles est également détaillée. Par simplicité, la zone
2 est considérée comme uniquement celle de ’embase :

Zone 1 : composite dome | Zone 2 : embase ou liner dome Zone 3 : virole
maillage libre maillage libre maillage homogéne
environ 0.3mm*0.5mm environ 0.9mm*0.9mm liner : Imm*0.76mm
composite : Imm*0.375mm

Tableau 36 : Dimensions des mailles en fonction des zones de la Figure 153

2.3 Paramétres thermiques et mécaniques des constituants du réservoir

Afin d’optimiser le temps CPU, les calculs sont effectués dans un repére axisymétrique, contrairement
aux calculs sur éprouvette, menés en repere tridimensionnel. Cette axisymétrie nécessite de
procéder a des changements de repére pour pouvoir intégrer le modele d’endommagement dans le
calcul effectué a I’échelle du réservoir. En effet, le repére des données de sortie de 'UMAT est
global, alors que le repere de calcul des contraintes et des déformations est local, selon
I’orientation du pli. Ce changement de repéres est effectué comme suit :

- Les déformations dans le repére axisymétrique sont transportées dans le repére local du matériau
(d’orientation +0 ou —0).
- Les contraintes locales sont calculées grace au modele d’endommagement puis transportées vers
le repére axisymétrique.
Les propriétés thermiques du liner polymeére et des embases en aluminium sont précisées dans le Tableau
37 suivant [16] :

Masse volumique | Conductivité | Capacité thermique
Liner 958kg/m’ 0.25W/m/K 1700J/kg/K
Embase 2700kg/m’ 220W/m/K 900J/kg/K

Tableau 37 : Propriétés thermiques du liner et des embases [16]

Le Tableau 37 illustre la fagon simple dont le comportement thermique du liner et des embases est
modélisé. En effet, ’hypothese est faite que leurs propriétés thermiques sont constantes dans les gammes
de température étudiées. Le liner a peu d’influence thermique car il a une conductivité faible. Concernant
I’aluminium, 1’étude d’Abuserwal et al. [140] ainsi que celle de Zhao et al. [141] considérent que la
variation de ses propriétés thermiques entre 300K et 800K est négligeable. Ainsi, il est considéré que
les paramétres thermiques de 1’aluminium ne varient pas avec la température.

Les propriétés mécaniques du liner et des embases sont données Tableau 38 [16] :

| | Module de Young | Coefficient de Poisson |
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Liner

0.9GPa

0.3

Embase

68.9GPa

0.3

Tableau 38 : Propriétés mécaniques du liner et des embases [16]

Le Tableau 38 met en évidence que le liner et 1’aluminium sont considérés comme isotropes et
¢lastiques. Cette hypothése est justifiée par le fait que le liner a une influence quasiment nulle sur le
comportement mécanique du réservoir, et que I’aluminium reste dans le domaine élastique dans la

gamme de pression envisagée dans la suite.

Comme les propriétés thermiques et mécaniques du liner et de I’embase sont isotropes, il n’est
pas nécessaire de leur faire subir un changement de repére pour les obtenir dans le repere global.

Elles sont directement tabulées dans 1’interface utilisateur d’ Abaqus.
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3 Comportement mécanique du réservoir a température fixée

La pression d’éclatement du réservoir est étudiée. Le réservoir est congu pour que celle-ci soit bien
supérieure a la pression de service de 700Bar (avec un coefficient de sécurité de 2.25 [128]) et un mode
d’éclatement sain. Dans les calculs présentés dans ce chapitre, on impose un encastrement de 1’embase
(cf. Figure 154), représentatif des essais réalisés sur réservoirs réels [16]. Les conditions aux limites et
les chargements imposés dans le cas d’un chargement purement mécanique sont présentés Figure 154 :

Déplacemen

selonx
bloqué

y

Q Y a

Figure 154 : Schéma axisymétrique du réservoir, chargements et conditions aux limites purement mécaniques.

La Figure 154 met en évidence les conditions aux limites de I’embase métallique (I’encastrement a
gauche) ainsi que de la virole, conditions dues a la symétrie de la configuration. Dans cette partie, on
cherche tout d’abord a estimer la pression d’éclatement sous 1’action de la seule pression interne, sans
application de flux de chaleur. La pression est imposée de fagon progressive a I’intérieur du réservoir
jusqu’a 2000Bar.

Tout d’abord sont décrits les mécanismes amenant a 1’éclatement dans le cas ou seul I’endommagement
des fibres est présent. Puis, sont étudiés les cas pour lesquels I’endommagement d’interface,
I’endommagement diffus et I’endommagement en délaminage sont pris en compte en plus. Des
simulations sont effectuées pour connaitre les différents mécanismes d’apparition et de propagation de
pli en pli de ces endommagements. L’éclatement du réservoir a une température fixée de 80°C est
¢galement étudié.

3.1 Comportement a température ambiante

3.1.1 Rupture des fibres

Afin de déterminer la pression d’éclatement, il est nécessaire de définir un critére de rupture
macroscopique. Pour ce faire, on trace 1’évolution du déplacement dans la direction radiale (direction y
sur la Figure 154) du point le plus extérieur de la coque composite situé sur le plan de symétrie (Figure
155):
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Figure 155 : Déplacement radial en fonction de la pression imposée avec prise en compte seule de la rupture des fibres

La divergence du déplacement indique une perte de rigidité brusque et catastrophique, témoin de
I’ouverture de la virole. La Figure 155 met en évidence un éclatement a 1550Bar du réservoir, proche
de 2.25 fois la pression nominale d’utilisation de 700Bar. Cet éclatement simulé est conforme aux
observations expérimentales ainsi qu’aux prédictions numériques menées dans le cadre d’autres travaux
sur des réservoirs similaires ([11], [5], [13]). La Figure 156 présente une séquence des cartographies de
I’endommagement des fibres jusqu’a la rupture totale pour différentes pressions :

Endommagement par rupture des fibres sur I’ensemble de la virole
(échelle a gauche)

Zone d’observation de la rupture des fibres

1500Bar

B

1514Bar

1522Bar

HEE i . i HEEE

Figure 156 : Rupture des fibres dans la virole pour différentes pressions (en gris, le liner)

D’aprés la Figure 156, les premiers plis a subir un endommagement des fibres pour une pression interne
de 1500Bar sont les plus proches de la virole et d’orientation circonférentielle, qui sont les plus chargés.
Lorsque ces plis rompent, la charge est reportée a des plis plus externes ou I’endommagement croit,
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jusqu’a avoir une valeur maximale dans tous les plis circonférentiels. La rupture du réservoir intervient
rapidement apres le début de la rupture des plis internes, de 1500Bar a 1540Bar.

La pression d’éclatement simulée (1550 bar) est proche de la pression de service multipliée par un
facteur 2.25. 1l est & noter que cette valeur constitue une borne inférieure. En effet, les calculs ont été
réalisés dans un contexte déterministe, ou 1’évolution de I’endommagement est identique en chaque
point de la structure. Lorsqu’on prend en compte des aspects stochastiques dus a la variabilité de la
contrainte a rupture des fibres, i.e. I’aspect incertain (probabiliste) de la rupture, on augmente la pression
d’éclatement en raison du report des contraintes des éléments les plus faibles vers les éléments les plus
résistants ([142], [3]).

Cette section permet de comprendre que la rupture des fibres est responsable de 1’éclatement final du
réservoir. Le role des autres endommagements dans cette rupture est étudié dans les sections suivantes.

3.1.2 Deécohésion de l’interface fibre-matrice

Lorsque I’endommagement de l’interface est ajouté a I’endommagement des fibres, la pression
d’éclatement est 1égérement modifiée, comme la Figure 157 Iatteste :

9
——Rupture des fibres et endommagement d'interface
——Rupture des fibres
— 6
i
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Pression (Bar)
Figure 157 : Déplacement radial du réservoir avec et sans endommagement de I’interface

La Figure 157 illustre I’influence de I’endommagement de I’interface dans la réduction de la pression
d’éclatement. L’éclatement du réservoir avec cet endommagement intervient vers 1500Bar au lieu de
1550Bar. De plus, on note une 1égére différence dans la vitesse de gonflement du réservoir, puisque la
pente du déplacement radial obtenue pour le cas prenant en compte I’endommagement d’interface est
légérement plus importante que celle ne prenant pas en compte cet endommagement. Cela est dii & une
plus grande souplesse du réservoir lorsque la décohésion fibre-matrice est présente. Toutefois, cette
différence représente moins de 3% de la pression au moment de 1’éclatement. La Figure 158 permet de
comprendre plus finement la séquence de propagation de I’endommagement d’interface :
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Figure 158 : Endommagement d’interface fibre-matrice, au niveau du déme et de la virole de 300 a 1400Bar
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La Figure 158 montre que I’endommagement d’interface est d’abord présent dans les plis les plus
internes, au niveau de la virole. Avec I’augmentation de la pression, I’endommagement croit, la charge
touchant les plis est reportée vers I’extérieur et vers le dome. Au-dela de 600Bar, la cartographie de
I’endommagement d’interface ne change guére car celui-ci est maximal dans tous les plis hélicoidaux.
Les plis non touchés par I’endommagement d’interface rompent par endommagement des fibres.

L’endommagement d’interface est présent dans de nombreux mod¢les de la littérature ayant pour sujet
I’éclatement des réservoirs hydrogéne ([6], [2]). Dans le cas d’un calcul couplé, coliteux en termes de
temps de calcul, il est constaté que la différence de pression d’éclatement est de 50 Bar lorsque cet
endommagement est pris en compte (cf. Figure 157). Les temps de calculs des cas avec et sans prise en
compte de ’endommagement d’interface sont comparés Tableau 37 :

Avec rupture des fibres seule | Avec rupture des fibres et endommagement d’interface
36 487s CPU 81 300s CPU

Tableau 39 : Temps de calcul CPU jusqu’a I’éclatement du réservoir avec et sans endommagement d’interface

D’aprés le Tableau 39, le temps d’un calcul purement mécanique est multiplié par plus de deux lorsque
I’endommagement d’interface est pris en compte. Cela est di au caractére fragile, précoce et généralisé
a toute la virole de ’endommagement d’interface, ce qui diminue considérablement la vitesse de
convergence du calcul. Dans les présents travaux, I’écart de 50 Bar, de 1’ordre de la variabilité des essais,
n’est pas considéré comme étant assez significatif pour lui sacrifier la rapidité de convergence. Ainsi, la
fiabilité du modéle n’est pas amoindrie si cet endommagement n’est pas pris en compte, ¢’est pourquoi
on ne le considére pas dans les calculs présentés par la suite.

3.1.3 Délaminage

La cartographie de I’endommagement par délaminage et sa propagation sont données Figure 159 :
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1g1iré 139 : P}opagaition du délaminage dans le réservoir de 200 a 1400Bar

D’apres la Figure 159, ’endommagement par délaminage apparait vers 200Bar dans le dome du
réservoir. Il est principalement causé par les composantes €3 et €13 des déformations. Sa croissance et
sa propagation ne sont pas influencées par 1’orientation des plis, puisqu’il atteint une valeur maximale
dans tous les plis sans exception a 400Bar. Avec 1’augmentation de la pression, il croit dans toute
I’épaisseur du réservoir, mais reste toujours dans la zone du dome. Cela s’explique par les contraintes
de cisaillement générées par la flexion de la structure. Cette présence du délaminage engendre une 1égere
déformation du déme, mais la jonction entre le dome et la virole ainsi que la virole, restent épargnées
par le délaminage, méme a 1400Bar. Notons de plus que cet endommagement de délaminage a tendance
a fortement ralentir la convergence des calculs.

Du fait de ces difficultés et de sa faible influence sur le déplacement de la virole, le délaminage est
désactivé dans les simulations couplées réalisées dans ce chapitre.

3.1.4 Fissuration matricielle

La fissuration matricielle est un endommagement diffus dont la cinétique est progressive. La Figure 160
permet d’estimer son influence sur la pression d’éclatement :
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Figure 160 : Déplacement radial avec et sans endommagement par fissuration matricielle

D’apres la Figure 160, la fissuration matricielle, comme la décohésion d’interface, a pour effet
d’augmenter 1égérement la souplesse de la structure, ce qui se traduit par une augmentation de la pente
du déplacement radial. La pression d’éclatement est alors 1égérement modifiée. La cartographie de la
fissuration matricielle est donnée Figure 161 :
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Figure 161 : Propagation de 'endommagement diffus dans la virole de 400 a 1400Bar

L’endommagement diffus fait son apparition vers 400Bar dans des plis dont 1’orientation est
intermédiaire i.e. proche de 45°. Avec 1’augmentation de la pression, sa valeur croit. Cette croissance
est plus rapide dans les plis internes i.e. les plus chargés mécaniquement (cf. a 800Bar). Les plis sains
et d’orientation proches de 45° reprennent la charge mécanique de ceux qui ont rompu. Ainsi, la
fissuration se propage dans 1’épaisseur. Les derniers plis touchés (avant I’éclatement) et ceux qui sont
épargnés par la fissuration sont les plis externes (les moins chargés) et les plis circonférentiels (cf. a
1400Bar).

La Figure 160 permet de comprendre qu’il existe bien une influence de la présence de I’endommagement
diffus sur la propagation de la rupture des fibres. Cela s’explique par le fait que I’endommagement diffus
est présent avant que I’endommagement des fibres ne commence a faire son apparition, dans la méme
zone que I’endommagement des fibres, a savoir la virole. Etant présents au sein des mémes plis, ces
endommagements s’additionnent et la pression d’éclatement diminue (cf. Figure 160).

Enfin, la prise en compte de la fissuration matricielle a une influence sur le temps de calcul (Tableau
40) :

Avec rupture des fibres seule | Avec rupture des fibres et fissuration matricielle
36 487s CPU 68 250s CPU

Tableau 40 : Temps de calcul CPU jusqu’a I’éclatement du réservoir, avec et sans prise en compte de la fissuration
matricielle

Le temps de calcul est multiplié par deux lorsque la fissuration matricielle est modélisée en méme temps
que la rupture des fibres.

Il est mis en évidence que la prise en compte de la fissuration matricielle a une faible influence sur la
pression d’éclatement du réservoir (cf. Figure 161). La précision de pression d’éclatement gagnée par
cette prise en compte, trés petite, est contrebalancée par le temps de calcul CPU nécessaire. Ainsi, dans
le cadre des calculs suivants, purement mécaniques et couplés, cet endommagement n’est pas pris en
compte, et cela, sans remettre en cause la fiabilité des calculs.

3.1.5 Synthese : role des difféerents endommagements dans la rupture a température
ambiante

D’apres les résultats obtenus, la rupture des fibres est le seul endommagement pouvant occasionner a
lui seul I’éclatement du réservoir vers 1550Bar. Si elle est associée a la décohésion de I’interface, la
pression d’éclatement diminue mais le temps de calcul est gravement affecté puisque multipli¢ par
deux. De plus, si la rupture des fibres et I’endommagement par délaminage sont associés, le calcul a
beaucoup de mal a converger tandis que la pression d’éclatement n’est pas influencée par cet
endommagement supplémentaire. Il n’atteint pas la virole, donc le déplacement radial ne permet
pas de détecter sa présence. Enfin, si elle est associée a I’endommagement par fissuration
matricielle, la pression
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d’éclatement est 1égérement réduite. Le Tableau 41 dresse un récapitulatif de I’influence de chaque
endommagement :

Endommagement | Zone d’apparition Plis touchés Roéle dans ’éclatement
Fibres Virole hélicoidaux principal
Interface Virole circonférentiels éclatement plus précoce
Fissuration Virole hélicoidaux éclatement plus précoce
intermédiaires
Délaminage Dome tous les plis divergence du calcul

Tableau 41 : Récapitulatif du réle de chaque endommagement dans la rupture du réservoir

1l est choisi, dans le cadre d’un calcul couplé, de privilégier le seul endommagement responsable de la
rupture, a savoir la rupture des fibres, afin de réduire le temps de calcul.

3.2 Comportement du réservoir a 80°C

Afin de caractériser le comportement du réservoir a une température constante ¢levée mais inférieure a
la température de transition vitreuse, un calcul est mené a 80°C. Cette température correspond a la borne
maximale d’utilisation des réservoirs de type IV en condition normale de fonctionnement [143]. Le
résultat du déplacement obtenu est tracé, comme celui précédemment obtenu a 20°C, Figure 162 :
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Figure 162 : Déplacements radiaux a pression croissante, a 80°C et 20°C

D’apres la Figure 162, I’éclatement a lieu a 1350Bar a 80°C, soit 200Bar plus tot qu’a 20°C. Cela
s’explique par la baisse progressive, a I’approche de la transition vitreuse, de tous les modules élastiques.
Cette diminution des modules entraine une augmentation de la souplesse de la structure, ce qui crée une
vitesse de gonflement plus élevée et rend plus précoce 1’éclatement. Pour savoir plus précisément pour
quelles raisons 1’éclatement a lieu a une pression inférieure, la progression de I’endommagement par
rupture des fibres est observée sur la Figure 163 :
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Figure 163 : Progression de la rupture des fibres dans le réservoir (virole) a une température de 80°C

D’apres la Figure 163, la rupture des fibres commence dans le pli le plus interne du réservoir, qui est
donc le plus sollicité mécaniquement, vers 1240Bar. Avec l’augmentation de la pression, cet
endommagement se propage aux plis circonférentiels, la charge étant reportée vers ’extérieur du
réservoir. Lorsque 1I’endommagement devient maximal dans les plis intérieurs circonférentiels, la
rupture survient rapidement, a partir de 1300bar.
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4 Comportement du réservoir en cas d’incendie

Contrairement au cas mécanique pur, ou des modeéles d’endommagement du matériau composite
complexes peuvent étre utilisés ([6], [98]), I’éclatement des réservoirs d’hydrogéne en cas d’incendie
est étudié la plupart du temps avec un modele mécanique simple faisant appel a des critéres de rupture
tels que la Progressive Failure Analysis (PFA) [14], voire la First Ply Failure [16]. La PFA est
constituée de critéres de rupture. La rigidité d’un pli est diminuée instantanément lorsqu’un critére de
rupture est atteint. L approche par First Ply Failure consiste a utiliser la PFA et a considérer que la
rupture de tout le réservoir arrive lorsqu’un seul pli est rompu, faisant 1a appel a ’hypothése du maillon
le plus faible selon laquelle le report de charge d’un pli ameéne a une ruine rapide du réservoir, ce que
les observations expérimentales (par émissions acoustiques notamment [ 144]) laissent penser.

Par ailleurs, les études portant sur les réservoirs a hydrogene en cas d’incendie et comprenant un mod¢le
de décomposition thermique reposent sur I’utilisation d’un mécanisme cinétique a une seule réaction,
ou seule la matrice réagit, n’entrainant localement qu’une perte de masse réduite a sa fraction massique.
La diminution des modules élastiques suit une loi dépendant du taux résiduel de matrice ([81], [14]).
Toutefois, certains travaux se concentrent sur la modélisation des conditions aux limites thermiques
subies par le réservoir, telles que le rayonnement et la convection, et considérent des propriétés
thermiques encore plus simples, sans décomposition thermique. C’est par exemple le cas de Zheng et
al. ([18],[145]) qui affectent une masse volumique et une conductivité thermique constantes au matériau
composite, puis une capacité thermique variant de fagon linéaire avec la température, au cours de
I’exposition au feu. La perte de masse n’est donc pas modélisée.

L’originalit¢ de l’approche présentée dans ce mémoire est donc de faire appel a un modéle
d’endommagement complet ainsi qu’a une décomposition thermique a deux étapes. Ceci permet de
conclure quant aux roles respectifs des endommagements mécaniques, de la température et de la
décomposition thermique dans 1’éclatement final d’un réservoir hyperbare en conditions d’incendie.

Cependant, afin de pouvoir mener ces calculs couplés, une légere modification de la loi de
comportement mécanique est effectuée par rapport a la version initiale utilisée dans le chapitre 3 et
construite en vue d’effectuer des tractions d’éprouvettes apres exposition au feu. Les modifications
apportées sont les suivantes : I’endommagement di a la décomposition thermique touche seulement la
rigidité dans la direction des fibres. En effet, dans un cas couplé, le dépassement de la température de
transition vitreuse entraine un abattement dramatique de tous les modules, qui perdent 95% de leur
valeur, excepté le module dans la direction des fibres. Ce dernier ne diminue que de 20% au passage de
la transition vitreuse. Il n’y aurait donc pas de sens physique a réduire encore davantage, lors de la
carbonisation du matériau, les autres modules qui ont déja été divisés par vingt lors du passage de la
transition vitreuse. De plus, cela rend la convergence trés difficile. Enfin, il est rappelé que ces modules
sont également touchés par certains endommagements mécaniques. Ainsi, afin de faciliter la
convergence des calculs et ne pas donner aux modules des valeurs trop faibles, il est décidé d’affecter
des valeurs « planchers » aux modules autres que celui dans la direction des fibres. Ces valeurs
minimales sont égales aux modules d’apres transition vitreuse. Ces modifications permettent d’attribuer
la baisse de rigidité globale en un point, a la température, aux endommagements mécaniques ou a la
décomposition thermique, et d’évaluer la compétition entre ces différents phénomeénes.

4.1 Résultats expérimentaux - Projet FireComp

Les résultats expérimentaux utilisés dans ce mémoire sont issus du projet européen FireComp, qui a
pour objet d’identifier les couplages thermo-mécaniques développés lors de 1’exposition au feu de
matériaux composites carbone-époxy. Les résultats de ce projet portant sur la tenue au feu du matériau
carbone-époxy a I’échelle de I’échantillon sont abordés dans le chapitre 3 et dans les travaux de Quach
et al. [22]. Ces résultats obtenus a 1’échelle du réservoir hyperbare sont décrits dans [16] et comparés
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dans ce chapitre, aux résultats du modeéle développé. Ainsi, les conditions aux limites des essais
d’exposition au feu sur réservoir et le modele implémenté dans les simulations FireComp doivent étre
précisés :

Les essais consistent & placer un réservoir bobiné a haute pression dans une enceinte semi-
confinée constituée de pans de béton (Figure 164). Le réservoir est enflammé grace a des
injecteurs de gaz. Des thermocouples sont placés a de multiples endroits dans 1’épaisseur, en
particulier prés de ’interface entre liner et composite et a la mi-€paisseur de composite et autour
du réservoir afin de relever la température jusqu’a explosion. Leur position est indiquée sur
la Figure 165 :

Figure 164 : Configuration expérimentale d'incendie du réservoir [12]
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Figure 165 : Position des thermocouples afin de relever la température lors des essais au feu [16]

La pression interne ainsi que le temps d’explosion sont relevés pour deux essais, afin de
s’assurer de la répétabilité de ceux-ci. Le flux de chaleur net absorbé par le réservoir est déduit
des températures relevées sur un réservoir témoin en acier soumis aux mémes conditions
d’exposition [16]. Ce flux expérimental oscille entre 80 et 100kW/m?. Une valeur haute de
100kW/m? de flux de chaleur d’agression thermique est retenue pour la modélisation.

A partir de ces conditions aux limites (flux net constant de 100kW/m? sur I’ensemble de la
surface extérieure) et d’une géométrie simplifiée du réservoir (identique a celle présentée dans
la premicre partie de ce chapitre), des calculs axisymétriques sont menés. Le modéle mécanique
adopté comprend des critéres de rupture et répond a la First Ply Failure : il est considéré que le
premier pli qui subit une rupture de fibres entraine 1’éclatement du réservoir de fagon presque



instantanée. Les transferts de chaleur sont dépendants des paramétres thermiques issus de
travaux de Hidalgo et al.[42] effectués sur le composite de I’étude (dans le cadre du projet
FireComp également). Cette approche simpliste, construite sur un critére de rupture controlé par
le pli le plus faible dans la direction des fibres, est comparée aux simulations réalisées a 1’aide
du mod¢le d’endommagement couplé a la dégradation thermique exposé dans les chapitres
précédents

4.2 Chargement et conditions aux limites

Les conditions aux limites et les chargements opérés dans cette partie sont présentés Figure 166 :
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Figure 166 : Vue axisymétrique du réservoir ; configuration du cas couplé.

Le calcul est divisé en deux étapes : la premiére est la mise en pression du réservoir, la seconde est son
exposition au feu, la pression interne étant maintenue constante.

4.3 Champs de température obtenus expérimentalement [16] et par la modélisation

Les simulations présentées dans cette partie sont comparées aux résultats expérimentaux et numeériques
obtenus lors du projet FireComp [16]. Du fait de 1’axisymétrie du mod¢le, ainsi que 1’utilisation de la
symétrie médiane du réservoir, seules certains températures relevées expérimentalement par les
thermocouples de la Figure 165 sont utilisées. Les températures retenues pour la comparaison
sont au milieu du composite (thermocouple 11) et a I’interface entre le liner et le composite
(thermocouple 12) comme cela est illustré en Figure 167 :

Vue en coupe Vue de coté

Figure 167 : Placement des thermocouples 11 et 12 lors des essais [16]

La Figure 167 montre deux des thermocouples dont la température peut étre comparée aux calculs
menés de fagon axisymétrique. Cette comparaison est illustrée sur la Figure 168 :
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Figure 168 : Températures des essais [16] et obtenues avec le présent modele

La Figure 168 montre que le modéle traduit de fagon satisfaisante les transferts de chaleur, puisque
’écart entre la température du modele et expérimentale est inférieur a 10°C. Dans la section suivante
est relevé le temps d’éclatement pour une pression interne de 700 Bar.

4.4 Observations de I’éclatement a 700 Bar

Le résultat du déplacement obtenu lors d’un chargement thermo-mécanique couplé est tracé Figure 169 :
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Figure 169 : Déplacement radial obtenu par le modeéle pour une pression interne de 700Bar et 100kW/m?, dans le cas ou seule
la rupture des fibres est prise en compte

D’apres la divergence du déplacement radial observée Figure 169, I’éclatement du réservoir a lieu a 346
secondes. Ce temps d’éclatement est comparé¢ au résultats du modele FireComp [16] et aux essais [16],
obtenus pour le réservoir sous pression de 700Bar, Tableau 42 :

Essai Modele Modele
[16] [16] avec rupture des fibres seules
Temps a éclatement a 700Bar 238s 228s 346s

Tableau 42 : Comparaison des temps d’éclatement & 700Bar obtenus par différentes méthodes

D’apres le Tableau 42, le modele First Ply Failure utilisé dans FireComp obtient un éclatement du
réservoir aprés 228 secondes d’exposition au feu, ce qui est proche des résultats expérimentaux (238s),
alors que le modéle développé dans cette étude prédit un temps a éclatement de 346 secondes. Les 100
secondes d’écart entre le présent modele et I’approche par First Ply Failure peuvent s’expliquer par la
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régularisation visqueuse. En effet, celle-ci est proportionnelle, de maniére trés sensible, au temps total.
Elle facilite, voire permet la convergence des calculs, mais elle induit un effet retard sur la croissance
et la propagation de I’endommagement. Le modéle développé dans le présent travail tient bien
compte de la présence d’un endommagement dans le pli le plus chargé a 238 secondes, mais celui-ci
met 100 secondes pour aboutir a un éclatement du réservoir. Ceci qui peut étre di a la régularisation
visqueuse. Le temps d’éclatement trouvé par le modéle FireComp ne représente donc, en toute
rigueur, qu’une borne inférieure négligeant les phénomenes de report de charge.

L’endommagement par rupture des fibres, son évolution et sa cartographie sont présentés Figure 170
(pour la virole) et Figure 171 (pour le dome) :

203s 220s 230s

300s

e 1 e e e e
i e H ‘:"1 e
Figure 170 : Evolution de I’endommagement des fibres dans la virole de 200s a 300s a 700 Bar (endommagement de 0 a 0.1
en couleur, >0.1 en gris)
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La Figure 170 et la Figure 171 permettent d’observer, de maniére parallele, I’évolution de la rupture des
plis ayant lieu au niveau de la virole et du dome. Elles montrent que les premiéres fibres rompent a
203s dans la virole, et a 235s dans le dome. Le deuxiéme pli est atteint & 230s dans la virole, et a 300s
dans le dome. A 300s, la rupture s’est propagée a de nombreux plis de la virole, ce qui est le cas a
320s dans le dome. Puis, la rupture des fibres entraine une déformation importante a 327s au niveau
du dome, ce qui va engendrer, une dizaine de secondes plus tard, la ruine totale du réservoir. Il est donc
constaté que la rupture des fibres est toujours initiée et propagée a partir de la virole, vers le dome.

La plupart des calculs présentés dans cette partie ne prennent en compte que la rupture des fibres, a la
fois pour des raisons de temps de calcul et parce que I’influence des autres endommagements sur
I’éclatement du réservoir est négligée. Sur la Figure 172 sont comparés les déplacements radiaux
obtenus avec ou sans prise en compte de I’endommagement d’interface :
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Figure 172 : Déplacement radial selon la présence ou absence d'endommagement d’interface couplé a la rupture des fibres en
condition d’incendie a 700Bar

D’apreés la Figure 172, la différence de temps d’éclatement entre la configuration avec et sans
endommagement d’interface est de 6 secondes seulement. Ceci est minime par rapport au temps
d’éclatement du réservoir qui est de 346 secondes. Ce résultat justifie le fait de considérer comme
négligeable I’endommagement d’interface, du moins en approche couplée.

4.5 Eclatement pour différentes pressions internes

D’autres calculs d’exposition au feu du réservoir sont effectués, pour des pressions internes comprises
entre 330 Bar et 600 Bar. Afin de connaitre le temps d’éclatement du réservoir obtenu pour ces
différentes pressions internes, le déplacement radial est tracé en fonction du temps d’exposition en
Figure 173 :
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Figure 173 : Déplacements radiaux selon différentes pression internes, obtenus par le calcul, pour un réservoir expos¢ a
100kW/m?

La Figure 173 permet de connaitre les temps d’éclatements du réservoir pour chaque pression interne
étudiée et pour un flux de chaleur net regu de 100kW/m?. En effet, les temps d’éclatement sont les temps
de divergence du déplacement radial. Ils sont donnés Tableau 43 :

Pression interne | Temps d’éclatement
330 Bar 800s
335 Bar 650s
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340 Bar 602s
350 Bar 582s
450 Bar 506s
600 Bar 417s
700 Bar 339s

Tableau 43 : Temps d'éclatement en fonction de la pression interne (modé¢le)

D’apres le Tableau 43 et la Figure 173, le temps a éclatement diminue lorsque la pression interne
augmente. Les temps d’éclatement déduits de la Figure 173 sont tracés Figure 174 et sont comparés aux
résultats des essais [16].
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Figure 174 : Temps d'éclatement en fonction de la pression interne : essais [16] et modéle

La Figure 174 met en évidence le fait que d’environ 350 Bar a 700 Bar, le temps d’éclatement diminue
linéairement. Pour une pression inférieure a 350 Bar, cette évolution n’est plus linéaire. Le temps
d’éclatement prédit par le modéle est plus élevé que le temps expérimental. Cela s’explique sans doute
par le fait que le modéle mis en place comporte une certaine régularisation visqueuse induisant un effet
retard sur la ruine du réservoir, puisqu’entre la rupture du premier pli et celle du réservoir, 100 secondes
s’écoulent.

4.6 Fusion du liner et éclatement du réservoir

Comme le modéle utilisé est couplé, il existe une compétition entre la baisse de rigidité de la structure
due a la température et aux endommagements en résultant, et la baisse de rigidité par endommagement
mécanique di a la pression interne.

C’est pourquoi on constate expérimentalement deux phénomeénes distincts : lorsque la pression interne
est élevée, les couches externes, soumises au flux de chaleur, perdent rapidement leur résistance et
reportent leur charge sur les couches les plus internes, qui atteignent leur seuil de rupture et provoquent
I’éclatement. Pour des pressions internes plus faibles, le phénoméne de décomposition a toujours lieu
mais les contraintes mécaniques ne sont pas assez élevées pour provoquer la rupture des plis avant que
le liner ne s’échauffe suffisamment pour atteindre sa température de fusion et entrainer la fuite du
réservoir par son corps, le composite étant trop poreux pour assurer une quelconque fonction
d’étanchéité. Il existe donc une durée pour laquelle il y n’aura plus éclatement du réservoir mais fusion
du liner. Il est intéressant de savoir pour quelle pression interne le flux de 100kW/m?, mesuré lors d’un
feu trés sévére, fera fondre le cceur du réservoir en liner PEHD avant que celui-ci n’ait éclaté. Pour
connaitre pour quel temps d’exposition le réservoir fuit, la température du liner est tracée sur la Figure
175. La température du liner tracée Figure 175 est celle de 1’élément du liner en contact avec le matériau
composite.
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Figure 175 : a gauche : endroit ou la température du liner est mesurée pour évaluer son temps
de fusion ; a droite : température du liner (modéle) d’un réservoir recevant un flux de
100kW/m?

Les temps d’éclatement simulés sont notés pour différentes pressions internes (cf. Figure 174 et Tableau
43). S’il n’y a jamais éclatement ou que I’éclatement arrive aprés que la température de fusion du PEHD
a été dépassée a ’interface entre la coque composite et le liner, il est considéré que le réservoir fuit.
Comme le liner en polyéthyléne haute densité fond a 135°C [146], il est considéré que lorsqu’il atteint
cette température, le réservoir commence a fuir immédiatement. Ainsi, a une pression interne donnée,
si la fusion du liner a lieu plus t6t que 1’éclatement du réservoir, alors le réservoir fuit. Or, d’apres la
Figure 175, le liner atteint cette température & 620s. La pression interne, conduisant a ce temps a
éclatement, est située entre 335 et 340Bar d’aprés la Figure 173 et le Tableau 43. Cela signifie que si la
pression interne est inférieure a 335-340 Bar, le réservoir ne subira pas d’éclatement, mais une fuite
d’hydrogene a travers la coque composite. Ces résultats sont comparés aux essais réalisés lors du projet
FireComp [16] sur la Figure 176 :

700 I:_ Limite entre fuite et
w : éclatement du réservoir (calcul)
E 600 1%
(*5 500 | -
= .
£ 400 ! :
: | :
& 300 : =
-3 * Modele éclatement ! =
T 200 I
oy = Essais Firecomp éclatement.
L 100 —— _ I
Essais Firecomp fuite
0

0 100 200 300 400 500 600 700 800

Pression (Bar)

Figure 176 : Temps de fuite en fonction de la pression interne : essais [16] et modéle

Sur la Figure 176, il est mis en évidence que :

- La pression limite d’éclatement déduite du calcul est d’environ 335 Bar. Ainsi, pour une
pression inférieure, le réservoir fuit mais n’éclate pas.
- A des pressions de 100 et 250 Bar, une fuite est observée lors des essais [16].

179



Les résultats des calculs sont donc en accord avec ceux des essais et permettent d’identifier une pression
de transition entre un mode de danger (éclatement, a éviter) et un mode de fuite par le corps du réservoir
prévenant le risque d’explosion.

L’¢évolution et la cartographie de I’endommagement autour de cette pression (330 bar) sont données sur
la Figure 177, peu avant I’éclatement du réservoir :

Echelle de 620 secondes 780 secondes 803 secondes
rupture
es fibres

B

Figure 177 : Rupture des fibres observée dans le réservoir avec une pression interne de 330Bar - calculs

D’apres la Figure 177, la progression de I’endommagement des fibres est trés rapide dans la virole apres
620 secondes d’exposition. Parallélement a cet endommagement des fibres, la perte de tenue du matériau
due a la décomposition thermique explique également I’éclatement du réservoir Figure 178 :

Echelle f 4 620 secondes, virole 780 secondes, virole 803 secondes, virole

| B
Figure 178 : Evolutionde f ,, = 1 — d,, dans la virole de 620 a 803 secondes d’exposition & un flux de 100kW/m?

Sur la Figure 178 est renseigné pour différents temps d’exposition, le facteur de décroissance des
contraintes f;4. qui correspond a I’influence de la décomposition thermique sur la rigidité, avec fz5, =
1—=dgsc » donc Vi, j Cij gécomposé = Cijf 4. - Ce facteur fue. décroit donc de 1 a 0 au cours de la
décomposition : 1 quand le matériau est considéré comme sain et 0 quand le matériau n’a plus aucune
tenue mécanique, car décomposé thermiquement. Un léger accroissement de 1’épaisseur décomposée
est visible sur le bord de la virole (a droite sur les images de la Figure 178), ce qui est dii aux conditions
aux limites de symétrie du flux.

La Figure 178 permet de constater que la variable de décroissance de la rigidité f;4., a atteint une
¢épaisseur importante du réservoir — presque la moitié aprés 803 secondes d’exposition. Un autre constat
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est frappant : de 620 a 803 secondes d’exposition au flux de chaleur, I’épaisseur atteinte par la
décomposition thermique (et donc par fye.) ne croit presque plus. Cela est dii au role d’écran thermique
joué par le matériau décomposé, dont la diffusivité est trés inférieure a celle du matériau sain et qui
limite la croissance de la température derriere 1’épaisseur décomposée, en profondeur (zone rouge sur
la Figure 178). Par ailleurs, le lien entre I’épaisseur de matériau décomposé et I’endommagement des
fibres est visible : I’épaisseur décomposée, Figure 178, correspond approximativement a 1’épaisseur de
matériau non atteinte par ’endommagement des fibres Figure 177. Cela est mis en évidence Figure 179 :

Echelle de 620 secondes, virole Echelle fye. 620 secondes, virole
rupture
des fibres

+9.
+
+
+
+
+
+4.
+
+
+
+
+

Figure 179 : Comparaison de I'épaisseur endommagée mécaniquement par la rupture des fibres et de I'épaisseur atteinte par la
décomposition a 330Bar et 100kW/m?, aprés 620 secondes d’exposition

La compétition entre transferts de chaleur et endommagement causé par la pression interne est donc
mise en évidence par la Figure 179 : a basse pression, les transferts de chaleur ont le temps de s’effectuer
avant que la charge ne soit assez élevée pour entrainer la ruine de la structure.

L’explication est la suivante : quelle que soit la pression, les transferts de chaleur s’effectuent de la
méme facon puisque le flux de chaleur recu par le réservoir est le méme pour tous les calculs, i.e.
100kW/m? et que les propriétés thermiques ne sont pas affectées par la pression interne. Ainsi, pour un
méme temps d’exposition, I’épaisseur décomposée sera similaire.

La transition vitreuse subie par la matrice et la décomposition thermique du matériau sont a 1’origine de
sa perte de tenue mécanique dans toutes les directions. Cette perte de tenue, qui arrive sur I’extérieur de
la coque composite ou la température est plus élevée, entraine donc un report de la charge vers
I’intérieur. C’est pourquoi I’endommagement des fibres a alors lieu du c6té du liner et non du coté
d’exposition au flux de chaleur, Figure 179.

Or, lorsque la pression du réservoir augmente, les contraintes internes sont plus élevées. Ainsi, le report
de charge cause un éclatement plus rapide a pression interne plus élevée.
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5 Conclusion du chapitre 4

Ce dernier chapitre a pour objet 1’étude d’un réservoir bobiné hyperbare soumis, ou non, simultanément
a une sollicitation thermique rencontrée en cas d’incendie. Il permet de mettre a 1’épreuve 1’approche
choisie dans le chapitre 2 et surtout d’apporter un regard différent sur les parametres adoptés dans le
chapitre 3.

La premicre partie est consacrée a la description du modele éléments finis et aux enjeux de la
modélisation développés, a savoir la représentation des endommagements mécaniques et le mode
d’éclatement du réservoir. Afin d’optimiser le temps de calcul, le réservoir est représenté de fagon
axisymétrique.

La seconde partie permet de valider la loi de comportement mécanique mise en place dans différentes
configurations. La pression d’éclatement est de 1550 Bar lorsque seule la rupture des fibres est
modélisée. Elle diminue d’environ 50 Bar lorsque I’endommagement d’interface ou I’endommagement
diffus est présent. Ceux-ci sont limités a la virole et représentent un doublement du temps de calcul. En
revanche, le délaminage touche seulement le dome, bien qu’affectant les plis de toutes orientations.

La troisiéme partie est consacrée aux calculs couplés. Il est décidé de ne prendre en compte aucun des
endommagements non létaux pour le réservoir. En comparant le temps d’éclatement avec ou sans
endommagement d’interface, il est trouvé une différence de seulement 6 secondes, ce qui justifie ce
choix. Le temps d’éclatement est d’environ 330 secondes pour une pression interne de 700 Bar, alors
que le temps d’éclatement expérimental [16] est de 238 secondes. Cette différence peut étre attribuée a
la formulation du modele mécanique, progressif par I’utilisation de la régularisation visqueuse. En effet,
le modéle thermique est satisfaisant au vu de la comparaison des températures expérimentales et
calculées dans 1’épaisseur du matériau.

Différents calculs sont menés afin d’obtenir 1’évolution du temps d’éclatement avec la pression interne.
Il est montré que de 350 Bar a 700 Bar, le temps d’éclatement diminue de fagon linéaire. Pour une
pression inférieure a 335-340 Bar, le réservoir fuit. En effet, la température de fusion du liner est atteinte
avant que le réservoir n’ait éclaté. Cela est conforme aux résultats expérimentaux [16] qui montrent une
fuite du réservoir a 100 Bar et 250 Bar. D’autres essais couplés sont nécessaires afin de valider
complétement [’approche proposée ici, en particulier la valeur de la pression de transition entre fuite et
éclatement du réservoir. La modélisation mise en ceuvre ici constitue donc un outil d’aide a la conception
de réservoirs siirs en conditions d’incendie. En effet, quelle que soit la géométrie du réservoir, on est
capable de prévoir la pression de transition entre un régime d’éclatement et un régime de fuite. Si un
incendie se déclare, il est possible d’équiper le réservoir d’un systéme capable de relacher ’hydrogéne
jusqu’a ce que la pression interne passe sous la pression de transition. Dans cette configuration, tout
danger d’éclatement est évité.

L’outil numérique mis en place peut donc étre utilisé afin de prédire I’éclatement du réservoir hyperbare,
il fournit un mécanisme d’éclatement détaillé. Quelques améliorations pourraient étre apportées :

- En conditions purement mécaniques. Le modéle comprenant la rupture des fibres seules suffit
a prédire cet éclatement. Une amélioration souhaitable du modéele serait d’introduire un aspect
probabiliste dans la rupture des fibres, comme cela est fait dans les travaux de Berro Ramirez
[142] et Gentilleau [3]. Cela pourrait étre fait facilement dans ’UMAT, en donnant une
expression probabiliste de la déformation a rupture des fibres, sous forme d’une loi de Weibull
par exemple.

- En conditions couplées. Le temps d’éclatement se rapprocherait du temps des essais en
diminuant I’influence de la régularisation visqueuse. Grace aux calculs, on obtiendrait une

182



courbe du temps d’éclatement en fonction de la pression interne plus précise. Cela permettrait
de donner un temps plus réaliste de déclenchement des fusibles thermiques mis en place en cas
d’incendie.

183



184



Conclusion et perspectives

Afin de répondre a la problématique des sollicitations thermo-mécaniques couplées et de proposer un
outil de simulation fiable prenant en compte a la fois le comportement mécanique d’un matériau
composite carbone-€poxy, la décomposition thermique a laquelle il peut étre sujet, ainsi que les
transferts de chaleur inhérents a ces situations, le présent mémoire présente le travail réalisé en quatre
chapitres. Apres avoir résumé les enseignements de chacun d’eux, de futures pistes de travail sont
suggérées.

Le premier chapitre établit un état de I’art en matiere de modélisation de I’endommagement mécanique
des composites et de décomposition thermique de ceux-ci. Il est constaté que les parametres thermiques
(capacité thermique, masse volumique, conductivité, émissivité, coefficient de convection) du matériau
au cours de la décomposition thermique sont souvent déterminés par des méthodes inverses
d’optimisation. Les parameétres de décomposition thermique sont déterminés conjointement aux
parameétres thermiques précités ou de fagon découplée, par I'utilisation de résultats expérimentaux issus
d’essais en Analyses ThermoGravimétriques, effectués a I’échelle de la matiere afin de s’affranchir des
phénomeénes de transport, de transferts de masse ou de chaleur [24]. Les lois de comportement
mécaniques retiennent majoritairement au moins deux endommagements, a savoir la rupture des fibres
et la décohésion d’interface fibre-matrice, auxquels s’ajoutent parfois le délaminage dans le cas d’un
matériau épais ou la fissuration matricielle dans le cas de mode¢les plus fins [79].

Le second chapitre décrit la fagon dont les mode¢les actuels rendent compte des phénomeénes existants
lors d’une sollicitation thermo-mécanique couplée, ainsi que chaque sous-partie du modele numérique
développé et I’implémentation de celui-ci dans le code Abaqus. Les couplages thermo-mécaniques
modélisés dans le cas de structures composites (échantillons ou réservoirs) retiennent souvent une
décomposition thermique a une étape rendant compte de la décomposition de la matrice, laquelle est
tenue seule responsable de la perte de tenue du matériau [21], [46], [106], [50]. Une loi des mélanges
faisant appel a 1’avancement de cette réaction et aux fractions volumiques du matériau sain et du
matériau décomposé (le charbon) est alors utilisée pour calculer la valeur des paramétres thermiques, au
cours de la décomposition thermique. Enfin, I’influence de la décomposition thermique sur les propriétés
mécaniques est caractérisée par une diminution de la contrainte a rupture affectée par un coefficient
empirique dépendant de I’avancement de la réaction. Les limites des travaux couplés actuels sont mises
en évidence. En effet, la rupture du matériau dans un cas de sollicitation couplée est rarement prise en
compte autrement que par une contrainte maximale, ne permettant pas un suivi précis de la dégradation
du composite ([21], [46], [106], [50]). De plus, la décomposition thermique n’est modélisée que par une
réaction chimique. Enfin, le couplage thermo-mécanique est déterminé empiriquement et sa validation
a des cas uniquement couplés n’est pas trés satisfaisante.

Au sein du modéle développé, la loi de comportement mécanique rend compte de la rupture des fibres,
de la décohésion d’interface fibre-matrice, du délaminage et de la fissuration matricielle. Ceux-ci sont
calculés grace a des critéres d’initiation et des lois d’évolution obéissant a des critéres de Hashin [67].
Les parameétres thermiques (capacité thermique, masse volumique, conductivité) sont issus d’une loi des
mélanges prenant en compte la fraction volumique de matériau situé dans un de ses trois états de
décomposition (sain, intermédiaire ou final). L’émissivité est considérée comme constante [94]. La
décomposition de la matrice est modélisée par deux étapes réactionnelles successives (mécanisme
cinétique a deux étapes, générant a partir du composite sain, deux phases hétérogénes de décomposition)
et non une comme c’est le cas habituellement [50]. Au sein de 1’approche mise en place, la
décomposition thermique du matériau agit sur les paramétres mécaniques de la méme fagon qu’un
endommagement mécanique classique i.e. directement sur les composantes du tenseur de rigidité. Le
modele couplé est implémenté au sein du logiciel de calculs par éléments finis Abaqus.
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Le troisiéme chapitre est consacré a la détermination des paramétres présents dans le modéle, mais
également a la prédiction du comportement en cas de sollicitation couplée et ce a 1’échelle de
I’éprouvette. Tout d’abord, les parametres mécaniques (élastiques et d’endommagement) sont
déterminés grace a des résultats de tractions isothermes de part et d’autre de la transition vitreuse de la
matrice [22]. Des ATG sous air sont utilisées pour fixer les paramétres cinétiques. Un mécanisme
cinétique a deux étapes est considéré. Les parameétres thermiques sont alors fixés par une méthode
inverse consistant a retrouver 1’épaisseur de charbon expérimentale [15]. Ces résultats obtenus
permettent de conclure qu’une perte de masse correspondant a la fraction massique de la matrice suffit
a faire perdre toute tenue mécanique au matériau, ce qui est en concordance avec les résultats de la
littérature [14]. Concernant le poids relatif de chaque phénomeéne dans la rupture du matériau lors de
sollicitations thermo-mécaniques entierement couplées a I’échelle de 1’éprouvette, il apparait que la
perte de rigidité due a la transition vitreuse de la matrice est la principale responsable de la rupture du
matériau.

Le quatrieme chapitre traite de I’application du modéle et de ses parameétres, a des calculs menés a
I’échelle du réservoir d’hydrogene de type IV. Dans une premiére partie, un chargement purement
mécanique est appliqué a la structure. L’endommagement par rupture des fibres cause la ruine du
réservoir a une pression d’environ 1500 Bar. Les simulations couplées considérent un réservoir sous
pression exposé a un éclairement énergétique de 100kW/m? de fagon uniforme sur toute sa surface. Une
différence de 100 secondes est trouvée entre temps d’éclatement expérimental [16] et calculé, ce qui
peut sans doute s’expliquer par la présence de la régularisation visqueuse, nécessaire a la convergence
des calculs.

De nombreuses perspectives font suite a ces travaux :
e Amélioration du modele mécanique :

Une voie d’amélioration serait de diminuer la part de la régularisation visqueuse dans le mod¢le, car elle
ajoute une viscosité numérique non physique, bien qu’elle permette la convergence des calculs. Une
piste a explorer est également la prise en compte du caractére probabiliste de la rupture des fibres
[142],[3]. Cela améliorerait la précision des résultats a I’échelle du réservoir.

e Détermination des paramétres thermiques, évaluation des transferts de chaleur et décomposition
thermique :

Ayant constaté que 1’inflammation et I’oxydation en résultant sont des phénoménes non négligeables,
la chaleur de décomposition (de pyrolyse et d’oxydation), qui est un phénomeéne exothermique [53], doit
étre prise en compte dans le modéle.

De plus, des essais supplémentaires sont nécessaires pour quantifier les transferts de chaleur sous air en
cone calorimétre avec des éprouvettes épaisses (en plagant des thermocouples dans 1’épaisseur, comme
dans les travaux d’Hidalgo et al. [42]), et ce en maitrisant les conditions aux limites donc en utilisant
I’inflammation pilotée comme cela est fait dans le projet FireComp [22]. Une mesure de la perte de
masse totale de 1’éprouvette serait également nécessaire. Il serait intéressant d’évaluer grace aux essais
d’ATG sous air, la chaleur de décomposition totale du matériau, et due a chacune des réactions de
décomposition et auxquelles des paramétres cinétiques ont été attribués au préalable.

Par ailleurs, des essais couplés en atmosphére contrélée (sous azote et air) sont également envisageables
afin de valider les temps a rupture modélisés. Dans tous les cas, une triple validation est a mener : sur la
perte de masse, la température et 1’épaisseur de charbon (pour évaluer la variable d’influence de la
décomposition sur le comportement mécanique) afin de valider les paramétres cinétiques, la
décomposition thermique et la variable de couplage thermomécanique. L’épaisseur de charbon serait
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mesurée de fagon précise grace a la décroissance des contraintes, et non visuellement. Cette prise en
compte est indispensable si des essais ou des calculs en traction post mortem sont menés, afin de relier
la perte de masse (i.e. le stade d’avancement de la réaction) a la tenue mécanique du matériau.

e Prise en compte de couplages et de phénomenes physiques supplémentaires :

La dilatation due a la température et a la décomposition thermique pourrait étre prise en compte. En
effet, elle est a I’origine de nombreux phénomenes dégradant les propriétés mécaniques du matériau,
notamment le délaminage entre les plis [86], [50]. Elle est facile & implémenter dans un code éléments
finis comme Abaqus (par exemple par une subroutine UEXPAN). En revanche, 1’évaluation du
phénomeéne (et sa modélisation) est complexe car il faut alors expérimentalement découpler différents
mécanismes intrinsequement liés. L’idéal serait de considérer la dilatation thermique sur un volume
assez petit pour engendrer une température isotherme (et donc étre au méme stade de décomposition
thermique), comme cela est fait dans des essais d’ATG. Ainsi, le coefficient de dilatation thermique
pourrait étre mesuré a diverses températures et donc, divers stades de décomposition. Une autre méthode
serait d’avoir une température différente dans I’épaisseur et de procéder a une identification inverse de
ce coefficient de dilatation. Mais dans ce cas, il serait attendu des effets de compensation de parametres
(comme dans toute détermination inverse), compensation d’autant plus importante que le nombre de
stades de décomposition serait grand. Cela devrait étre fait sous atmosphére oxydante et inerte, afin de
prendre en compte les mécanismes de décomposition différents. Idéalement et si les températures
atteintes sont assez élevées pour entrainer la décomposition des fibres de carbone, la récession de surface
devrait également étre évaluée et prise en compte car elle change la valeur du volume et donc, du
coefficient de dilatation. Dans le mode¢le, cela pourrait se traduire par une perte de mailles, parfois mise
en pratique dans les cas d’ablation de matiere.

La dilatation thermique est responsable du délaminage, entrainant lui-méme une diminution de la
conductivité thermique [97]. Cette diminution de la conductivité avec les endommagements, mis en
¢vidence dans les travaux de Ning et al. [97] (notamment délaminage, mais également fissuration
matricielle ou décohésion d’interface), pourrait également &tre prise en compte, a condition d’étre
correctement évaluée.

Enfin, il serait intéressant de pouvoir quantifier les phénoménes de diffusion des gaz, ainsi que le
transport des gaz produits au sein du matériau en décomposition. En effet, cette production de gaz est
responsable d’une augmentation locale de la pression interne [20]. Cela crée des pores puis des fissures
matricielles, ainsi que du délaminage [89]. Des études tentent de mesurer la pression créée au cours de
la décomposition thermique et se heurtent a des difficultés expérimentales telles que la fuite du gaz [20].
Il semble donc plus judicieux de se doter d’un modele de décomposition permettant de simuler la
pression interne par une méthode d’optimisation inverse en évaluant les conséquences d’un certain degré
de décomposition sur la densité de fissures créées (par exemple). On sera 1a confronté a un probléme
d’évaluation de la pression, puisque certains endommagements peuvent également &tre créés par la
dilatation thermique (le délaminage par exemple). Les parametres du modéle seront donc difficiles a
trouver, a évaluer de facon couplée et le modele, difficile a valider.
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