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RESUME

La nécessité d’alléger les avions de ligne, pour des raisons économiques et environnementales,
entraine les concepteurs a utiliser davantage de matériaux composites dans les structures de leurs
aéronefs. Cependant, les méthodes d’assemblage usuelles ont de nombreux désavantages
lorsqu’appliquées aux structures composites. La corrosion galvanique, le risque d’étincelle, le
poids et les colits élevés sont des inconvénients de ’'une ou I’autre des attaches métalliques

conventionnelles, soit les rivets en aluminium et les boulons en titane.

Un rivet en composites a matrice thermoplastique moulé in situ a haute température présente une
solution innovatrice aux problémes d’assemblage des structures composites par les méthodes
usuelles. La température nécessaire a la mise en forme du rivet dépasse toutefois la température de

service des matrices époxy employées dans les structures composites aéronautiques.

Pour étudier le transfert thermique et la dégradation de la matrice époxy lors durivetage, un modele
d’¢léments finis du cycle thermique du rivetage a ét¢ mis au point. La conductivité thermique des
composites a préalablement été caractérisée avec une méthode inverse développée pour ce projet.
Des essais en matage sur des échantillons soumis au cycle thermique du rivetage ont permis
d’évaluer les effets de la dégradation thermique de la matrice sur les propriétés mécaniques de la

structure composite.

Les résultats indiquent que la dégradation de la matrice est gouvernée par un phénomene de
thermolyse se déclenchant seulement a température trés élevée. La thermolyse de la matrice
entraine une baisse de la résistance en matage de la structure en composite. Si la température du
procédé¢ de rivetage reste sous la température de thermolyse, le cycle thermique n’affecterait pas

les propriétés en matage de la structure composite.
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ABSTRACT

The necessity to make commercial aircrafts lighter, for environmental and economic reasons,
pushes designers to use more composite materials in the structures of their aircrafts. However, the
usual joining methods have numerous disadvantages when applied to composite structures.
Galvanic corrosion, sparking hazard, increased weight and cost are issues associated to either of

the conventional joining methods, the aluminum rivet and the titanium bolt.

A thermoplastic matrix composite rivet molded in-situ at high temperature presents an innovative
solution to the problems of joining aeronautical composite structures with traditional joining
methods. However, the processing temperature required to install the rivet exceeds the maximum

service temperature of the epoxy matrix used in aeronautical composite structures.

To study the heat transfer and the thermal degradation of the epoxy matrix during riveting, a finite
elements model of the riveting thermal cycle was elaborated. The thermal conductivity of the
composite materials was characterized beforehand by an inverse method developed specifically for
this project. Pin-loaded tests conducted on composite coupons exposed to the riveting thermal cycle
allowed to study the effect of matrix degradation on the bearing properties of the composite

structure.

Results indicate that matrix degradation is driven by a thermolysis phenomenon activated only at
very high temperatures. The matrix thermolysis results in a decrease of the composite’s bearing
strength. If the process temperature remains below the thermolysis temperature, the riveting

thermal cycle does not seem to affect the bearing properties of the composite structure.
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CHAPITRE1 INTRODUCTION

1.1 Contexte scientifique et industriel

Durant les derni¢res décennies, le contexte environnemental et économique a pouss¢ 1’industrie
aéronautique vers des conceptions laissant une part de plus en plus grande aux polymeres renforcés
de fibres de carbone (CFRP). Par exemple, les dernicres générations d’aéronefs des principaux
manufacturiers, Boeing, Bombardier et Airbus présentent tous une large utilisation de matériaux
composites dans leurs structures, respectivement 50%, 46% et 53% [1]-{3]. Les excellentes
propriétés spécifiques de ces matériaux en font une alternative intéressante aux matériaux
métalliques traditionnellement utilisés dans les structures aéronautiques. Elles permettent de
réduire le poids des structures aéronautiques, diminuant ainsi la consommation de carburant des
aéronefs et réduisant de ce fait, a la fois I’émission de gaz a effets de serre et les cotts directs de

fonctionnement.

Ces propriétés spécifiques €levées sont atteintes grace a 1’ajout de fibres de carbone dans une
matrice polymeére thermodurcissable pour obtenir un CFRP. Les fibres fournissent la majeure partie
des propriétés mécaniques du matériau composite tandis que le role de la matrice est de transmettre
les efforts entre les fibres et de maintenir la forme de la structure. La combinaison de ces
constituants rend ces matériaux anisotropes. Leur comportement est donc plus complexe que celui

des matériaux métalliques, qui sont généralement isotropes.

Ces caractéristiques font que les approches traditionnelles de conception, d’assemblage et de
réparation des matériaux métalliques ne s’appliquent pas aux CFRP. Dans le cas de 1’assemblage,
les rivets en aluminium trés répandus en aéronautique risquent d’endommager le laminé durant
I’installation [4]. Les joints collés sont une autre possibilité pour les structures en composites.
Cependant, ils sont difficiles a inspecter et limités a des applications non critiques par la
réglementation [5]. L’utilisation de boulons en titane est une autre alternative aux rivets en
aluminium. Cependant, leur utilisation requiert des tolérances serrées et des méthodes de pergage

avancées pour le trou, ce qui peut engendrer des surcotts [6].

Les attaches métalliques sont aussi sujettes a la corrosion galvanique lorsque couplées avec les
CFRP. C’est un probléme particuliérement sérieux pour les rivets en aluminium [7], [8].

Finalement, les attaches métalliques sont de bons conducteurs électriques et représentent un risque



d’étincelle lorsque 1’avion est frappé par la foudre [6]. Dans un réservoir de carburant, une telle
étincelle serait catastrophique. L’utilisation de scellant sur chaque attache [9] et de maillage
conducteur sur la totalité¢ de la structure [10] permettent toutefois de réduire considérablement les

risques d’étincelles.

Il existe des méthodes pour remédier a ces problémes. La fabrication de larges structures par
autoclave, par exemple, permet de réduire le nombre d’attaches nécessaire. Il existe toutefois des
limites a I’intégration de toutes les picces en une seule, notamment pour le transport et le

désassemblage requis pour 1’inspection.

Les attaches en composites sont une alternative aux méthodes d’assemblage traditionnelles qui ont
connu des avancements significatifs durant les derniéres années [11]. L’utilisation de matériaux
similaires dans les attaches et dans la structure élimine les problémes d’incompatibilités comme la
corrosion galvanique, le risque d’étincelle et les problémes liés aux coefficients d’expansion
thermique différents. Plus particulierement, un rivet en composite & matrice thermoplastique
installé a haute température pourrait permettre d’accroitre la part de matériaux composites dans la

conception des aéronefs, et ainsi produire des avions encore plus légers et plus propres.

1.2 Procédé de rivetage a haute température pour structures en

composites

Le procédé de rivetage auquel se référe ce mémoire fait actuellement I’objet de plusieurs études au
sein de 1’équipe du Laboratoire de Structures de Fibres et Composites Avancés (LabSFCA) en
partenariat avec Bombardier Aéronautique et Pultrusion Technique. La méthode de fabrication du
rivet, la modélisation de sa microstructure et de sa déformation ainsi que le procédé et 1I’équipement
d’installation sont I’objet de différents projets de recherche. Ce procédé fait par ailleurs 1’objet de

deux brevets [6], [12] déposés par Bombardier Inc.



L’utilisation d’une matrice thermoplastique dans le rivet permet de mettre en forme le rivet a haute
température. Au-dela de sa température de fusion, le polymeére thermoplastique se liquéfie et peut

former la téte cylindrique et la téte chanfreinée du rivet.
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Figure 1.1 : Schéma de I’installation d’un rivet en composite thermoplastique

a haute température. Adapté de [6]

Avant son installation, le rivet se présente sous forme d’un court cylindre. Il est inséré dans un trou
percé dans les pieces a assembler. Dans un récent développement, le chauffage de la matrice du
rivet est effectué in situ a I’aide de chauffage résistif [12]. La chaleur est ainsi générée directement
dans le rivet ce qui permet de limiter la durée du procédé. La Figure 1.1 montre un schéma de
I’équipement requis pour effectuer I’assemblage. On peut y voir les pieces a assembler (1 et 2), le
rivet une fois formé (3), dont la téte cylindrique (4) et la té€te chanfreinée (5). De part et d’autre du
rivet, des douilles (8 et 9) contiennent 1’écoulement de la matrice thermoplastique. Les tiges de
déformation (6 et 7) appliquent une pression pour déformer et consolider le rivet durant

I’installation. Elles servent aussi a transmettre le courant €lectrique pour le chauffage résistif.

La séquence d’installation est divisée en plusieurs étapes. Une fois le rivet inséré et I’outillage

refermé, une puissance électrique constante est appliquée sur le rivet. Les tiges de déformation



appliquent aussi une force sur le rivet durant toute la durée du procédé. Lorsque la matrice atteint
sa température de fusion, la téte chanfreinée et le corps du rivet sont mis en forme. A ce moment,
la puissance électrique est réduite et la douille du coté de la téte cylindrique se retire pour libérer
un espace pres du rivet. La force appliquée sur le rivet par les tiges de déformation forme ainsi la

seconde téte. Pour finir, la puissance électrique est coupée et le rivet refroidit.

Le cycle thermique du procédé de rivetage consiste donc en une phase de chauffage jusqu’a la
température de procédé, suffisante pour liquéfier la matrice thermoplastique, suivie d’une phase de
maintien a cette température pour la formation des tétes. Le cycle thermique prend au total environ
40 secondes. Aucun systetme de refroidissement n’est prévu, la dissipation de chaleur dans

I’outillage et les pieces a joindre ainsi que par convection dans 1’air ambiant étant privilégiée.

La température du procédé requise pour la mise en forme du rivet dépend de la matrice
thermoplastique utilisée. La température doit étre suffisamment élevée pour réduire la viscosité de
la matrice. Un thermoplastique polyamide (PA) requiert une température de procédé assez basse
(autour de 250°C), mais des thermoplastiques a hautes performances comme le polyethylenimine
(PEI) et le polyether ether ketone (PEEK) requiérent des températures de procédé¢ bien plus élevées
(prés de 350°C et 380°C respectivement). La température du procédé est donc au-dela de la
température de transition vitreuse (T,) de la matrice thermodurcissable (environ 180°C pour un

époxy de grade aérospatial) de la structure assemblée.
poxy de g P

1.3 Définition de la problématique

A la lumiére des faits énoncés plus haut, le procédé de rivetage & haute température représente une
solution intéressante aux problématiques liées a 1’assemblage des structures aéronautiques en
matériaux composites. Toutefois, le procédé de rivetage présente aussi un risque pour la matrice
thermodurcissable des structures en composites assemblées. Au-dela de la Ty d’un polymere, il

peut y avoir des phénomenes de vieillissement qui influencent les propriétés mécaniques [13].

Une vérification des effets du cycle thermique du procédé de rivetage sur I’intégrité de la structure
assemblée est donc de mise. Dans le cadre du projet, trois objectifs sont fixés pour mener a bien

’analyse thermique du procédé de rivetage.

1. Caractériser les parametres influengant les transferts thermiques dans des matériaux

composites a renfort fibreux;



2. Etudier les phénoménes de transfert thermique durant le rivetage a haute température;
3. Evaluer les effets de 1’exposition a de hautes températures sur les structures composites

assemblées par le procédé de rivetage.

Pour remplir ces objectifs, une méthode inverse de caractérisation des propriétés thermiques a été
développée et étudiée. Le cycle thermique du procédé de rivetage a été modélisé par la méthode
des ¢éléments finis (EF). Finalement, des essais mécaniques ont été conduits sur des échantillons en

matériaux composites soumis au cycle thermique du procédé¢ de rivetage.

1.4 Organisation du mémoire

Le présent mémoire est constitué de 6 différents chapitres organisés comme suit :

e Chapitre 2 : revue de la littérature portant sur les sujets importants pour le développement
méthodologique et la compréhension des travaux présentés. Les différentes méthodes de
caractérisation des propriétés thermiques des composites, les phénomenes de dégradation
et de vieillissement des polymeéres a haute température et I’évaluation des propriétés de
joints en composites y sont abordés.

e Chapitre 3 : présentation du développement de la procédure de caractérisation de la
conductivité¢ thermique des matériaux étudiés. Ce chapitre détaille les études numériques
réalisées sur I’algorithme d’optimisation Broyden-Fletcher-Goldfarb-Shanno (BFGS) et
prend pour exemple explicatif la caractérisation d’un échantillon en composite.

e Chapitre 4 : article scientifique soumis au journal Composite Part B : Engineering le 9
novembre 2017 se concentrant sur 1’analyse thermique du procédé¢ de rivetage. Il présente
la caractérisation et validation des propriétés thermiques d’un échantillon de CFRP, la
modélisation du cycle thermique et les résultats d’essais mécaniques en matage. L’article a
été rédigé en grande majorité par I’étudiant Laurent Pouliot Laforte. Les expériences qui y
sont décrites ont été élaborées et réalisées par I’étudiant sous la supervision du professeur
Louis Laberge-Lebel. Celui-ci a aussi été¢ impliqué dans la rédaction et la révision de
I’article.

e Chapitre 5 : discussion générale sur les apports, limites, et perspectives des travaux réalisés.
Une critique sur le développement de la méthode inverse et sur les résultats du chapitre 4

sera incluse.



e Chapitre 6 : les conclusions du projet et des recommandations relatives a la poursuite des

travaux présentés pour chaque objectif spécifique du projet.



CHAPITRE 2 REVUE DE LA LITTERATURE

Ce chapitre présente une revue de la littérature pour mieux comprendre et justifier les choix

méthodologiques qui ont été faits pour répondre aux objectifs spécifiques de ce projet.

La notation des variables mathématiques dans ce mémoire est la suivante : les scalaires sont
dénotés par des lettres italiques majuscules ou minuscules, par exemple k. ou E; les vecteurs sont
dénotés par des lettres italiques minuscules en gras, par exemple ¢; les matrices sont dénotées par
des lettres italiques majuscules en gras, par exemple Hy. De plus, il faut noter que 1’opérateur V

assemble en un vecteur les dérivées d’une variable, par exemple V7.

2.1 Caractérisation des propriétés thermiques des composites a

renforts fibreux

2.1.1 Propriétés d’intéréts

Les phénomeénes de conduction de chaleur peuvent étre décrits par deux lois [14], [15]. La premiére
décrit le transfert thermique non stationnaire de facon générale. La seconde, appelée loi de Fourier,
est une version simplifiée et décrit le transfert de chaleur en régime stationnaire. Les deux lois sont

explicitées dans les équations :
pcy e =V (K- V), 2.1
q=—-K-VT, 2.2

dans lesquelles p représente la masse volumique, ¢, la chaleur spécifique, et K la conductivité
thermique. Pour prendre en compte les pertes de chaleur par convection et radiation, deux équations

supplémentaires peuvent exprimer le taux de transfert de chaleur :
q = h(Ts — Tinr), 2.3
q = eo(T¢" — Tinr), 24

dans lesquelles / est le coefficient de convection, ¢ est I’émissivité et o est la constante de Stefan-
Boltzmann. Les températures de la surface et de I’environnement sont représentées par 7y et Tivr

respectivement.



L’émissivité est mesurable a 1’aide d’un réflectometre et dépend du fini de surface, de la direction
et de la longueur d’onde émise [16]. Madding [17] a cependant utilisé une caméra thermique pour
caractériser celle d’un autre matériau a 1’aide d’un matériau de référence, un ruban adhésif
autocollant 3M Scotch Super 88, dont I’émissivité est connue. Sa technique a permis de déterminer
I’émissivité avec 5.3% d’erreur, limité par ’erreur sur 1’émissivité du matériau de référence. 1l
rapporte qu’une émissivité plus élevée et qu’une différence de température plus élevée par rapport

a la température ambiante contribuent a réduire I’erreur de mesure.

Dans le cas des matériaux composites a renforts fibreux, la masse volumique et la chaleur
spécifique dépendent principalement du taux volumique de fibres que 1’on retrouve dans le
matériau. Le degré de polymérisation et le taux de porosité sont parmi d’autres facteurs qui
influencent ces propriétés. Celles-ci sont assez faciles a évaluer a I’aide de mode¢les analytiques,

par exemple la loi des mélanges. La conductivité thermique est en revanche plus difficile a mesurer.

En effet, cette derniére dépend non seulement des propriétés des constituants et du taux volumique
de fibres, mais aussi de leurs formes et orientations. De plus, les fibres présentent un comportement
anisotrope et leurs conductivités thermiques varient beaucoup selon le précurseur utilisé dans leur
¢laboration. Les propriétés thermiques transverses des fibres ne sont que trés rarement incluses
dans leurs spécifications. Par ailleurs, a des taux volumiques de fibres élevés, de la percolation peut
se produire. Dans le cas de transferts thermiques, les fibres rapprochées, beaucoup plus

conductrices que la matrice, forment des ponts thermiques, augmentant la conductivité du laminé.

2.1.2 Modeles analytiques et homogénéisation

11 existe plusieurs approches pour caractériser les propriétés thermiques d’un matériau orthotrope.
Les modeles analytiques utilisent les propriétés des constituants pour estimer les propriétés
effectives d’un matériau. Les mode¢les les plus courants sont présentés dans les travaux de Pietrak
et al. [18]. Parmi les modeles présentés, la loi des mélanges mentionnée plus haut calcule une

conductivité effective pour le composite avec le rapport volumique des constituants :
keprr =V xkpy + (1= Vp) * ko, 2.5

ou Vrest le taux volumique de fibres et ks et ki sont les conductivités paralleles des fibres et de la
matrice respectivement. Les modeles de Maxwell et de Rayleigh tiennent compte non seulement

du rapport volumique des constituants, mais aussi de la forme des renforts, sphérique ou



cylindrique. Le modéle de Rayleigh pour la conductivité effective transverse d’un composite a

renforts cylindriques est défini comme suit :

keffz/ — 1+ 24V 26
ko €1V f+c;+(0.305845V/+0.013363+VF +-)’ '

Y kppmkm 2T kpatky

L’indice 2 représente la direction transverse des fibres pour la conductivité effective du composite
ke et la conductivité des fibres k. Hasselman et Johnson [19] ont développé un modéle incluant
une résistance thermique a D’interface fibre/matrice. Ils considérent des fibres cylindriques

disposées uniformément dans la matrice pour le calcul de la conductivité thermique transverse.

L’homogénéisation permet aussi d’estimer les propriétés effectives du composite a partir des
propriétés individuelles des constituants, mais nécessite une étude plus approfondie de forme et
disposition des renforts dans la matrice. Il existe des approches analytiques pour I’homogénéisation
comme les travaux de Han et Cosner [20] et des adaptations du modéle de Mori-Tanaka par
Stransky et al. [21]. Le modele de Mori-Tanaka, habituellement utilisé pour les propriétés
mécaniques effectives en tenant compte du rapport de forme des renforts, a été adapté au calcul de
la conductivité thermique. L’approche par EF a aussi été explorée dans les travaux de Rocha [22]

et Ozdemir et al. [23].

Toutes ces approches analytiques et d’homogénéisation ont cependant des limitations. Comme
mentionné plus haut, il est souvent difficile d’avoir les propriétés thermiques transverses des fibres
et une mesure de la résistance a I’interface fibre/matrice. De plus, comme rapportée par Mirmira et
al. [24], la reproduction de résultats expérimentaux a I’aide de mode¢les analytiques reste encore, a

ce jour, un probléme ouvert.

2.1.3 Mesures expérimentales de la conductivité

La caractérisation de la conductivité thermique des matériaux composite peut étre réalisée
expérimentalement. Cependant, ceci nécessite I’application précise d’un flux de chaleur prédéfini
et un contrdle précis des pertes de chaleur. Mirmira et al. [24] ont étudié la conductivité d’une
variété de combinaison fibre/matrice a différentes températures. Peu de dépendance a la

température a été rapportée pour des températures modérées. Villiere et al. [25] ainsi que Bever et



10

al. [26] ont établi des procédures expérimentales pour caractériser la conductivité des composites.
Toutefois, elles requierent I’utilisation d’équipement spécialisé et couteux. Leurs travaux incluent
I’utilisation d’une enceinte faite sur mesure a la conductivité connue et d’une source de chaleur

électrique. Des mesures de température et un bain de glace sont également nécessaires.

2.1.4 Méthodes inverses

Afin de résoudre les difficultés mises en avant par les deux précédentes sections, il est possible
d’utiliser des méthodes dites inverses. Ces méthodes font appel a la comparaison entre des mesures
partielles, et une modélisation du probleme, appelée probléme direct, pour obtenir la caractérisation
complete des propriétés voulues. Le principe des méthodes inverses s’apparente a un probléme

d’optimisation, comme montré sur la Figure 2.1.

Les méthodes inverses font appel a un processus itératif afin de converger vers la solution. Un jeu
de parametre est tout d’abord supposé, permettant ainsi d’effectuer un premier calcul, et de le
comparer avec les mesures expérimentales. Un nouveau jeu de valeurs est ensuite défini a 1’aide
de la comparaison entre modele et mesures itérant de cette fagon jusqu’a convergence entre

mesures et modéle.

Fonction a minimiser :

Variables : Mesures
Conductivités Modéle Fonction d’erreur expérimentales
thermiques
d Z(Tsim - Texp)z
Algorithme

d’optimisation

Figure 2.1 : Schéma de fonctionnement d'une méthode inverse

Les méthodes inverses ont été appliquées a la caractérisation des propriétés thermiques dans de
nombreuses études. De nombreux travaux présentent des méthodes inverses pour la caractérisation
de solides homogenes avec des approches variées. Huang et Yan [27] ont mis au point une méthode

inverse pour déterminer simultanément la chaleur spécifique et la conductivité thermique selon la
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température a partir de mesure de thermocouples. Ils ont combiné une approche analytique sur un
transfert de chaleur unidirectionnel et la méthode du gradient conjugué pour déterminer leurs
paramétres. Telejko et Malinowski [28] ont utilisé la méthode des EF et la méthode BFGS pour
déterminer la conductivité thermique de métaux a partir de mesures de thermocouples dans un
transfert de chaleur unidirectionnel. Garcia et al. [29] ont comparé¢ trois algorithmes d’optimisation
dans une méthode inverse utilisant I’imagerie infrarouge et une approche analytique. Ils ont trouvé
que l’algorithme d’optimisation en spirale, I’algorithme de recherche de vortex et la méthode

d’attraction pondérée convenaient tous a la résolution du probléme d’optimisation.

Pour les matériaux composites, des méthodes inverses ont été utilisées pour étudier I’effet de 1’ajout
de graphite dans des matériaux a changement de phase [30], [31]. Différentes approches pour le
probléme direct ont ét¢ employées: solution analytique [32], méthode des volumes finis [33],
méthode des différences finies [34], méthodes des EF [35], [36], autant en régime permanent qu’en
régime transitoire. Différents algorithmes d’optimisation ont aussi été utilisés : la méthode de
Newton [35], la méthode de Levenberg-Marquardt [36], la régression de Gauss [33] et la méthode
BFGS [34]. Un trait commun a la plupart de ces travaux [28], [32], [34]-[36] est I’utilisation d’une

fonction d’erreur semblable :
f = Z(Tsim - Texp)za 2.7

ou I’approche des moindres carrés est appliquée aux mesures 7y, et aux températures extraites du
probléme direct Tyim. Les erreurs de mesure expérimentale sont incluses dans 7.y, et viennent

brouiller Iégérement le minimum de la fonction d’erreur f.

Il existe d’autres méthodes d’optimisation qui ont été employées avec succes pour 1’identification
de propriétés de matériaux [37], [38]. Les algorithmes d’optimisation sans gradient sont une
approche intéressante pour ce type de probléme. Ce type d’algorithme fonctionne particuliérement
bien pour une fonction peu connue, longue a évaluer, non lisse ou bien discontinue. Cependant,
leur convergence est plus lente que les méthodes basées sur les gradients et les algorithmes sont

limités par le nombre de variables a optimiser [39].

Les algorithmes d’optimisation sans gradient ne requierent pas le calcul des dérivées de la fonction
a optimiser. En effet, ces algorithmes vont plutot assumer une bonne corrélation avec une fonction
quadratique sur un court intervalle (méthode trust region) ou utiliser un ensemble de points pour

définir un plan et sa direction générale de descente (méthode du simplex) [39].
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Auger et al. ont compar¢ les performances de différents algorithmes dans I’optimisation de deux
fonctions typiques, soit une fonction ellipsoide et la fonction de Rosenbrock. Ils ont observé le
temps de calcul nécessaire selon le conditionnement du probléme. L’algorithme BFGS et la
méthode trust region ont démontrés des performances similaires dans les deux cas. Leurs

performances excédaient celles d’algorithmes génétiques dans la majorité des cas étudiés.
2.2 Phénomenes de transfert thermique dans les composites laminés

2.2.1 Approches de modélisation des composites laminés

La modélisation d’un procédé comme le rivetage a haute température d’une structure en composites
est une opération complexe et nécessite une approche adéquate. Advani et Sozer détaillent dans
leur livre Process Modeling in Composites Manufacturing [40], une approche générale pour la
modélisation des procédés de fabrication propres aux composites. La premiére étape consiste a
identifier les phénomenes de transfert entrant en jeu dans le procédé de fabrication, par exemple le
transfert de masse ou de chaleur. Par la suite, les propriétés influencant les phénomenes de transfert
peuvent étre déterminées, ainsi que les facteurs qui affectent ces propriétés. Pour finir, les relations

appropriées, en tenant compte du type de fibre et de matrice, sont identifiées.

Dans le cas présent, le transfert de chaleur et la relation associée ont dé¢ja ét¢ identifiés comme le
phénomene d’intérét. Les propriétés influengant ce phénomeéne de transfert et les facteurs qui

affectent ces propriétés ont aussi été discutés dans les sections précédentes.

Le mode¢le unidimensionnel de Bai et al. [41] illustre bien cette approche pour la modélisation de
procédé thermique pour les matériaux composites. Pour déterminer la réponse thermique dans le
temps et ’espace de composites a renfort fibreux, Bai et al. ont identifié des propriétés impliquées
dans le transfert thermique, soit la conductivité et la chaleur spécifique. De plus, les facteurs
influengant ces propriétés, comme le degré de décomposition, le transfert de masse suite a la

dégradation de la matrice et la température, ont été considérés dans I’évaluation des propriétés.

Les travaux de Grove [42] sont un autre exemple de 1’approche pour la modélisation de procédés
thermiques pour les matériaux composites. Il a mis au point un modele d’EF pour analyser le

placement automatique de fibres par ruban chauffé au laser pour un composite de fibre de
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carbone/PEEK. Non seulement les propriétés thermiques, mais aussi les propriétés optiques ont été

évaluées pour le modele, ces derniéres jouant un role important dans le chauffage par laser.

Afin de modéliser les phénomenes de transfert thermique dans les matériaux composites, la
méthode des EF fournit le plus de versatilité. Elle permet de prédire la distribution spatiale et
temporelle de la température dans la totalité¢ de corps de géométrie complexe, ce qui devient
rapidement une tache ardue avec une approche analytique. De plus, elle permet de modéliser le
contact entre différentes piéces et les pertes de chaleur par radiation et convection. Finalement,

I’accessibilité de la méthode des EF en fait I’option la plus intéressante.

Les matériaux composites laminés sont habituellement représentés par des éléments de type coque
grace a la théorie des laminés [13]. Les travaux de Yingjun et al. [43] sur ’analyse structurelle d’un
réservoir sous pression fabriqué en composites sont un exemple de cette approche de modélisation.
Cependant, les éléments de type coque n’incluent pas les contraintes interlaminaires et certains
effets hors plan. Ceci représente une hypothese trop forte dans le cas des analyses thermiques
puisque la distribution de température et le transfert thermique a travers I’épaisseur sont aussi

importants.

Dans le cadre d’analyses structurelles a plus petite échelle ou les effets hors plan sont importants,
les composites laminés peuvent étre représentés par des ¢éléments solides. Chaque pli est alors
modélisé comme un solide anisotrope, comme c’est le cas dans les travaux de Phadnis et al. [44]
sur le percage de CFRP. Les effets hors plan étaient importants dans leur étude pour prédire la

délamination du stratifié.

L’approche par EF est aussi celle généralement employée pour réaliser des modélisations
thermiques de matériaux composites laminés. Par exemple, Santiuste et al. [45] ont élaboré un
modele d’EF thermomécanique de 1’usinage des matériaux composites. En plus de I’analyse des
contraintes, le modéle prend en compte les effets thermiques présents durant 1’usinage. Leur

modele représente le composite laminé comme un empilement de solide orthotrope 3D.

L’analyse thermique par EF des matériaux composites doit tenir compte des transferts thermiques
a travers ’épaisseur. Les hypothéses habituelles des analyses structurelles a grande échelle ne le
permettent pas. Toutefois, une représentation pli par pli du stratifi¢ permet de tenir compte d’un

large éventail de phénomeénes thermiques.
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2.2.2 Dégradation thermique de la matrice

Dans les matériaux composites stratifiés, la matrice est le plus souvent un matériau polymere
thermoplastique ou thermodurcissable. Dans le cas des structures d’aéronefs, 1’époxy, un polymere

thermodurcissable, est la matrice la plus répandue.

Au niveau microstructurel, les polymeéres présentent de longues chaines appelées macromolécules,
tel qu’illustré dans la Figure 2.2 a). Les thermodurcissables ont, en plus des longues chaines
polymériques, des liens entre les chaines qui forment un réseau 3D. Ce réseau 3D est illustré a la
Figure 2.2 b). Il procure aux polymeres thermodurcissables de bonnes propriétés mécaniques en
limitant le mouvement des chaines polymériques. Toutefois, les liens entre les chaines empéchent
la fusion de ce type de polymeére a haute température, contrairement aux polymeres
thermoplastiques. A température suffisamment élevée, tous les polyméres, 4 1’état liquide ou solide,

sont sujets a une forte dégradation [13].

réseau 3D

a) b)

Figure 2.2 : Microstructure des polymeéres a) thermoplastique et b)

thermodurcissable

A haute température, plusieurs mécanismes de dégradation entrent en jeu [46], [47]. L oxydation
est 'un de ces mécanismes. Il se produit continuellement en présence d’oxygene, mais est
fortement accéléré a température élevée. Les atomes d’oxygene réagissent avec la chaine

macromoléculaire et dénaturent ainsi le polymére en remplacant d’autres atomes dans la



15

macromolécule. Ce phénomene est habituellement plus lent que d’autres mécanismes de
dégradation et accompagné d’un rétrécissement du polymere. L’agitation moléculaire due a la
température peut aussi étre responsable de la rupture de chaines macromoléculaires, dégradant ainsi
le polymére. Ce phénomeéne est appelé thermolyse. Selon la structure des chaines
macromoléculaires et du réseau 3D, la dégradation peut se produire par scission au bout des chaines
polymériques, par scission aléatoire aux liens faibles ou encore par retrait des groupes latéraux
(majoritairement des groupes méthyle et hydroxyde) de la chaine polymérique. Dans le cas de

I’époxy, la scission aléatoire aux liens faibles est le mécanisme de dégradation dominant [46].

Plusieurs études ont été menées pour approfondir les connaissances sur la dégradation thermique
des polymeres. McManus [48] et Anderson [49] ont ¢laboré des modeles de dégradation qui
permettent d’estimer les changements sur la T, et les propriétés mécaniques de CFRP et d’époxy
pur en plus de caractériser le rétrécissement de la matrice suite a la dégradation. Chatterjee [50] a
investigué les effets de la dégradation thermique sur plusieurs polymeéres thermodurcissables, dont
I’époxy. Il rapporte une influence de la dégradation sur la Ty ainsi que sur les propriétés mécaniques
et dié¢lectriques des polymeres. Il a aussi observé une baisse importante de la masse de 1’époxy,
lorsqu’exposé¢ a des températures aux environs de 400°C. Zhang et al. [51] ont étudié le
vieillissement accéléré de matériaux composites de type fibres de carbone/époxy exposés a des
températures allant jusqu’a 180°C. Les microscopies et spectrométries réalisées ont permis
d’observer une baisse des propriétés mécaniques en compression, une délamination a I’interface
fibre/matrice due au vieillissement et une oxydation limitée a la couche superficielle du composite.
Finalement, des composites fibres de verre/époxy ont été étudiés par Flore et al. [52]. Leurs travaux
font un rapprochement entre le changement de Ty, la perte de masse et les propriétés mécaniques

résiduelles.

De plus, tous ces travaux rapportent que 1’oxydation se produit a plus basse température et sur un

temps plus long que la thermolyse-

D’autres études se sont concentrées sur les changements microstructuraux survenant lors de la
dégradation de la matrice. Gonzalez et al. [53] ont observé des fissures dans la matrice attribuables
a la différence de coefficient d’expansion thermique entre les fibres et la matrice. Ils rapportent que
I’oxydation superficielle a un impact important sur les propriétés en fatigue des composites. Serror

et al. [54] ont quant a eux investigué les effets de la dégradation thermique sur une barre en
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composite pultrudée. Ils rapportent que la thermolyse entraine la formation de longs canaux dans
la barre. Leur augmentation en nombre faisant baisser progressivement la rigidité de la barre
pultrudée. Lorsque les canaux sont assez nombreux pour étre en contact les uns avec les autres,

Serror et al. ont observé une chute dramatique dans la résistance en flexion.

2.3 Evaluation de Deffet de la dégradation thermique sur les
propriétés du joint

Dans un joint riveté, les propriétés en matage sont les plus importantes pour la conception. Les
propriétés en matage représentent la capacité d’un matériau a soutenir les contraintes générées par
un goujon inséré dans un trou. Dans un essai mécanique en matage, une force de traction paralléle
au plan de I’échantillon est appliquée sur le goujon, recréant ainsi le chargement d’un joint riveté

ou boulonné.

2.3.1 Défaillance en matage

Les joints rivetés sont généralement congus pour atteindre la défaillance en matage avant les autres
modes de défaillance, puisque le matage n’entraine habituellement pas une rupture catastrophique
de la structure. La défaillance en matage est plutoét une succession complexe de défaillances en
compression localisées, tel que rapporté par Xiao et Ishikawa [55]. Leurs travaux décrivent les
quatre étapes de la défaillance en matage : endommagement initial, croissance des dommages,
défaillance locale et défaillance finale de la structure. Ils rapportent aussi plusieurs modes de
défaillances dans leurs essais : délamination, fissures dans la matrice, fissures en cisaillement hors
plan et micro flambement des fibres. Les propriétés en matage d’un composite laminé dépendent
non seulement de la fibre et de la matrice, mais aussi de facteurs géométriques. En effet, le
tolérancement du trou, la force de serrage et les rapports de dimensions entre le diameétre du trou
de I’attache, sa position et I’épaisseur du laminé, ont un impact sur les propriétés en matage des

composites laminés [56].

Plusieurs études ont élaboré des modeles de prédiction pour la défaillance en matage en modifiant
les critéres de défaillance existants, par exemple le critére de Chang-Lessard et de Hashin, et en
modélisant le joint par EF [57]-[60]. Considérant la complexité de la défaillance en matage et le

grand nombre de propriétés des constituants qui doivent étre connues pour la modélisation, la
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meilleure fagon de déterminer les propriétés en matage d’un composite laminé reste les essais
mécaniques. Les essais en matage offrent la possibilité d’étudier les effets du vieillissement de la
matrice sans avoir recours a des modeles complexes. Thoppul et al. décrivent dans leurs travaux
I’éventail des différents tests a réaliser pour la caractérisation d’un joint riveté [4]. Les essais requis
incluent des essais de matage, des essais open-hole et filled-hole ou les contraintes ne passent pas
directement par le rivet et des essais d’arrachement hors plan. La plupart de ces essais doivent étre

réalisés en tension, en compression et possiblement en fatigue.

2.3.2 Effets du vieillissement et des températures élevées sur les propriétés en

matage

Plusieurs études ont investigué les effets du vieillissement et des températures élevées sur les
propriétés en matage des composites laminés. Vieille et al. [61] ont étudiés les effets du
vieillissement dans des conditions chaudes et humides sur des composites thermoplastiques fibres
de carbone/Polyphenylene Sulfide (PPS). Ils rapportent que les résultats sont trés sensibles au
diametre et au fini du trou et que les conditions chaudes et humides favorisent un comportement
ductile. Johnson et al. [62] ont mené une étude similaire sur des composites thermoplastiques fibres
de carbone/polyimide (PI) vieillis dans des conditions chaudes et humides. Ils rapportent que la
force de serrage a un effet positif sur les propriétés en matage, la friction entre les pieces jointes
reprenant une partie des efforts. Parida et al. [63] ont étudié¢ les effets de parameétres
environnementaux et géométriques sur les propriétés en matage de composites fibres de
carbone/époxy. Les échantillons a renforts unidirectionnels et textiles vieillis thermiquement
présentaient une baisse de 25 a 30 % de la résistance en matage par rapport aux valeurs mesurées

a température ambiante.

Chen [64] a investigué ’effet d’un cycle de conditions chaudes et humides sur la résistance en
fatigue de joints boulonnés en composites fibres de carbone/époxy. Le cycle étudié¢ consistait en
une alternance de température élevée a 50°C et d’un taux d’humidité de 98% pendant 12 h suivie
d’une période avec des conditions ambiantes 12 h. Les échantillons étaient soumis au cycle chaud
et humide sur une période de plusieurs mois. Chen a rapporté que le cycle thermique dégradait les

propriétés en fatigue en augmentant 1’élongation du trou sur les échantillons vieillis.
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Ces ¢études démontrent que le vieillissement de la matrice a un impact sur les propriétés en matage
des composites laminés. A la connaissance de I’auteur, aucune d’étude n’a été réalisée sur les
propriétés en matage de composites fibres de carbone/époxy soumis a un cycle de températures
trés €élevées pour un court laps de temps, semblable au cycle thermique du procédé de rivetage.

Cette lacune s’applique autant sur un cycle unique que sur des cycles répétés.

2.4 Sommaire

La revue de littérature présentée dans les sections précédentes justifie les choix méthodologiques
qui seront présentés dans les chapitres suivants. Puisque les objectifs de ce mémoire se concentrent
sur les phénomenes thermiques entourant un procédé d’assemblage pour composites a renforts
fibreux, les propriétés et parameétres qui influencent le transfert thermique, soit la conductivité
thermique, la densité, la chaleur spécifique, I’émissivité ainsi que le coefficient de convection, ont
été identifiés dans la section 2.1.1. La conductivité¢ thermique a été identifiée comme étant
particuliérement problématique en raison du grand nombre de facteurs entrant en ligne de compte.
Les sections suivantes ont présenté les différentes approches pour la caractérisation de la
conductivité thermique. Le fonctionnement et les avantages des méthodes inverses par rapport aux
autres approches ont été introduits. La possibilité de les appliquer avec succes a la caractérisation
de la conductivité de composites laminés a été démontrée avec plusieurs exemples. Pour la solution
du probléme inverse, les performances de 1’algorithme BFGS ont été démontrées ainsi que son

application a la caractérisation de la conductivité thermique.

La section 2.2 se concentre sur les phénomenes de transfert thermique dans les matériaux
composites. La section 2.2.1 présente les approches de modélisation pour les composites,
nécessaires a la solution du probléme direct d’une méthode inverse. La méthode des ¢léments finis
a été mise de 1’avant pour sa versatilité¢ et son accessibilité. Une modélisation 3D pli par pli est
nécessaire pour I’é¢tude du transfert thermique dans les composites. La section suivante présente le
phénomene de dégradation a haute température de la matrice. Il ressort de cette section que les
différents mécanismes de dégradation thermique des polymeéres sont des phénomenes complexes
qui influencent les propriétés physiques, diélectriques et mécaniques des matériaux composites. La
compréhension de leurs effets précis dans le procédé de rivetage est donc primordiale afin d’assurer

I’intégrité de la structure composite apres I’installation du rivet.
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La derniere section présente le type d’effort entrant habituellement en jeu dans les structures
rivetées et le mode de défaillance qu’il produit. La complexité de la défaillance en matage fait des
essais expérimentaux une approche populaire pour 1’étude des structures rivetées ou boulonnées.
Finalement, la section 2.3.2 illustre 1’effet des températures élevées sur les propriétés en matage de
joint de composites. Cette section présente aussi une lacune dans la littérature sur 1’effet de cycles
thermiques rapides, autant uniques que répétés, sur les propriétés en matage de joints en

composites.
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CHAPITRE 3 DEVELOPPEMENT D’UNE METHODE INVERSE POUR
LA CARACTERISATION THERMIQUE DES MATERIAUX
COMPOSITES

Dans le cadre de ce projet, une méthode inverse pour la caractérisation des conductivités
thermiques principales des composites laminés a été mise au point. L’utilisation d’une méthode
inverse permet de réaliser des mesures de températures simples et d’éviter [’utilisation
d’équipement complexe et couteux. La méthode inverse présentée dans ce chapitre a fait 1’objet
d’un article ainsi que d’une présentation au cours du 3 International Symposium on Automated
Composites Manufacturing (ACM3) [65]. La procédure, I’algorithme utilisé ainsi que les premiers

essais sont détaillés dans les différentes sections.

La procédure présentée ici s’applique a un échantillon en polymére thermodurcissable époxy
renforcé de fibres de carbone unidirectionnelles dont tous les plis ont la méme orientation.
L’échantillon s’apparente donc a un solide orthotrope caractérisé par une conductivité paralléle aux
fibres, une conductivité transverse dans le plan de I’échantillon et une derniére a travers I’épaisseur,

tel qu’illustré dans la Figure 3.1.

ks, paralléle aux
Nbres, dans le plan
ky, transverse aux fibres,
hors plan
y
z é_L X é’/-

k., transverse aux fibres, dans le plan

Figure 3.1 : Directions des conductivités thermiques par rapport aux

fibres unidirectionnelles de 1'échantillon
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3.1 Procédure et algorithme

Le probléme direct est résolu par analyse EF et un algorithme d’optimisation de type Broyden-

Fletcher-Goldfarb-Shanno (BFGS) est utilisé pour résoudre le probléme inverse.

Les mesures expérimentales de la méthode inverse décrite ici sont séparées en deux expériences
ayant chacune leur montage respectif. La méthode décrite ici a donc été nommée méthode inverse
a expérience double. Les deux expériences sont cependant réalisées de fagon similaire et utilisent
un seul et unique échantillon. L’échantillon est équipé de thermocouples disposés sur sa grande
diagonale a différents endroits dans 1’épaisseur et qui sont insérés entre les plis durant la
fabrication. Avec un nombre limité de thermocouples, il est difficile de caractériser le transfert de
chaleur dans les trois directions principales avec un seul montage et une seule expérience. C’est

pourquoi deux montages sont employés.

Dans la premicre expérience, un coté (I's dans la Figure 3.2) de I’échantillon est chauffé et le
transfert de chaleur se produit principalement dans le plan du stratifié. Dans la seconde expérience,
la surface inférieure (I'1) de 1’échantillon est chauffée. Le transfert de chaleur se produit alors
majoritairement dans la direction normale au plan. Afin de s’assurer que seule la conductivité
thermique a une influence sur les résultats, et réduire les temps de calcul des modéles EF, les

mesures thermiques expérimentales ont été effectuées une fois le régime permanent atteint.
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3.1.1 Probléeme direct

13
thermocouple T L}
Ts e aSSeul s
(___*"“ = il * ) 2 E r4
e s I's
7 2 e
< N T Iy
0.00 30.00 60.00 (mm)
I e

15.00 45.00

Figure 3.2 : Géométrie de I'échantillon et des modeles d'EF. Adapté de [65]

La méthode inverse a expérience double implique donc la résolution de deux problémes directs
distincts par le logiciel d’EF ANSYS Workbench. La Figure 3.2 montre la géométrie partagée par
les modeles ainsi que la position des thermocouples sur la grande diagonale. Les thermocouples
sont insérés a intervalles réguliers entre les plis du composite durant la fabrication. Ils ont donc une
distribution a travers les directions x, y et z illustrées sur la Figure 3.2. Une telle disposition des
thermocouples permet la mesure d’un gradient de température dans les trois directions principales.
Le volume de I’échantillon est défini par le domaine ) tandis que les surfaces de I’échantillon sont

représentées par les domaines frontiére I'1.6. Les problémes directs sont définis comme suit :

q=K=*VT V(x,y,z) € {1 3.1
Modele dans le plan
q-n=h(T; —Tinp) + oe(Td" —Tiyp)  Y(x,y,2) € 5 32
Ts = Tcontrol V(x:y: Z) € 116 3.3
Modele hors plan

q-n=h(T;—Tinp) + oe(Td" —Tiyp)  V(x,y,2) € s 3.4
Ts = Teontrot V(x:y: z) € n 3.5
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ou K est le tenseur de conductivité, Teonror est la température appliquée sur la surface de
I’échantillon lors de I’expérience, ¢ est I’émissivité, la température de 1’air ambiant est Tinr et le
coefficient de convection est 4. Les températures a la position des thermocouples sont extraites des

résultats des modeles pour les calculs d’optimisation.

La stratégie de modélisation du stratifi¢ retenue est de représenter chaque pli par un solide
orthotrope s’inscrivant ainsi dans une démarche multiéchelle. Les propriétés équivalentes de
chaque pli ont été déterminées initialement grace a aux propriétés individuelles des fibres et de la

matrice et avec la loi des mélanges (équation 2.5) et le modéle de Rayleigh (équation 2.6).

3.1.2 Algorithme d’optimisation

L’algorithme d’optimisation utilisé pour résoudre le probléme inverse est un algorithme de type
BFGS. 1l s’agit d’une méthode d’optimisation quasi newtonienne, efficace et tres rapide, avec un

taux de convergence supra-linéaire [66].

Pour faciliter I’exécution de 1’algorithme et la résolution des modeles EF, un programme
automatisant la mise a jour des parametres matériaux du modele EF et exécutant tous les calculs

requis pour I’optimisation a été cod¢ dans le langage informatique Python.

La fonction a minimiser dans le cas présent est une fonction d’erreur combinant les mesures

expérimentales des thermocouples et les températures correspondantes des modeles EF :

. B 2
( (
f = Z?,=1(Tey?p - Tsilr)n) 3.6
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ou f'est la fonction d’erreur, 7.y, la température des thermocouples, Tsin 1a température calculée par
EF et N le nombre de thermocouple. La forme quadratique de la fonction d’erreur (équation 3.6) a
été largement utilisée dans des méthodes inverses et permet de s’assurer que la convergence est

atteinte pour un minimum global.

ITEnlt,rees 1n(11tlales p L Bvaluer [a foncti II. Calculer II1. Exécuter la
olérance de convergence . Evaluer la fonction recherche linéaire

Conductivités kg d’erreur f; et les I lal
Matrice de Hess Hj ‘\/ dérivées Vf; pour k; d = —H,;Vf; pour la longueur

i=1 de pas a
NON ;l I;
Est-ce que V. Mise a jour de la IV. Calculer les variables
FIN <£‘ OUI 19F guE ) <: matrice de Hess H; pour la prochaine itération
th= ’ i=i+1 ki+1=kl~+d*a

Figure 3.3 : Etapes de I'algorithme d'optimisation BFGS. Adapté de [65]

La structure de 1’algorithme BFGS et son implémentation sont détaillées dans le livre de Nocedal

et al. [66]. La Figure 3.3 présente un schéma des différentes étapes de 1’algorithme.

L’algorithme nécessite I’entrée d’un jeu de données initial pour démarrer. La tolérance de
convergence E représente le critére d’arrét. Lorsque la norme des dérivées de la fonction d’erreur

est plus petite que la tolérance de convergence,
IVfill < E, 3.7

I’algorithme peut s’arréter. Tel que mentionné plus haut, la valeur initiale des conductivités ko peut
étre estimée a partir des propriétés des fibres et de la matrice. L’approximation des secondes
dérivées, ou matrice de Hess, Hy est habituellement la matrice identité [66] et est mise a jour lorsque

plus d’informations sont disponibles sur la fonction d’erreur.
L’algorithme d’optimisation est divisé en plusieurs étapes définies comme suit :

L’étape I consiste en la détermination de la fonction d’erreur f, cette dernicre est évaluée en
résolvant le probléme direct. Les dérivées sont estimées par différence finies entre deux points de
la fonction d’erreur. Une évaluation supplémentaire de la fonction d’erreur est nécessaire pour

calculer la dérivée par rapport a chacune des variables a optimiser.
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L’étape Il permet le calcul de la direction de recherche d. Ce calcul permet de connaitre la direction
et la proportion de changement des paramétres de conductivité afin de réduire la valeur de la
fonction d’erreur. Inclure 1’approximation de la matrice de Hess dans le calcul de la direction de
recherche améliore le taux de convergence de I’algorithme, car davantage d’information sur la

forme de la fonction d’erreur est incluse dans la direction de recherche [66].

L’étape III consiste en une recherche linéaire de la meilleure longueur de pas a. La longueur de pas
représente la distance a parcourir le long de la direction de recherche pour se rapprocher de
I’optimum recherché. Une longueur de pas appropriée satisfait les conditions fortes de Wolfe, telles
que définies par Nocedal et al. [66]. Les conditions fortes de Wolfe imposent une décroissance sur
la fonction d’erreur et sur ses dérivées de la fonction d’erreur, ceci permettant d’assurer un
rapprochement de 1’optimum a chaque itération. Pour parvenir a trouver une longueur de pas
appropriée, plusieurs valeurs de longueur de pas sont testées en évaluant, pour chacune d’entre
elles, la valeur de la fonction d’erreur et de ses dérivées. La valeur suivante augmente ou diminue
selon le résultat de la valeur précédente. L’étape I1I est la plus couteuse en termes de ressources de
calcul. La majorité des évaluations de la fonction d’erreur et des problémes directs étant réalisées

a cette étape.

L’étape IV permet la détermination des conductivités de I’itération suivante a I’aide de la direction

de recherche et de la longueur de pas.

L’étape V voit la mise a jour de 1’approximation de la matrice de Hess grace aux nouvelles

informations obtenues au cours des étapes précédentes.

L’algorithme itére ainsi jusqu’a 1’obtention d’une convergence sur la fonction d’erreur.

3.1.3 Procédure inverse a expérience double

Comme mentionné plus haut, la méthode inverse présentée dans ce mémoire utilise deux
expériences et deux problémes directs pour caractériser les trois conductivités principales d’un

matériau composite laminé.

Dans le cadre de la méthode inverse a expérience double, les modeles EF dans le plan et hors plan
sont utilisés alternativement avec leurs mesures expérimentales respectives et différentes

assomptions et variables. La Figure 3.4 illustre les stades de la méthode inverse compléte. A chaque
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stade, 1’algorithme d’optimisation est appliqué sur la ou les variables avec le modele EF

correspondant.
A. Modéle dans le plan B. Modeéle hors plan Est-ce que la somme des
Orthotrope transverse Orthotrope variations absolues par
Fixé: aucun Fixés: k.. k rapport a I’itération Ooul FIN
Variables: k., k=k- Variable: k. précédente est plus petite
i aue 0.1%?
NON
NON
Est-ce que la S(imme des C. Modéle dans le plan
Vanatlor}s ,a:b,SO ues par Orthotrope
FIN <:£\ OUl | rapport a I’itération Fixé: k.
gr&lég/é{c)iente est plus petite que Variéibi es: ke, ko
. 0!

Figure 3.4 : Stades de la méthode inverse a expérience double. Adapté de [65]

Le stade A est réalisé avec le modele dans le plan. L’échantillon est alors considéré orthotrope
transverse, une hypothése valable pour les matériaux composites a renforts fibreux, puisque le
transfert thermique est dominé par la direction des fibres et leur disposition est uniforme. Deux
variables sont optimisées puisque les deux conductivités transverses aux fibres sont considérées

¢gales.

Le mode¢le hors plan est employé au cours du stade B. Pour cette étape, seule la conductivité hors
plan évolue, cette derniére prenant pour valeur initiale celle définie a la fin du stade A. Les
conductivités thermiques utilisées dans le plan sont fixées aux valeurs déterminées au cours du

stade A.

Au cours du stade C, le mod¢le dans le plan est utilisé en fixant la conductivité hors plan a la valeur
obtenue grace au stade B. Sa valeur provient des résultats du stage précédent. Les stages B et C
sont répétés alternativement jusqu’a 1’obtention d’une convergence sur la somme des variations,
selon I’expression suivante :

k . _k P
Zj:x’y’z|1,;(—“1| S 0.1%, 3.8
i1

ou k est la conductivité, j dénote la direction de la conductivité et i représente 1’itération. Le critére

de 0.1% assure d’obtenir une variation faible des conductivités entre les stades B et C. Ceci indique
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que les conductivités recréant le mieux la distribution thermique pour les modeles dans le plan et

hors plan sont atteintes.

3.2 Etudes numériques de I’algorithme d’optimisation

Afin de valider 1’algorithme proposé dans la section précédente, ce dernier a été utilisé sur un cas
disponible dans la littérature. Villieére et al. [25] ont étudié la conductivité de stratifiés fibres de
carbone/époxy durant la polymérisation de la résine lors d’un procéd¢ de moulage par transfert de
résine. Is ont d’abord déterminé la conductivité de renforts unidirectionnels a un taux volumique
de fibres de 54% avant d’appliquer une homogénéisation sur un renfort tissé¢ (twill). Les

conductivités des fibres et de la matrice sont présentées dans le Tableau 3-1.

Tableau 3-1 : Conductivités thermiques des constituants. Valeurs tirées de [25]

Matériau Conductivité thermique & (W/mK)
Fibre de carbone T300, longitudinal 8.8
Fibre de carbone T300, transverse 2.0
Epoxy RTM6 0.22

Villiere et al. mesurent les valeurs de conductivité pour des renforts unidirectionnels reportées dans
le Tableau 3-2. Ils n’ont pas rapporté directement la conductivité a travers 1’épaisseur £,, celle-ci a
plutdt été estimée en considérant la compaction accrue des fibres dues a la pression de moulage.
Leurs valeurs ont été considérées comme résultat théorique exact, et comparées a celles obtenues
aprés convergence de 1’algorithme. Les valeurs de départ sélectionnées pour cette validation
proviennent de la loi des mélanges (équation 2.5) et du modele de Rayleigh (équation 2.6) et sont
reportées dans le Tableau 3-3. Pour les simulations, les températures expérimentales ont été

évaluées a 1’aide des modéles EF avec les valeurs exactes de conductivités du Tableau 3-2.

Tableau 3-2 : Valeurs exactes des conductivités pour 1'étude numérique. Adapté de [65]

k (W/mK) Axe Direction relative aux fibres
291 X longitudinal
0.75 y transverse (a travers 1’épaisseur)

0.65 z transverse
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Au total, six simulations de la caractérisation de la conductivité ont été réalisées. Un exemple du
code Python d’optimisation utilis¢ est disponible dans I’Annexe A. Afin de s’assurer de la
robustesse de ’algorithme, un bruit de mesure artificiel a été introduit, faisant ainsi varier les
valeurs de départ pour chacune de ces six simulations. Le Tableau 3-3 résume les parameétres
¢tudiés dans chaque simulation. Les conductivités initiales permettent de vérifier que 1’algorithme
converge avec différents points de départ. L’erreur de mesure recrée les conditions d’une
expérience et permet d’étudier la sensibilité de 1’algorithme sur les températures mesurées. Les
erreurs de mesure sont générées aléatoirement selon une distribution normale dans les intervalles
spécifiés dans le Tableau 3-3 et ajoutées aux températures expérimentales simulées. Les intervalles
sont choisis pour représenter la moitié, I’entier ou le double des erreurs de mesures de £1.1°C de

thermocouples de type K, utilisés dans la fabrication des échantillons.

Tableau 3-3 : Paramétres étudiés dans les simulations réalisées. Adapté de [65]

Réf. ky/ky/k, initiaux Erreur de mesure (K)
1 4.85/0.63/0.63 -
2 4.85/0.63/0.63 +0.55
3 4.85/0.63/0.63 +1.1
4 4.85/0.63/0.63 +2.2
5
6

0.44/2/2 +0.55
88/15/1.5 +0.55
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3.2.1 Résultats des études numériques

Dans cette section, les résultats des différentes simulations sont présentés et critiqués.
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Figure 3.5 : Evolution des conductivités et de la fonction d'erreur durant la
simulation 1 de la méthode inverse. Adapté de [65]

L’évolution des conductivités et de la fonction d’erreur durant la simulation 1 est présentée dans la
Figure 3.5. Apres 20 itérations, les conductivités sont déja treés proches des valeurs exactes, avec
des valeurs de 2.919 W/mK pour 4., 0.7443 W/mK pour £k, et 0.6828 W/mK pour k.. Au bout du
processus, la fonction d’erreur atteint une valeur trés basse de 1.6x10 K2, démontrant que les
conductivités ainsi calculées sont trés proches des valeurs exactes. Les instabilités, ou pics, dans la
fonction d’erreur correspondent au passage d’un stade a un autre et sont causés par les changements

d’hypothéses de modélisation associées a chacun des modeles.

Une erreur de mesure croissante est ajoutée aux simulations 2 a 4. La Figure 3.6 a) a ¢) (a la fin de
la section 3.2) montre les valeurs des conductivités et de la fonction d’erreur en fonction du nombre
d’itérations pour les simulations 2 a 4. La Figure 3.6 d) a f) présente 1’évolution correspondante
des valeurs comparées au critére d’arrét. Sur I’échelle logarithmique, la discontinuité des courbes
du critére d’arrét est attribuable a une valeur nulle. Ceci se produit aux changements de stades, ou
la fonction d’erreur est réévaluée sans changer la valeur des conductivités, ou lorsqu’une

conductivité est fixe durant un certain stade. La différence par rapport a I’itération précédente est
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alors nulle et le point n’est pas affiché sur la courbe. La convergence est considérée comme atteinte
lorsque la somme des variations absolues est moins de 0.1% par rapport a I’itération précédente
(voir équation 3.8). La valeur finale de la fonction d’erreur augmente avec ’ajout d’erreur de
mesure, laquelle est incluse dans le calcul de la fonction d’erreur par le biais des températures

expérimentales (voir équation 3.6).

Les résultats des simulations sont présentés dans le Tableau 3-4. Aucune corrélation ne peut étre
observée entre le nombre total d’itérations et I’erreur de mesure. Cette absence démontre que
I’algorithme est assez robuste pour fonctionner malgré la présence de bruit dans les mesures des
thermocouples. Les résultats des différentes simulations sont satisfaisants, en effet, I’erreur finale
ne dépasse 6.2 % que dans le cas de la simulation 3. Cette derniére est différente des autres parce
que k: et k, semblent inversés. Une distribution non uniforme des erreurs de mesure dans un ou
dans les deux ensembles de températures expérimentales pourrait expliquer cette inversion. Une
telle distribution affecterait la fonction d’erreur et ses dérivées, influengant ainsi les valeurs finales

de conductivités.

Tableau 3-4 : Résultats et données d'analyse pour les simulations 1 a 6. Adapté de [65]

kx/ ky / k, Erreur sur Fonction Nbre Nbre évaluation
Réf finaux k«/ ky /k, d’erreur _ de la fonction

(W/mK) (%) finale (K?) teration d’erreur

1 2911/0.745/0.656 0.06/0.62/0.91 1.593E-4 37 205

2 2910/0.748/0.612 0.01/0.24/6.11  0.6886 29 185

3 2.99/0.649/0.838 2.71/13.4/28.9 4.622 37 201

4 2928/0.746/0.656 0.61/0.49/0.93 11.24 19 89

5 2911/0.751/0.614 0.02/0.16/5.53  0.6976 33 156

6 2916/0.749/0.637 0.20/0.06/2.08  0.7334 26 128

L’effet des variations des valeurs initiales des conductivités peut étre observé grace aux simulations
2, 5 et 6. Le nombre d’itération et d’évaluation de la fonction d’erreur (qui inclut la résolution d’un
modé¢le d’EF) donnent une idée de la durée de la méthode inverse. La valeur finale de la fonction

d’erreur semble ne dépendre que de I’erreur de mesure, puisqu’il y a une bonne corrélation entre
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le bruit et la fonction d’erreur finale (voir Tableau 3-3). Les valeurs initiales des conductivités n’ont
pas un effet significatif sur le résultat final. La fonction d’erreur finale et I’erreur sur la valeur finale

des conductivités sont similaires pour les trois différents points de départ testés.

Pour ce qui est de la durée du processus, il n’y a encore une fois aucun effet significatif des valeurs
initiales de conductivité sur les résultats finaux. Le nombre d’itérations requises est similaire dans
les trois cas et le nombre d’évaluations de la fonction d’erreur est du méme ordre de grandeur.
Dans le cas de la simulation 1, la convergence a ét¢ atteinte apres un plus grand nombre d’itérations
que pour les autres simulations. Ceci peut étre expliqué par la durée nécessaire pour faire diminuer
la fonction d’erreur trois ordres de grandeur en dessous des autres simulations. Similairement, la
simulation 3 requiert aussi un nombre ¢levé d’itérations et d’évaluation de la fonction d’erreur.
L’erreur sur les conductivités finales est aussi plus €élevée dans la simulation 3 que dans les autres
simulations. La durée plus grande peut étre expliquée par le bruit ajouté aux températures

expérimentales, compliquant ainsi la convergence de 1’algorithme.
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3.3 Caractérisation d’un échantillon a renforts unidirectionnels

Plusieurs essais non concluants de la méthode inverse ont été réalisés sur un échantillon a renforts
unidirectionnels. Les arréts prématurés des essais se produisaient lors des calculs d’optimisation.
Avant d’atteindre la convergence, 1’algorithme ne parvenait plus a établir les parameétres de
I’itération suivante, notamment au niveau du calcul de la longueur de pas. L’algorithme atteignait
le nombre limite d’itérations permises dans le calcul de la longueur de pas sans trouver de valeurs
satisfaisant les conditions de Wolfe. Seul le dernier essai, présentant des résultats intéressants et
représentatifs des problémes rencontrés, sera présenté ici. Afin de répondre a tous les objectifs du
projet en respectant I’échéancier, I’amélioration de la méthode inverse a di étre abandonnée apres
cet essai. Les parameétres qui ont été utilisés dans I’essai sont présentés ici-bas. Une description des
montages expérimentaux pour la mesure des températures dans 1’échantillon est disponible dans la

section 4.4.2.

3.3.1 Parameétres des modeles EF de ’essai

La valeur de I’émissivité a ét¢ caractérisée spécifiquement pour 1I’échantillon étudié dans cet essai.
Une caméra infrarouge et un ruban adhésif autocollant a I’émissivité connue ont été utilisés pour
caractériser 1’émissivité de 1’échantillon. La méthodologie employée est expliquée plus en détail

dans la section 4.4.1.

Dans cet essai, les coefficients de transfert convectif ont aussi été calculés a I’aide de modéles
empiriques pour plans verticaux et horizontaux chauds disponibles dans le livre Fundamentals of
Heat and Mass Transfer [67]. Deux relations ont été utilisées et permettent de calculer un

coefficient de convection moyen selon le nombre de Nusselt :
Nu, = h*L , 3.9
L / kair

ou & est le coefficient de convection moyen, L la longueur caractéristique du plan et kur la
conductivité de ’air a la température du film. Le nombre de Nusselt peut aussi étre calculé de fagcon

différente pour des plans verticaux :

0.387Ra}’®

(1+(0.492/Pr)9/16)

Nu; = [0.825 + 7771, 3.10
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et des plans horizontaux :

Nu, = 0.15Ra,’>, 3.1

ou le nombre de Rayleigh Ra; et le nombre de Prandtl Pr sont calculés a partir des dimensions du
plan et des propriétés de 1’air a la température du film. Ces relations empiriques assument un
¢coulement turbulent et une température uniforme sur la surface chaude. Les valeurs des
coefficients ont été calculées pour chaque surface de 1’échantillon, en fonction de leur température

moyenne durant I’expérience et de leurs dimensions.

Pour éliminer P’erreur attribuable au contact avec 1’élément chauffant, les modéles EF ont été
tronqués au niveau du thermocouple le plus prés de 1’élément chauffant. Un exemple de la zone
tronquée pour le modele EF dans le plan est présenté dans la Figure 3.7. La température mesurée
par le thermocouple durant 1’expérience est alors appliquée comme condition fronti¢re sur la
surface tronquée du modele. Bien que cela ait réduit le nombre de mesures expérimentales, les

modeles tronqués ont amélioré le comportement de la méthode inverse.

Thermocouples

Zone tronquée

Figure 3.7 : Détail de la zone tronquée dans la géométrie du modele EF dans

le plan
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3.3.2 Résultats de la caractérisation

L’essai présenté ici inclut tous les parameétres mentionnés a la section précédente. Il représente les
meilleurs résultats obtenus avec la méthode inverse développée dans le cadre du projet. L’évolution

des conductivités et de la fonction d’erreur au cours de 1’essai est illustrée dans la Figure 3.8.
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Figure 3.8 : Evolution des conductivités du composite et de la fonction d'erreur pour la

caractérisation d'un échantillon a renforts unidirectionnels

Les valeurs initiales des conductivités sont calculées avec la loi des mélanges et le modele de
Rayleigh (voir équations 2.5 et 2.6) a partir des propriétés des constituants. On peut voir dans la
Figure 3.8 la convergence des conductivités vers les valeurs finales. Seul &, présente un
comportement particulier. En effet, apres le passage du stade A vers le stade B, au niveau de la 7¢
itération, la valeur de k, augmente brusquement a une valeur de 205.6 W/mK. Cette augmentation
soudaine est attribuable a un gradient de la fonction d’erreur tres élevé. Le gradient est inclus dans

le calcul de la direction de recherche et a donc entrainé un déplacement démesuré dans cette
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direction. Ce comportement est aussi visible sur la valeur de la fonction d’erreur dans la Figure

3.8, qui monte tout aussi soudainement a 577 K2

Un ajustement manuel a ét¢ effectué sur la valeur de &, vers une valeur de 0.5 W/mK, plus proche
de la réalité¢ avant de relancer 1’algorithme. Il s’agit de la descente soudaine de la conductivité au
niveau de I’itération 9 dans la Figure 3.8. Par la suite, les conductivités ont convergé vers leur
valeur finale sans probléme. On peut voir que les valeurs finales sont assez différentes des valeurs
calculées avec les modeles analytiques. Elles se trouvent néanmoins a I’intérieur de I’intervalle

délimité par les propriétés des constituants.

3.3.3 Obstacles et solution alternative

Deux entraves principales au bon déroulement de la méthode inverse ont été identifiées au cours

des différents essais.

Premiérement, le gradient de la fonction d’erreur présente parfois des irrégularités. Les résultats de
la section 3.3.2 en sont un bon exemple. Ces irrégularités affectent a leur tour la direction de
recherche et les conductivités de I’itération suivante. Dans le meilleur des cas, cela ralentit la
convergence de I’algorithme. Dans le pire des cas, cela peu interrompre 1’algorithme, celui-ci étant
incapable de déterminer des parameétres appropriés pour I’itération suivante, comme c’est le cas

pour les résultats présentés a la section 3.3.2.

Les irrégularités proviennent peut-étre de la méthode de calcul du gradient. Il est possible que les
modeles EF ne soient pas suffisamment sensibles aux petits changements de conductivité pour le

calcul par différences finies employé.

Deuxiémement, le calcul du parameétre de longueur de pas semble étre le probléme central de
I’algorithme. Au cours des différents essais, c’est le plus souvent a cette étape que I’algorithme ne
parvient plus a progresser. Il n’arrive pas a identifier une longueur de pas satisfaisant les conditions
fortes de Wolfe afin de passer a I’itération suivante. Cette erreur subsistant malgré les améliorations
apportées aux modeles EF, on peut supposer que les difficultés dans le calcul de la longueur de pas
sont les symptdmes d’un probléme plus profond. Une meilleure modélisation des pertes de chaleur

par convection et radiation pourrait possiblement faciliter le calcul de la longueur de pas.
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Afin de parvenir a remplir les objectifs spécifiques de ce projet malgré les limitations de la méthode
inverse développée ici, une méthode alternative a été utilisée pour caractériser les conductivités

thermiques des composites laminés.

La méthode alternative utilise les mémes montages expérimentaux et les mémes modeles EF
associés, mais évite I’utilisation de I’algorithme d’optimisation pour plutdt favoriser une approche
de « force brute ». Une fois les mesures expérimentales réalisées, un nuage de points de
conductivités est évalu¢ a 1’aide des modeles EF. Pour chaque point, la fonction d’erreur est
calculée et les points de chaque modele EF correspondant a la valeur minimale de la fonction
d‘erreur sont considérés comme les conductivités effectives du composite laminé. Pour éviter
d’évaluer des points trop rapprochés, le nuage de point peut étre raffiné autour d’un minimum

intermédiaire de la fonction d’erreur.

Cette méthode est présentée dans le chapitre 4 et a été utilisée pour la caractérisation des
conductivités thermiques d’un échantillon a renforts tissés. En plus de la caractérisation des
conductivités principales, I’émissivité de I’échantillon a aussi été caractérisée. Les résultats ont été
validés en comparant les mesures de température d’une expérience de validation aux prédictions

d’un mod¢le EF correspondant.

De plus, le chapitre 4 présente dans le format d’un article scientifique la méthodologie employée
pour répondre aux deuxiéme et troisiéme objectifs spécifiques du projet, soit I’étude du transfert
thermique durant le procédé de rivetage a haute température et 1’évaluation de I’effet de
I’exposition a de hautes températures sur les structures en composites assemblées par le procédé
de rivetage. Le cycle thermique du procédé¢ de rivetage a été recréé sur des échantillons de CFRP
et modélisé par EF. Ces échantillons ont été soumis a des essais mécaniques en matage pour vérifier

I’effet de la dégradation de la matrice sur les propriétés mécaniques de la structure.
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CHAPITRE 4 ARTICLE 1: THERMAL ANALYSIS AND
DEGRADATION OF PROPERTIES IN CARBON FIBER/EPOXY
LAMINATE RIVETING AT HIGH TEMPERATURES

Authors: Laurent Pouliot Laforte and Louis Laberge-Lebel

This article was submitted to Composites Part B on November 9 2017.

4.1 Abstract

A riveting process was developed to fasten carbon fiber/epoxy composite laminates. This
process heats a thermoplastic composite rivet blank placed into the joint hole, above melt
temperature, to form a rivet fastening the joined components. This process poses a threat to the
integrity of the structure’s epoxy matrix. To verify the state of matrix degradation, a pin-loaded
mechanical test is realised on composite coupons heat treated at various temperatures. The heat
treatment is specifically designed to recreate the riveting process’ thermal cycle. A finite element
model of the heat treatment is derived to obtain the time and temperature exposure of the coupon
during the heat treatment. For use in the finite element model, emissivity is characterized through
infrared image analysis, and thermal conductivity is characterized with an inverse method. The
results show that a riveting process at nominal temperature of 350°C will not affect the bearing
properties of the composite laminates. However, the process at 450°C affects the bearing properties

of the composite laminates.

4.2 Keywords

Joints/joining; Thermal analysis; Mechanical testing; Finite element analysis (FEA)

4.3 Introduction

In recent years, advanced composite materials have seen an increase in use. Their high
stiffness to weight and strength to weight ratios make them an interesting alternative to traditional
metallic materials in structural applications [13]. The aerospace industry adopted composite
materials in an effort to further decrease the weight of aircrafts for environmental and economic
reasons [68]. Initially used in aircrafts’ secondary structures, composite materials are now widely

used across the various structures of modern aircrafts. Due to the nature of advanced composite
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materials and their relative novelty, design of composite structures is more complex than for their
metallic counterparts. Among the challenges of composite structure design, joining poses a
problem since the traditional joining methods developed for metallic materials give rise to several
issues when applied to composite structures. For instance, galvanic corrosion, mainly between
carbon fiber composites and aluminum alloys, occurs when the materials are in contact. Solutions
to impair corrosion such as sealants or using titanium fasteners usually imply added weight and
diminish the advantage of composite materials [7], [8]. The use of metallic fasteners also creates a
safety hazard in the case of a lightning strike on the aircraft. Metallic fasteners form an ignition
site, which could be catastrophic around a fuel tank. Integral protection of composite structures has
been studied by Pridham et al. [10] as a way to reduce the damage to the structure and the risk of
sparks at fastened joints. Sealing the fastener is another alternative to avoid sparks in case of a
lightning strike [9].

The issues listed above show the need for a joining method adapted to advanced composite
structures. Non-metallic fasteners have seen some development in recent years [11]. The use of
similar materials in the fastener and structure eliminates the incompatibility issues. A new riveting
process for aerospace composite structures is in development [6]. The process involves a
thermoplastic matrix composite rivet blank heated in-situ. Once the matrix is molten, the rivet head
and countersink are formed by applying pressure. This process may be detrimental to the
composites structures to be joined since high performance thermoplastics have melting points well
above the glass transition temperature (Tg) of aerospace epoxy at around 180°C.

At high temperature, thermoset degradation depends on both the time and temperature
exposure. More than one degradation mechanism comes into play [46], [47], [S1]. Polymeric chains
can be decomposed by chain-end scission, random scission at weaker bonds in the chain or scission
of side groups called chain stripping. In epoxy, random scission is the dominant decomposition
mechanism and can be activated by heat (thermolysis) or by the presence of oxygen (thermo-
oxidation) [46]. McManus and Chamis [48] and Zhang et al. [51] have studied the thermo-
oxidation of composites and neat resin. Thermo-oxidation is usually superficial and requires long
exposure to affect the material’s properties. Chatterjee [50] and Anderson [49] have studied the
degradation of epoxy by thermolysis. Thermolysis occurs at higher temperature and affects various
properties of thermosets like Ty, dielectric properties and mechanical properties. Fatigue and static

mechanical properties of composites has been studied by Gonzalez et al. [53] and Flore et al. [52].
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Flore et al. found that mass loss was the most defining factor in predicting the residual mechanical
properties of thermally aged composites. Considering these heat degradation mechanisms,
understanding and modeling the thermal history experienced by the joint members during this
riveting process is capital for its adoption by the industry.

Heat propagation modeling through composite materials requires accurate prediction of
their thermal conductivity. Several factors influence the properties of a laminate. Fiber orientation,
fiber volume fraction and interfacial thermal resistance are among the factors affecting the thermal
conductivity of a composite laminate. On one hand, analytical models were shown to be overly
simplistic in the evaluation of thermal conductivity of composites [69] and experimental methods
are costly and require large specialized equipment. On the other hand, inverse methods offer a way
to evaluate parameters that are difficult to measure experimentally. Inverse methods have been
used with success in evaluating the thermal conductivity of advanced composite materials [33],
[34],[36], [70]. At moderate temperatures, heat loss by radiation can be significant when compared
to convection losses. The emissivity of materials must consequently be characterized for radiation
to be taken into account. Emissivity depends on a material’s surface condition, wavelength and
direction [16]. Usually, a reflectometer is used to measure hemispherical and directional emissivity
for several wavelengths. Madding [17] has used thermal imaging with a reference material with a
known emissivity to as a way of calculating the emissivity of other materials.

In riveted joints, the bearing properties relate to the mechanical behavior of the joined
material in the hole where the fastener is installed. This property is critical for the design of
structural joints. In composite materials, the failure modes of fastened joints is more complex than
in isotropic and ductile metallic materials [57], [58]. The bearing response involves an intricate
progression of localized compressive failures [55]. Environmental conditions can affect the bearing
properties of polymer matrix composites because of their interactions with the matrix [71]. Johnson
et al.[62] have shown that aging at elevated temperature has an effect on the bearing capacity of
bolted joints. Hygrothermal aging was studied by Parida et al. [63] and was found to have an impact
on the bearing strength of carbon fiber/epoxy composites. It is clear that the thermal history of
composite laminates affects the performance of fastened joints.

The purpose of this study is to model the temperature evolution during the riveting thermal
cycle and characterize its effect on the bearing properties of composite structures. To do so, two

experiments and corresponding finite element (FE) models were used jointly in an inverse method
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to characterize the thermal conductivity of the composite laminate. Emissivity and thermal
conductivity were characterized and validated for the finite element (FE) model. Mechanical tests
were conducted on composite coupons heat treated with a thermal cycle similar to the riveting
process. A FE model was elaborated to further explore the temperature exposure history in the

composite.
4.4 Materials and methods

4.4.1 Characterization of emissivity

Figure 4.1 : Infrared image analysis for emissivity characterization of composite laminate
at 75°C

Emissivity was characterized using infrared image analysis software (VarioAnalyze,
JenOptik). Two pieces of aerospace-grade pressure sensitive tape (PSA) with a known emissivity
of 0.96 were applied on a composite sample. The sample was heated to set temperatures of 25, 50,
75 and 100°C and let to stabilize. An infrared image (VarioCam, JenOptik) was then captured for
each set temperature. Figure 4.1 shows an example of the infrared image analysis. It illustrates the

composite sample on the heating apparatus. Two regions identified as “Tape” and “Sample” can
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be seen. By comparison to the known emissivity of the PSA, the emissivity of the “Sample” region
was then manually adjusted until the average temperature of the two regions matched. The process

was repeated for the infrared image of each set temperature.

4.4.2 Characterization of thermal conductivity

For the thermal conductivity characterization, an inverse method was used. It consisted of
two steady state experiments and corresponding finite elements models. Temperatures were
measured experimentally once using each set-up. The two experiments and FE models are called
in-plane and out-of-plane for the direction of the temperature gradient. In both experiments, the
same coupon equipped with embedded thermocouples was used. The coupon was manufactured
from a prepreg twill weave with a [0/45]es stacking. The fibers used were Toho Tenax HTS40. The
prepreg’s resin was Solvay 977-2 and was cured in an autoclave at 177 °C according to the
manufacturer’s recommendations. The sample was 76.2 mm by 76.2 mm with a thickness of
7.8 mm. The thermocouples were disposed on the greater diagonal of the sample, at every four
plies.

For the out-of-plane experiment, the same heating apparatus and sample was used as for the
emissivity characterization. As seen in Figure 4.2 a), it consisted of a metallic block with
4 cartridge heaters 6.35 mm in diameter and 50.8 mm in length, 125 W each. The sample was
placed on top of the block, heating it from below. A J-type thermocouple with an ungrounded
stainless steel sheathing placed near the heating surface controlled the temperature via a
proportional-integral-derivative (PID) controller. Insulation was placed around the block to
decrease heat loss. In order to induce heat flow, the sample was left uninsulated to generate heat
loss through convection and radiation. Temperatures in the sample were recorded for 5 minutes on

a GraphTec GL-220 data logger once thermal equilibrium was reached. Temperature recordings
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Figure 4.2 : Out-of-plane thermal conductivity characterization
a) Schematics of experimental setup

b) FE geometry and mesh

were done in a steady state to simplify the heat transfer problem and to reduce FE models’
computation time. Temperatures for each thermocouple were then averaged to be compared to the
FE results.

The apparatus used for the in-plane experiment can be seen in Figure 4.3 a). The sample
was placed vertically on a metallic block equipped with a 200 W cartridge heater 6.35 mm in
diameter and 101.6 mm in length and similar J-type thermocouple for temperature control. Once
again, the metallic block was surrounded by insulation to decrease heat loss. The temperatures were
recorded for 5 minutes on the same data logger and averaged for comparison to FE results.
Convection and radiation heat losses on all free surfaces induced heat flow in the sample in several
directions, allowing the characterization of conductivities in all those directions.

Two FE models were also elaborated in ANSYS Workbench to recreate the out-of-plane
and in-plane experiments. Figures 4.2 b) and 4.3 b) represent the out-of-plane and in-plane models’
geometry and mesh. Each ply of the coupon was modeled as an orthotropic solid, and then meshed
with quadratic elements. A single element was used along the thickness of every ply. A
characteristic length of 5 mm was used to mesh the models. The mesh was found to be suitable for
the thermal gradient experienced by the coupon. In the models, the coupon was truncated at the

thermocouple closest to the heating surface to eliminate the uncertainty of the contact with the
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Figure 4.3 : In-plane thermal conductivity characterization
a) Schematics of experimental setup
b) FE geometry, mesh and boundary conditions

metallic block. In a steady-state analysis, temperature as measured by the thermocouple was
applied as a Dirichlet boundary condition on the truncated faces. Neumann radiation and
convection boundary conditions were applied to the other faces. Film coefficient was calculated
with empirical formulas for vertical and horizontal planes in stagnant air [67]. Temperatures at the
thermocouples’ position were compared to their corresponding experimental measures with the

following formula:
i s 2
— ® ®
f - Z?:l(Texp - Tsim) (4-1)
where N is the number of thermocouples and f'is the error function. The error function quantified
the difference between the FE results and the experimental measures. For each set of FE model and
experiment, numerous sets of conductivities were tested across a wide interval. The sets that

minimized the error function were considered as the thermal conductivity of the sample. The

models only characterized the thermal conductivity in the direction of the thermal gradients. The
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Figure 4.4 : Validation of the thermal conductivity characterization
a) Photograph of experimental setup

b) FE geometry, mesh and boundary conditions

out-of-plane model and experiment had a gradient through the thickness and allowed to determine
the out-of-plane conductivity (k). The thermal gradient in the in-plane model and experiment ran
along the fibers in the plan of the sample (k. and £:).

To validate the thermal conductivity values, an additional experiment was realized. A
validation FE model was used to predict the temperature distribution in a composite sample during
the experiment. The sample measured 50.8 mm by 50.8 mm with a thickness of 7.1 mm. It was
made from the same prepreg as the sample used for the thermal conductivity characterization and
with the same stacking of [0/45]ss. The sample was also equipped with embedded thermocouples.
A hole 4.76 mm in diameter was drilled in the center of the sample. The experimental setup is
illustrated in Figure 4.4 a). For the validation experiment, the sample was supported by insulating
blocks. A 100 W cartridge heater 25.4 mm in length with a matching diameter was inserted in the
sample’s hole. A thermocouple was placed on the surface of the cartridge heater for temperature
control. A 1-minute ramp to 150°C was applied on the heater. The temperature was held for 1
minute before the equipment was allowed to cool down. Both temperature of the heater’s surface
and the embedded thermocouples in the sample were recorded on the GraphTec data logger. A set
point of 150°C was chosen to have sufficient temperature change in the sample. Yet, the set point
was low enough as to not degrade the sample if the experiment had to be carried out numerous

times.
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The validation FE model geometry and mesh are shown in Figure 4.4 b). The model and
mesh were elaborated with the same strategy as the in-plane and out-of-plane characterization FE
models. Quadratic pentahedral elements were used and refined around the cartridge heater hole.
The analysis was transient and included the composite coupon with the cartridge heater modeled
as a stainless-steel cylinder. Temperatures experimentally measured on the heater were applied on
the cylinder’s extremities as a Dirichlet boundary condition. A substep interval of 10s was used for
the temperatures applied on the FE model. The measured temperatures and applied temperatures
can be seen on Figure 4.5. On the free faces of the sample, Neumann radiation and convection
boundary condition were applied. The model simulated 250 seconds, enough to cover the heating

and cooling of the coupon. Experimentally measured and predicted temperatures were compared.

180 T
—— Heater sim
160 —
NM ‘“W\ ——— Heater exp
140

%

[
()

Temperature (°C)
s 2
/ ,

/

40

0 50 100 150 200 250
Time (s)

Figure 4.5 : Mesured and applied temperature for the validation experiment

4.4.3 Heat treatment and mechanical testing

In total, 20 coupons were prepared. The coupons were manufactured from an 8-harness
satin prepreg fabric with a stacking of [0/45]3s. The prepreg’s resin was Solvay 5276-1 and was
cured in autoclave at 177°C as per the manufacturer’s recommendation. Due to availability issues,

a different prepreg system had to be used. Even though the prepreg used was different than the one
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Figure 4.6 : Heat treatment of composite coupon
a) Photograph of experimental setup

b) FE geometry, mesh and boundary conditions

used for thermal conductivity characterization, both the Solvay 5276-1 and 977-2 are toughened
epoxy systems used in aerospace structures. Similar high tenacity fibers with a different biaxial
weaving were used in both cases. Solvay 5276-1 prepreg has a T, of 187°C. The coupons were
50.8 mm wide and 152.4 mm long with a thickness of 5.1 mm. A hole of 9.53 mm in diameter was
drilled 19.1 mm from the extremity of the sample, on the centerline. The coupons were separated
in 4 groups of 5 coupons each. One group served as baseline (BL) and was not exposed to any heat
treatment. The 3 other groups were named HT250, HT350 and HT450 and were exposed to a heat
treatment that consisted of a thermal cycle simulating a riveting process. The thermal cycle
involved a one-minute ramp to a set temperature of 250, 350 or 450°C. The set temperature was
then held for 30 seconds. Finally, the coupons were let to cool down. The experimental setup can
be seen in Figure 4.6 a). A cartridge heater was inserted in the hole of the composite coupon. A
thermocouple placed on the surface of the heater allowed the control of the thermal cycle. The
coupon was sandwiched between insulation plates to hold its place. Temperature on the surface of
the cartridge heater was also recorded during the heat treatment on a data logger (GL-220,
GraphTec)

Mechanical testing was conducted according to procedure A of the ASTM D-5961 standard
for bearing response of composite laminates. For the test, a pin was inserted in the coupon hole.
Due to tolerance issues between the coupon holes and the pins, the holes had to be reamed to

enlarge the holes by about 30 microns after the heat treatment. A reamer 9.5504 mm (0.376”) in
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diameter was operated manually at an approximate speed of 10-20 rpm. During the traction test, a
displacement rate of 1 mm/min was applied on the pin. Displacement and force were recorded at a
sampling rate of 10 Hz. From the results, bearing chord stiffness and initial peak bearing strength

were calculated for every coupon.

4.4.4 Heat treatment modelling

To have a better idea of the temperatures reached and the exposure time during the heat
treatment, a FE model of the heat treatment was elaborated according to the same procedure as the
other models of this study. The model used the emissivity and thermal conductivity values
characterized by the methods described in sections 2.1 and 2.2. The model’s geometry and mesh
can be seen in Figure 4.6 b). It was a transient analysis over 250 seconds, including the heating and
the cooling of the cartridge heater. The cartridge heater was modelled as a stainless steel cylinder.
The measured temperature on the heater was applied as a Dirichlet boundary condition on the
cylinder’s extremities, both for the heating and the cooling phases. Neumann radiation and
convection boundary conditions were applied on the faces around the coupon hole. Time over the
epoxy Tg at 180°C, maximum temperature and furthest point from the hole to reach T, were

extracted from the results.

4.5 Results and discussion

4.5.1 Emissivity

Table 4-1 : Characterized emissivity of composite laminate at various temperatures

Temperature (°C)  Emissivity

23 0.945
57 0.965
75 0.965

93 0.970
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The results of the infrared image analysis are presented in Table 4-1. It is to be noted that
the values found with this empirical method are higher than values found for hemispherical total
emissivity with a reflectometer [72]. The rough surface and the infrared image taken perpendicular
to the coupon’s surface may explain this difference. Across the temperature range, only a small
variation in emissivity can be observed. Since there was so little variation, an average value of

0.965 was used in the subsequent FE models.

4.5.2 Thermal conductivity and validation

Table 4-2 : Characterized thermal conductivity of composite laminate in principal directions

Direction Conductivity (W/mK)
k. Parallel to chain fibers 5.9
k Parallel to weft fibers 3.5
k Through thickness 1.2

y

The inverse method presented in section 4.4.2 ran for 36.5 hours. In total, 3 intervals of 730
sets of thermal conductivities were tested for each FE model. The test interval was refined twice
around the best result obtained with the previous thermal conductivity interval. Table 4-2 shows
the final set of conductivity values that minimized the error function in equation 4.1 and their
direction with respect to the fibers. Conductivity perpendicular to the fiber (k) is significantly
lower than in the parallel direction (kx and £:). This difference shows how heat conduction is highly
dependent on fiber direction in composite laminates. There is also a difference between k. and £,

the two conductivities parallel to the fibers. Considering the laminate was made from twill fabric,
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Figure 4.7 : Results of the validation FE model, showing the experimental measurements in full
lines and the simulated temperatures in dashed lines

ky and k. should be very similar. Weft and warp fiber directions could explain a small difference,
as they do in mechanical properties. However, in this case, the difference is rather high to be solely
attributed to the higher tension in warp fibers. Therefore, it was decided to use the average of k.
and £ in the validation and heat treatment FE models. Further studies of this inverse approach will
try to explain this in-plane conductivity difference.

The temperatures measured by four of the embedded thermocouples during the validation
experiment are compared to the corresponding predicted temperatures in the validation FE model
in Figure 4.7. The heating and cooling phases can be seen with the temperature of the cartridge
heater. The experimental and simulated temperatures are in relatively good agreement in the
heating phase. In the cooling phase, the simulated and experimental temperatures converge towards
different values. A difference of 6°C on average can be observed after 250 seconds between the

experimental measurements and the FE simulation. This behavior gives confidence in the thermal
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conductivity values. However, there seems to be an underestimation of the heat dissipation in the
validation FE model. Heat dissipation was composed of radiation and convection losses. On one
hand, with an emissivity of 0.965, close to that of an ideal black body, radiation losses can hardly
be any greater or underestimated. On the other hand, the varying surface temperature during the
simulation makes the evaluation of the film coefficient difficult. For the purpose of this study, the
agreement between the simulated and experimental temperatures was deemed sufficient to use the

thermal conductivity and emissivity values in the subsequent heat treatment FE model.

4.5.3 Mechanical testing and heat treatment FE model

Before mechanical testing, the composite coupons were heat treated to recreate the thermal
cycle of the riveting process at various temperature. Figure 4.8 a) presents the thermal cycles and
typical measured temperatures on the surface of the cartridge heater. Discrepancies between the set

point and the measured temperature can be observed in the 60 seconds ramp and 30 seconds holding
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Figure 4.8 : a) Typical heat treatment temperature measurement and set points and b) typical
stress-strain curves of the 4 groups for the pin-loaded test

phase. The heat treatments at 250°C and 450°C were lower than their respective set points during
the holding phase. Nevertheless, heating rate was faster than the set ramp for all heat treatments.
This results in a greater amount of energy flown through the coupons than anticipated. Figure 4.8 b)
shows the typical stress-strain curve for each of the group. The BL coupons and the HT250 and

HT350 coupons had almost identical stiffness and strength. The behavior can be assumed to be
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fragile-like since the calculated bearing stress drops drastically after reaching a maximum around
510 MPa. The test was stopped since the stress drop was higher than 30% of the maximum, as
recommended by the ASTM D5961 standard. On the other hand, The HT450 group displayed a
different behavior, with a lower peek strength and a large deformation at the hole. The HT450
group had a smaller initial decrease in stress, lower than 30% of the maximum. In this case, the test
was allowed to continue until the displacement reached half the diameter of the hole.

Five tests were conducted for each group. The compiled results are presented in Figure 4.9.
The bearing chord stiffness, calculated between 2.4 and 5.0% strain, in Figure 4.9 a), shows no
significant difference between the BL, HT250 and HT350 groups. The average bearing chord
stiffness of the HT450 group is slightly lower than the other groups. However, its standard
deviation is larger, overlapping the other groups’. From these results, the effect of the heat
treatment on the bearing chord stiffness can be said to be minimal for the HT250 and HT350
groups. For the HT450 group, no definitive conclusion can be drawn without a larger sample size.
The average peak bearing strength is reported in Figure 4.9 b). Once again, no significant difference
is observed between the BL, HT250 and HT350 groups. However, the HT450 group had a peak
bearing strength around 20% lower than the other groups.

Composite coupons were photographed before and after the mechanical testing. Figure 4.10

shows the typical appearance of the coupons around the hole for the 4 different groups. The first

BL HT250 HT350 HT450

Figure 4.10 : Typical appearance of coupons before pin-loaded test (first row) and after test
(second row). Heat affected zone can be seen slightly on HT350 and is obvious on HT450.
Similar failure can be observed in BL, HT250 and HT350. HT450 failure behavior is different
and shows large deformation around the hole.
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row illustrates the coupons before mechanical testing. The coupons heat treated at 250°C show no
visible degradation. A small annular degradation can be seen around the hole on the coupons heat
treated at 350°C. The coupons heat treated at 450°C showed clear degradation and burnt matrix
around the hole. Furthermore, smoke was observed during the heat treatment at 450°C. The second
row of Figure 4.10 presents the coupons after mechanical testing. The BL, HT250 and HT350
groups exhibited similar failure behavior during the mechanical tests. Their appearance after testing
are also similar, since the stress dropped rapidly and the test was stopped, the bearing damage is
limited. High bearing damage is seen on the HT450 coupon after its bearing test. This damage was
produced since the load application was allowed to continue after the initial stress drop below 30%
of the peak. This is an indication that the composite suffer sufficient heat damage before testing to
lower the bearing strength around the hole.

The heat treatment FE models gave better insight of the time and temperature exposure of
the composite coupons during the heat treatment. The maximum temperature, the time above T, of
the epoxy and the furthest point to reach T, of the epoxy are compiled in Table 4-3. The T, of
180°C was fixed as a reference point because it is the highest temperature at which no change
should occur at the molecular level in the matrix. Table 4-3 presents several results of the FE model.
In the second column, the maximum temperature attained in the coupon was measured near the
hole. In the third column, the time above Ty is the time interval in which any point in the coupon
is above 180°C. In the fourth column, the furthest point above Ty was measured radially from the
hole’s surface. The peak bearing strength was added to facilitate the comparison of results. From
the results in Table 4-3, a bigger difference in all the observed parameters can be seen between the
HT250 and HT350 groups. The difference was much smaller between the HT350 and HT450
groups. This may due to the measured temperatures being lower than the set points in the heat
treatment of the HT250 and HT450 groups. The measured temperatures were used in the heat
treatment FE models, resulting on one hand in a bigger gap between HT250 and HT350 and on the
other hand in a smaller gap between HT350 and HT450. Despite this difference in gaps, the bearing
properties of the coupons remained mostly unaffected by the heat treatment up to 350°C. From
Table 4-3, it can be deduced that the size of the heat affected zone and the time spent above T,
were not the main factor in the loss of bearing properties. The time exposure seemed too short for
thermo-oxidation, which can take place at moderate temperatures [49], [51], to occur in the matrix.

Furthermore, the maximum temperature reached seemed to play a major role in the degradation of
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the matrix. In a thermogravimetric analysis at 20°C/min in air of aerospace epoxy matrix similar
to our studied material, Chatterjee showed that thermolysis started to occur around 400°C, resulting
in a significant mass loss [50]. Hence, during the riveting process, matrix degradation can be
assumed to be driven by thermolysis at higher temperature rather than by diffusion-dependent

thermo-oxidation.

Table 4-3 : Time and temperature exposure during heat treatment as calculated by the FE model

Max Time Furthest Bearing

Group temperature  above Tg  point above strength

(°C) (s) T, (mm) (MPa)
BL N/A 0 0 521
HT250 222.8 98.0 2.0 504
HT350 357.8 187.2 15.0 512
HT450 404.9 208.1 17.4 390

4.6 Conclusions

The thermal cycle of a thermoplastic composite riveting process for aerospace composite
structures was recreated as a heat treatment on composite coupons. Emissivity and thermal
conductivity of carbon fiber/epoxy laminates were characterized beforehand. Infrared image
analysis was used to determine the emissivity of the composite. A bi-experiment inverse method
combining FE modelling and steady-state temperature measurements on a heated coupon was used
to characterize the thermal conductivity. The obtained values were corroborated by a FE model
predicting the temperature of a validation experiment.

The heat treated and baseline coupons were mechanically tested with a pin-loaded
procedure. Only the coupons treated at 450°C exhibited a lower bearing strength and a different
failure behavior compared to the baseline group. A FE model of the heat treatment lead to the

spatial and temporal distribution of temperature in the coupons. FE and mechanical testing results
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revealed the matrix degradation was dominated by thermolysis, time exposure being too low for
thermo-oxidation to take place. The bearing properties of coupons heat treated at 250 and 350°C
remained mostly unaffected. This study showed high performance thermoplastic could be used in
riveting at temperatures higher than the epoxy T without damaging the joined carbon fiber/epoxy
structure. However, the process time must remain short and the process temperature below the

thermolysis temperature of the joint polymer.
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CHAPITRE 5 DISCUSSION GENERALE

Ce chapitre est divisé en deux sections. La premicre couvre la méthode inverse présentée
principalement au chapitre 3 ainsi que la méthode adaptée qui a été utilisée au chapitre 4. La

seconde section fait un retour sur la réalisation et les résultats des essais de matage.

5.1 Méthode inverse

Il a été prouvé que la méthode utilisée pour caractériser la conductivité thermique dans le chapitre
4 peut étre utilisée pour déterminer la conductivité thermique d’un stratifié. Toutefois, I’utilisation
d’un algorithme d’optimisation semblable a celui présenté au chapitre 3 pour déterminer les

conductivités qui minimisent la fonction d’erreur permettrait de réduire le temps total de calculs.

Le Tableau 5-1 compare le nombre d’itérations et d’évaluation de la fonction d’erreur pour
différents essais présentés dans ces travaux. Le temps équivalent considére une résolution des
modeles EF en 30 s, le temps de résolution moyen pour tous les modeles. On peut observer peu de
différence entre la simulation 2 et I’échantillon unidirectionnel, les deux employant I’algorithme
BFGS et la méthode inverse a expérience double. La méthode par force brute utilisée pour
I’échantillon tissé quasi isotrope requiert toutefois beaucoup plus de temps et de ressources

informatiques.

Le temps de calcul nécessaire pour évaluer tous les points de conductivités par force brute, reste
grand par rapport a la précision obtenue. La prédiction des températures par le modele EF de
validation du chapitre 4 a été jugée suffisante pour les objectifs de cette étude, mais il reste tout de
méme une différence d’environ 6°C entre les températures mesurées et prédites par le modele de
validation malgré les ressources informatiques considérables utilisées pour déterminer les

conductivités.
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Tableau 5-1 : Comparaison des ressources informatiques nécessaires a la caractérisation des

conductivités
Nbre Nbre évaluations de la Temps
Essai Méthode . .
d’itérations fonction d’erreur équivalent (h)
Simulation 2
. BFGS 29 185 1.5
(section 3.2)
Echantillon
unidirectionnel BFGS 25 129 1.1
(section 3.3)
Echantillon tissé
o Force
quasi isotrope N/A 4380 36.5
brute

(section 4.4)

L’amélioration de la méthode inverse a expérience double décrite au chapitre 3 permettrait de
réduire les ressources informatiques nécessaires a la détermination des conductivités. Des
modifications aux montages expérimentaux et a la définition de la fonction d’erreur pourraient
améliorer la précision de la méthode inverse, tandis que des modifications a I’algorithme

d’optimisation réduiraient le temps de calcul nécessaire.

Les résultats obtenus avec la méthode inverse au chapitre 4 sont comparables a ceux présents dans
la littérature scientifique pour des fibres et matrices semblables. Le tableau suivant présente les
conductivités du composite obtenues au chapitre 4 en plus de quelques exemples issus de la

littérature.
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Tableau 5-2 : Comparaison des conductivités de composites dans la littérature

Conductivit¢  Conductivité Taux
Fibre/matrice Tissage dans le plan hors plan volumique de Source
(W/mK) (W/mK) fibre (%)

HTS/977-2 Twill 3.5-5.9 1.2 50.6 Ce mémoire

FAW100/JC-
UD 5 1 55 [73]
02A

IM7/977-2 UD 7 0.8 60 [74]

T650/5320 8HS 2.5 0.6 45 [74]
T300/977-2 Plain weave 3.5 0.7 45 [74]
HTA/977-2 UD 3 0.63 - [34]
T300/RTM6 Twill 3.73 - 533 [25]

On remarque que les valeurs obtenues dans le chapitre 4 sont un peu plus élevées que celles
retrouvées dans la littérature. La différence est la plus marquée dans le cas de la conductivité hors
plan du composite. Une légere différence est normale compte tenu des nombreux parameétres
variant d’une source a I’autre. En effet, peu d’articles s’intéressent aux mémes composites avec les

mémes fibres et matrices, tissage et taux volumique de fibre.

5.2 Résultats des essais mécaniques

Pour les essais réalisés au chapitre 4, les échantillons fabriqués avaient une épaisseur cible de
5 mm. Ces derniers ont été fabriqués a partir d’'un méme panneau utilisé pour des essais de
résistance en cisaillement du rivet réalisés dans le cadre d’un autre projet. L’épaisseur du panneau
était choisie pour s’assurer de la défaillance en cisaillement du rivet avant I’endommagement du

panneau.
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Habituellement, ce type d’essai mécanique est réalisé sur des échantillons plus minces, de 1’ordre
de 2 mm. Ceci permettant de limiter la force requise pour entrainer une défaillance en matage, quel

que soit le diamétre de la goupille utilisée.

Les premiers essais réalisés utilisaient une goupille de 4.76 mm (3/16 po) de diamétre,
correspondant au diamétre du rivet. Cependant, la goupille brisait avant la défaillance en matage
de I’¢échantillon. Les échantillons ont donc di étre repercés a 9.53 mm (3/8 po) et soumis a nouveau
au cycle thermique du rivetage. L’utilisation d’une goupille plus grosse a entrainé non seulement
le repercage des échantillons, mais aussi 'utilisation d’une cartouche chauffante du diametre

correspondant.

Les essais présentés au chapitre 4 n’utilisaient pas d’extensomeétre pour mesurer le déplacement.
Celui-ci était mesuré directement par la machine servohydraulique de traction. La déformation des
mors est donc une source d’erreur dans le calcul des propriétés en matage. Cette source est
accentuée par les efforts plus importants nécessaires pour provoquer la défaillance en matage des

¢échantillons plus épais.
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CHAPITRE 6 CONCLUSION ET RECOMMANDATIONS

Les travaux réalisés dans le cadre de ce projet ont permis d’étudier le phénomene de transfert
thermique se produisant dans la structure en composite lors du rivetage. La compréhension du
phénomene de transfert thermique et de son impact sur la matrice et sur les propriétés mécaniques
est une étape critique dans le développement d’un nouveau procédé tel que le rivetage a chaud pour
les structures aéronautiques en composites. Ce chapitre est divisé en trois sections, une pour chaque
objectif, et offre un retour sur 1’objectif spécifique du projet ainsi que des recommandations pour

des travaux futurs.

6.1 Caractérisation des paramétres influencant le transfert

thermique

Il a été démontré a I’aide d’études numériques que la procédure de la méthode inverse a expérience
double pouvait caractériser les trois conductivités thermiques principales d’un matériau orthotrope.
Cependant, I’application de I’algorithme a un cas réel pose a ce jour davantage de difficultés.
Beaucoup de travail reste encore a accomplir avant la mise au point finale d’une méthode inverse

pour la caractérisation thermique des composites nécessitant peu d’équipement spécialisé.

De plus, les résultats de I’expérience de validation présentée au chapitre 4 démontrent I’importance
de certains parametres, tel que le coefficient de convection, sur la température durant le procédé de
rivetage. Un travail plus approfondi pour déterminer leur valeur de fagon plus précise serait

nécessaire.

6.1.1 Algorithme d’optimisation et mise en service

L’un des problémes principaux rencontrés lors de ’application de la méthode inverse est
I’impossibilité de déterminer des longueurs de pas satisfaisant les conditions fortes de Wolfe.
L’algorithme se retrouvant alors bloqué dans une boucle infinie. La détermination de
I’approximation des secondes dérivées de la fonction d’erreur, de la direction de recherche et des
autres parametres de chaque itération semble ne pas poser de problémes particuliers. Il pourrait étre
intéressant, dans le cadre de travaux futurs, de rechercher une méthode plus stable de détermination

de la longueur de pas.
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Le livre Numerical Optimization de Nocedal et Wright [66] décrit en effet plusieurs méthodes de
recherche linéaire pour la détermination de la longueur de pas. Bien que la méthode la plus
appropriée pour un algorithme quasi newtonien ait été utilisée, d’autres pourraient étre envisagées.
Par exemple, une recherche linéaire par interpolation est décrite dans le livre de Nocedal et Wright

[66].

L’utilisation d’un critére de choix moins contraignant pour les longueurs de pas, par exemple les

conditions de Wolfe simples pourraient faciliter la détermination de ce paramétre.

De plus, I'utilisation d’un type d’algorithme différent, comme un algorithme d’optimisation sans
gradient, n’a pas été exploré. La section 2.1.4 rapporte que ce type d’algorithme a été utilisé avec
succes dans I’évaluation de propriétés physiques de matériaux et qu’il présente des performances

similaires a 1’algorithme BFGS employé.

6.1.2 Fonction d’erreur

La définition de la fonction d’erreur employée ici a été utilisée avec succés dans de nombreux
travaux impliquant des méthodes inverses pour la détermination des conductivités thermiques [28],
[31], [32], [34]-[36]. Elle permet de quantifier la différence entre les températures mesurées et
simulées et est adaptable aux mesures en régime transitoire et forme une fonction quadratique avec
un minimum global. Toutefois, les travaux de Mottershead et al. [75] sur les méthodes inverses
pour la détermination des modes vibratoires d’une structure suggerent des modifications a la
définition de la fonction d’erreur. En effet, ils suggerent d’inclure un terme impliquant le gradient
des variables a optimiser. Ainsi, a la fois les valeurs et leurs évolutions seront minimisées, créant
de ce fait une évolution naturellement convergente. Mottershead et al. rapportent que cette
extension de la fonction d’erreur est trés efficace pour réduire ’erreur induite par le bruit des

mesures expérimentales.

6.1.3 Mesures expérimentales

Les travaux de Mottershead et al. mentionnent par ailleurs la nécessité d’avoir un nombre de
mesures expérimentales supérieur au nombre de variables a optimiser. Avoir un nombre supérieur
de mesures expérimentales mene a un systéme surdéterminé, une condition essentielle pour obtenir

I’unicité de la solution.
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L’ajout de thermocouples, ou d’autres mesures de la température par imagerie infrarouge par
exemple, est donc un point important dans 1’amélioration de la méthode inverse. Connaitre le
champ de température avec une plus grande précision pourrait par exemple permettre une

convergence plus rapide de 1’algorithme, ou d’obtenir des résultats plus précis.

Pour atteindre les objectifs du projet malgré les difficultés rencontrées, une méthode alternative de
caractérisation de la conductivité thermique a ét€¢ employée puis validée. Les conductivités ainsi
obtenues ont permis la modélisation par EF du traitement thermique appliqué aux échantillons en

composites.

6.2 Etude des phénomeénes de transfert de chaleur dans les

composites

La modélisation du cycle thermique du procédé de rivetage a permis d’approfondir les
connaissances sur I’historique thermique subi par la structure en composite durant I’assemblage
par rivetage. Les résultats, conjointement avec les résultats des essais de matage, ont démontré que
la structure n’est que trés peu affectée par le cycle thermique rapide jusqu’a une température de

350°C.

Au-dela de cette température, un cycle de rivetage a 450°C présente un risque de dégradation de la
matrice époxy utilisée dans les pi¢ces a joindre. Il a en effet été montré qu'un phénoméne de

thermolyse dégrade 1’époxy et affecte les propriétés de matage de la structure.

Pour des travaux futurs, il serait intéressant d’étudier le cycle thermique exact du procédé de
rivetage, en incluant I’outillage pour prendre en compte sa masse thermique. En effet, I’étude
présentée ici en porte que sur le traitement thermique des échantillons, une approximation du cycle

thermique.

6.3 Evaluation des propriétés du joint en composites

Dans les résultats des essais de matage, une perte de 20% de la résistance en matage a été observée
dans les échantillons soumis a un cycle thermique a 450°C, les autres groupes testés ne subissant
aucune baisse significative de propriétés. Ces résultats démontrent bien 1’effet de la dégradation de

la matrice par thermolyse sur propriétés en matage du joint en composites.



63

Ces résultats sont aussi encourageants pour le procédé de rivetage a haute température. Un cycle
thermique a plus haute température ouvre la porte a 1’utilisation d’une matrice thermoplastique
haute performance pour le rivet, améliorant ainsi ses propriétés mécaniques. A terme, le procédé
de rivetage a haute température a le potentiel de réduire le poids des structures aéronautiques en

composite et d’augmenter I’utilisation de matériaux composites dans des structures plus variées.

6.3.1 Différents parameétres pour les essais en matage

L’étude réalisée dans le cadre des travaux présentés ici est trés limitée, autant dans le type et le
nombre d’essais réalisés que dans les parameétres étudiés. Seuls les effets de la température du cycle
thermique ont été investigués. Pour mener a bien la conception du joint riveté, d’autres essais

mécaniques seraient nécessaires.

De nombreux parametres qui n’ont pas été étudiés influencent les propriétés en matage. La force
de serrage appliqué sur le joint par le rivet, les proportions géométriques et les propriétés en fatigue
sont des parameétres qui pourraient étre étudiés a 1’aide des mémes montages expérimentaux
présentés au chapitre 4. Les interactions possibles entre ces parametres et 1’effet de la dégradation

thermique de la matrice pourraient étre le sujet d’études plus approfondies.

De plus, tel que discuté au chapitre 5, pour de futures études, 'utilisation d’échantillons d’une
épaisseur plus appropriée permettrait de garder la géométrie de I’échantillon plus prés des

dimensions actuelles du rivet.
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6.3.2 Autres essais mécaniques

Il existe des tests en tension et en compression open-hole et filled-hole permettant d’étudier la
concentration de contraintes autour du trou sans que les efforts passent par le trou directement,

comme c’est le cas pour les essais de matage.

8] ol [&] [o] [d

vooov.oov v

matage latérale clivage déchirure cisaillement
(tension nette)

Figure 6.1 : Modes de défaillance possibles pour des essais mécanique de matage.

Adapté de la norme ASTM D5961-17

Les essais en tension sont les plus susceptibles de montrer des résultats différents de ceux observés
dans la section 4.5.3. La Figure 6.1 illustre les modes de défaillance possibles pour les essais en
matage. Il est important, dans le cadre de ce type d’essais, de s’assurer que le mode de défaillance
est bien en matage, ce qui est le cas des essais présentés dans ce mémoire. Comme mentionné dans
la section 2.3, le phénoméne de défaillance en matage est une succession complexe de défaillances
localisées en compression. La Figure 6.2 présente les modes de défaillance acceptés dans un essai
en tension open-hole. Ces modes de défaillance s’apparentent au mode de tension latérale nette

(net tension) des essais de matage. Un essai open-hole en tension induit donc des contraintes bien
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différentes de celle que I’on retrouve dans les essais réalisés dans la présente étude, entrainant de

ce fait un mode de défaillance trés différent.

De plus, un matériau présentant des fissures ou des vides comme la matrice affectée thermiquement

i i i
-0 e %
v v v

Tension latérale nette. Défaillance généralement Modes multiples dans
Légére délamination en tension autour du trou. différents plis. Beaucoup
possible Restes de plis en angle. de délamination présente.

Délamination présente.

Figure 6.2 : Modes de défaillance acceptés pour des essais mécaniques open-
hole en tension. Adapté de la norme ASTM D5766-11
est plus sensible aux contraintes en tension qui tendent a élargir ces ouvertures. La concentration

des contraintes prés du trou, directement dans la zone affectée thermiquement de la matrice,

pourrait influencer davantage les résultats d’un essai en tension.
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ANNEXE A - CODE PYTHON

=
# TITLE:BFGS_Algorithm BFGS_orthotropic_transv.py
# WRITTEN BY: Laurent Pouliot Laforte

# CREATED ON: nov-04-2016

# LAST MODIF: jul-2017

# DESCRIPTION: Doit etre lancer a partir du fichier Excel:

# ExcellnverseTest 3parameter.xlsm

# Programme Python pour l'automatisation du stade A
# de la methode inverse. Applique un algorithme BFGS
# pour minimiser la difference entre les valeurs

# experimentales dans Excel et les resultats d'un

# modele d'elements finis dans ANSYS Workbench.

# Sauvegarde les parametres de chaque iteration

# dans un logfile.

=

#Importations IronPython pour preparer Excel interop
import clr
clr.AddReference("Microsoft.Office.Interop.Excel")
import Microsoft.Office.Interop.Excel as Excel

from System.Runtime.InteropServices import Marshal
ex = Marshal.GetActiveObject("Excel. Application")

ex.Visible = True
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wb = ex.ActiveWorkbook

ws = wb.ActiveSheet

#Importation librairies pour boites de messages et messages d'erreur
import ctypes
def MsgBox(title, text):

ctypes.windll.user32.MessageBoxW(0, text, title, 0)

#Importation repertoire et heure a partir du systeme
from System.IO import Directory, Path

from System import DateTime

4.
H

#FONCTIONS USAGER POUR CALCUL MATRICIEL

#addition de matrices (M+N=matrix)
def matrixADD(A,B):
Z=[]
for 1 in range(len(A)):
row =[]
for j in range(len(A[i])):
row.append(A[i][j]+B[1i][j])
Z.append(row)

return Z

75



#produit scalaire pour vecteurs (V*W=scalar)
def vectDOTPROD(A,B):

return sum(i*j for 1,j in zip(A,B))

#multiplication de matrices (M*N=matrix)
def matrixMULT(A,B):
Z=[]
row =[]
value =0
for 1 in range(len(A)):
for j in range(len(B[0])):
for k in range(len(B)):
value += A[i][k] * B[k][j]
row.append(value)
value =0
Z.append(row)
row =[]

return Z

#multiplication de matrice par scalaire (C*M=matrix)
def matrixcstPROD(M,C):
N={]

for 1 in range(len(M)):



row = []

for j in range(len(M[i])):
row.append(C*M[i][j])

N.append(row)

return N

#multiplication de vecteur par scalaire (C*V=vector)
def vectorcstPROD(V,C):
N={]
for 1 in range(len(V)):
N.append(C*VTi])

return N

#addition de vecteurs (V+W=vector)
def vectADD(A,B):
z=1l
for i1 in range(len(A)):
Z.append(A[i]+B[i])

return Z

#multiplication de matrice par vecteur (M*V=vector)
def matrixvectPROD(M,V):
N=[]

for 1 in range(len(M)):
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N.append(vectDOTPROD(M[i],V))

return N

#norme vecteur (|V|=scalar)
def vectNORM(V):

return (sum(i*j for 1,j in zip(V,V)))**0.5

#multiplication de vecteur transpose par vecteur (V*W'=matrix)
def vectMATPROD(V, W):
M =]
row=|]
for 1 in range(len(V)):
for j in range(len(W)):
row.append(V[i]*W[j])
M.append(row)
row=]]

return M

4.
H

#PREPARATION LOGFILE ET EXCEL

#ouverture logfile

logFile = open("inverse orthotropic transv.log","w")
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#entete du logfile
projDir = GetProjectDirectory()

Directory.SetCurrentDirectory(projDir)

logFile.write(" \n")

logFile.write("Inverse Method Log File\n")

logFile.write(" \n")

logFile.write("Start time: " + DateTime.Now.ToString("yyyy-MM-dd hh:mm:ss") + "\n")

logFile.write("Proj Dir: %s\n\n" % projDir)

#prise des valeurs dans cellules d'input d'Excel
#les cellules d'input sont nommees PROBE EXP dans Excel
ProbeExp =[]
row =[]
for index1 in range(1,6):
for index2 in range(1,2):
row.append(ws.Range["PROBE_EXP"]|(index2, index1).Value2)
ProbeExp.append(row)
row =[]
K i=]]
K i.append(ws.Range["K 0"](1,1).Value2)
#K i.append(ws.Range["K 0"](2,1).Value2) #K2 est constant pour stade A
K i.append(ws.Range["K 0"](3,1).Value2)

Conv_Tol = ws.Range["Conv_Tol"](1,1).Value2



#dans Excel: sauvegarder ou pas?

saveit = ws.Range["Save Project"](1,1).Value2

#prise des objets parametres dans ANSY'S
#les numeros des parametres P10, P11... sont tres importants
KParam =[]
KParam.append(Parameters.GetParameter(Name="P10"))
KParam.append(Parameters.GetParameter(Name="P11"))
KParam.append(Parameters.GetParameter(Name="P12"))
ProbeParam =[]
row2 =[]
for index3 in range(14,19):
paramnum = index3
for index4 in range(1,2):
Name="P" + paramnum.ToString()
row?2.append(Parameters. GetParameter(Name=Name))
paramnum += 5
ProbeParam.append(row?2)

row2 =[]

4.
H

#FONCTIONS USAGER POUR MODELE ANSYS ET RECHERCHE LINEAIRE

USER-DEFINED FCT FOR ANSYS MODEL AND LINE SEARCH ALGORITHM
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h =0.00001 #increment pour le calcul des gradients

#evaluation fonction d'erreur
def ErrorFct(ProbeParam, ProbeExp=ProbeExp):
ErrFet=0
for index1 in range(len(ProbeParam)):
for index?2 in range(len(ProbeParam[index1])):

ErrFct += (ProbeParam[index1][index2].Value.Value -
ProbeExp[index1][index2])**2

return ErrFct

#evaluation modele EF et fonction d'erreur

def ANSYSModelErrorFct(K, ProbeExp=ProbeExp, ProbeParam=ProbeParam,
KParam=KParam, logFile=logFile):

from System import DateTime

KParam[0].Expression = K[0].ToString()
KParam[1].Expression = K[ 1].ToString()
KParam[2].Expression = K[ 1].ToString()

logFile.write("Update Workbench model, start time: " + DateTime.Now.ToString("MM-dd

hh:mm:ss") + "\n")

Update()

logFile.write(" end time: " + DateTime.Now.ToString("MM-dd hh:mm:ss")
+ H\nﬂ)

logFile.write(" Value of K: " + K[0].ToString() + " " + K[1].ToString() + "

"+ K[1].ToString() + "n")
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ErrFct = ErrorFct(ProbeParam)
logFile.write(" Error function: " + ErrFct. ToString() + "\n\n")

return ErrFct

#evaluation modele EF et gradient fonction d'erreur

def ANSYSModelErrorFctDerivative(K, F, h=h, ProbeExp=ProbeExp, ProbeParam=ProbeParam,
KParam=KParam, logFile=logFile):

DErrFet =[]

Ka = [K[0] + h, K[1], K[1]]

Kb = [K[0], K[1] + h, K[1]]

#Kc = [K[0], K[1], K[2] + h]

ErrFct 0 = ANSYSModelErrorFct(Ka)
DErrFct.append((ErrFet 0 - F) / h)
ErrFct 1 = ANSYSModelErrorFct(Kb)
DErrFct.append((ErrFet 1 - F)/ h)
#ErrFct 2 = ANSYSModelErrorFet(Kc)

#DErrFct.append((ErrFct 2 - F) / h) #2 composantes au gradient seulement puisque K2

est constant

logFile.write(" Error function derivative: " + DErrFct[0].ToString() + " " +
DErrFct[1].ToString() + "\n\n")

return DErrFct

#fonction recherche lineaire

#constantes pour conditions de Wolfe
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Cl =10%*-4

C2=0.9

#intervalle permis pour StepLen(longueur de pas)
A 0=0.0

A max=10.0

# StepLen initial

A=10

def LineSearchZoom(A lo, A hi, X, Dir, F, dF, ProbeExp=ProbeExp, ProbeParam=ProbeParam,
KParam=KParam, logFile=logFile, C1=C1, C2=C2, h=h):

counterA =0
StepLen = 0.00001
while counterA < 10:
A j=(A_hi-A lo)/4
logFile.write(" Value of A :" + A_j.ToString() + "\n\n")
F _aj = ANSYSModelErrorFct(vectADD(X, vectorcstPROD(Dir, A j)))
F alo = ANSYSModelErrorFct(vectADD(X, vectorcstPROD(Dir, A_lo)))
if (F_aj>F + CI*A_j*vectDOTPROD(Dir, dF)) or (F_aj >=F alo):
A hi=A j
else:
dF_aj = ANSYSModelErrorFctDerivative(vectADD(X, vectorcstPROD(Dir, A j)), F_aj)
if abs(vectDOTPROD(Dir, dF _aj)) <= C2*abs(vectDOTPROD(Dir, dF)):
StepLen = A _j

break



84

elif vectDOTPROD(Dir, dF aj)*(A_hi-A lo) >=0:
A hi=A lo
A lo=Aj
counterA = counterA + 1

else:

MsgBox("WARNING", "Counter reached maximum value of 10 in
LineSearchZoom function. StepLen has default value of 0.00001")

F _aj = ANSYSModelErrorFct(vectADD(X, vectorcstPROD(Dir, StepLen)))

dF _aj = ANSYSModelErrorFctDerivative(vectADD(X, vectorcstPROD(Dir,
StepLen)), F_aj)

return StepLen, F_aj, dF_aj

def LineSearch(X, Dir, F, dF, ProbeExp=ProbeExp, ProbeParam=ProbeParam, KParam=KParam,
logFile=logFile, C1=C1, C2=C2, A 0=A_ 0, A_ max=A max, A=A, h=h):

StepLen = 0.00001
counterB = 1
F al=F
A1=A0
while A <A max:
logFile.write(" Value of A: " + A.ToString() + "\n\n")
F _a= ANSYSModelErrorFct(vectADD(X, vectorcstPROD(Dir, A)))
if F_ a>F + C1*A*vectDOTPROD(Dir, dF) or (F a>=F a 1 and counterB > 1):
StepLen, F_aj, dF_aj = LineSearchZoom(A 1, A, X, Dir, F, dF)
break

dF_a= ANSYSModelErrorFctDerivative(vectADD(X, vectorcstPROD(Dir, A)), F_a)
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if abs(vectDOTPROD(Dir, dF_a)) <= C2*abs(vectDOTPROD(Dir, dF)):
StepLen = A
F aj=F a
dF aj=dF a
break
if vectDOTPROD(Dir, dF a) >= 0:
StepLen, F_aj, dF_aj = LineSearchZoom(A, A 1, X, Dir, F, dF)
break
counterB = counterB + 1
A 1=A
A=2*%A
Fal=Fa
else:

MsgBox('WARNING!', 'LineSearch function could not find a satisfaying value for
StepLen. StepLen has default value of 0.00001")

F _aj = ANSYSModelErrorFct(vectADD(X, vectorcstPROD(Dir, StepLen)))

dF _aj = ANSYSModelErrorFctDerivative(vectADD(X, vectorcstPROD(Dir,
StepLen)), F_aj)

return StepLen, F_aj, dF_aj

4.
H

#DEBUT OPTIMISATION BFGS

#assignation "Calculating..." aux cellules output
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ws.Range["K INV"](1,1).Value2 = "Calculating..."
ws.Range["K INV"](2,1).Value2 = "Calculating..."

ws.Range["K INV"](3,1).Value2 = "Calculating..."

logFile.write("\n---------- Initial values of K, error function and its derivative---------- "+ "\n")

ErrFet 1= ANSYSModelErrorFct(K 1)

#mise a jour ANSYS pour gradient fonction d'erreur
DErrFct 1= ANSYSModelErrorFctDerivative(K i, ErrFet 1)

logFile.write("\nValue of K: " + K i[0].ToString() + " " + K i[1].ToString() + " " +
K i[1].ToString() + "\n")

logFile.write("Error function: " + ErrFct 1. ToString() + "\n")

logFile.write("Error function derivative: " + DErrFct i[0].ToString() + " "+
DErrFct i[1].ToString() + "\n")

#approximation initial de H (1 ou matrice identite)
H=1[[1.0,0.0],[0.0,1.0]]

I=1[[1.0,0.0],[0.0,1.0]]

while vectNORM(DErrFct i) > Conv_Tol and i<20:

logFile.write("\n---------- Iteration " + (i+1).ToString() + "---------- \n")



#calculer SearchDir(direction de recherche)

SearchDir = vectorcstPROD(matrixvectPROD(H, DErrFct 1), -1)

#calculer StepLen, prochains K et evaluation fonction d'erreur et son gradient

StepLen, ErrFct _j, DErrFet j = LineSearch(K i, SearchDir, ErrFct i, DErrFct 1)

K j=vectADD(K i, vectorcstPROD(SearchDir, StepLen))

#sauvegarde des parametres importants dans logfile

logFile.write("\nValue of K: " + K j[0].ToString() +" " + K j[1].ToString() + "

K j[1].ToString() + "\n")
logFile.write("Error function: " + ErrFct j. ToString() + "\n")

logFile.write("Error function derivative: " + DErrFct j[0].ToString() + "
DErrFct j[1].ToString() + "\n")

logFile.write("Search Direction: " + SearchDir[0].ToString() + "
SearchDir[1].ToString() + "\n")

logFile.write("Step Length: " + StepLen.ToString() + "\n\n")

#parametres pour prochaine approximation de H
s 1=vectADD(K j, vectorcstPROD(K i, -1.0))
y_1=vectADD(DErrFct j, vectorcstPROD(DErrFct i, -1.0))

q 1=1.0/(vectDOTPROD(y 1, s 1))

ifi==0:
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H+

n +

n +

H = matrixcstPROD(I, vectDOTPROD(y i, s 1) / (vectDOTPROD(y i,y 1)))
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#calcul prochaine approximation de H

# AA BB CC

#H=(1-q i*s i*y i) *H * (1 - q_i*y i*s i)+ q i*s i*s i
AA = matrixcstPROD(vectMATPROD(s i,y 1), q 1)

BB = matrixcstPROD(vectMATPROD(y i, s 1), q i)

CC = matrixcstPROD(vectMATPROD(s i, s i), q 1)

H = matrixADD(matrixMULT (matrixMULT(matrixADD(I, matrixcstPROD(AA, -1.0)),
H), matrixADD(I, matrixcstPROD(BB, -1.0))), CC)

#assignation des valeurs pour prochaine iteration
ErrFet 1= ErrFct j
DErrFct i = DErrFct j
Ki=Kj
i=i+1
else:
if i==0:
Kj=Ki
if i>=20:

MsgBox("Warning!", "Optimzation algorithm reached maximum iterations of 20.

Final value of output variable is not optimal")

=
#SAUVEGARDE, ASSIGNATION VALEURS RESULTANTES DANS EXCEL ET
FERMETURE LOGFILE



#assignation valeurs resultantes de ANSYS aux cellules output de Excel
ws.Range["K INV"](1,1).Value2 = K j[0].ToString()
ws.Range["K INV"](2,1).Value2 = K j[1].ToString()
ws.Range["K INV"](3,1).Value2 = K j[1].ToString()
for index5 in range(5):
for index6 in range(1):

ws.Range["PROBE _INV"](index6+1, index5+1).Value2
ProbeParam[index5][index6].Value.Value

#sauvegarde du projet ANSYS, si requis

if saveit == "Yes":
logFile.write("Project saved\n")
Save()

else:

logFile.write("Project *not* saved\n")

#fermeture logfile

logFile.write(" \n")
logFile.write("End time: " + DateTime.Now.ToString('yyyy-MM-dd hh:mm:ss') + "\n\n")

logFile.close()

B S

#FIN
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