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Les matériaux composites verre-polyester trouvent de plus en plus d'applications d'usage 

général. Souvent ces produits sont joints à d'autres composantes d'une structure. 

L'assemblage boulonné est généraiement la méthode d'assemblage préférée pour des 

structures qui portent des charges importantes. Le design d'un assemblage boulonné 

nécessite beaucoup de rigueur parce qu'il est souvent le maillon faible de Ir structure. 

Cette rigueur concerne les paramètres géométriques du joint mais. pour les matériaux 

composites. la sélection de renforts et de l'empilement de ces renforts doit Çtre Faite avec 

autant de soin. sinon une rupture prématurée de l'assemblage en résultera. La présente 

recherche est d6voutk P I'Çtude de ces paramètres matériels. La repense mkcanique des 

üssemblqys boulonnés est étudiée pour une gamme de six stratifiés avec des renforts et 

des empilements qui sont typiques pour les matériaux composites verre-polyester d'usage 

général. Des essais furent effectués sur trois géométries d'Çchantillons afin de discerner 

comment des changements en largeur ou en distance au bord affectent les 

caractéristiques. 

Confornément i la méthode d'essai standard ASTM D5961, I'essai en double 

recouvrement et à boulon simple etait utilisé pour la caractérisation. Cependant. une 

mesure de déplacement spécifique était élaborée, car la mesure de déplacement n'était 

pas adéquatement prescrite par la méthode d'essai standard. Étant donné la diversité des 

approches actuelles et étant donné que la quantité de déplacement affecte directement les 

valeurs des rigidités, la problématique de la mesure de déplacement était examinée en 

profondeur et une mesure convenable était proposée. La déformation du montage d'essai 

et de l'échantillon était visualisée et quantifiée à l'aide de modèles par éléments finis. 

L'interaction entre les déformations des différentes composantes de l'assemblage et le 



problème du positionnement des points de référence pour la mesure de déplacement 

étaient discutés à l'aide de ces modèles. La mesure de déplacement proposée est basée 

sur le déplacement de portance; cette quantité de déplacement est à la base des formules 

de la flexibilité du joint, utilisées pour le calcul de la distribution de charges dans les 

assemblages à plusieurs boulons. Ce déplacement de portance est du même ordre de 

grandeur que l'élongation du trou mais la mesure est plus facile à effectuer et les données 

obtenues sont utiles pour le design. Un modèle par éléments finis en 3D indiquait que la 

déformation du boulon et des plaques de portance du montage affectait la mesure 

expérimentale du déplacement de l'échantillon. Ainsi une correction était proposée afin 

d'exclure ces diformations parasites des données de déplacement expérimentales. 

L'analyse de la rtiponse charge-déplacement exposait des liens entre la rigiditk de 

portance. la giornitrie de I'ichüntillon et les propriCtes mecaniques des matiriiiux 

étudiés. Une réduction de la largeur de six à deux fois le diamètre du trou réduisait la 

rigidité de portance en moyenne de 26 %. Une augmentation de la distance au bord de 

trois fois le diamètre du trou (e/D = 3) à six fois le diamètre du trou (e/D = 6) n'affectait 

pas d'autant la rigidité. Pour les assemblages avec une Iürpur de deux fois le diamètre 

du trou (w/D = 2 ) .  la rigidité de portance augmentait manifestement avec le module en 

traction du matériau. Pour les assemblages avec une largeur de six fois le diamètre du 

trou (w/D = 6). cette tendance était moins apparente. Un modèle par déments finis en 

ID prédisait bien les rigidités de portance. Dans ce modèle. le jeu et le frottement entre 

le trou et le boulon étaient pris en compte ainsi que la non-linéarité des matériaux. Les 

rigidités de portance expérimentales et numériques Çtaient beaucoup inférieures aux 

rigidités prédites par des formules de la flexibilité du joint. Nos résultats indiquent que 

ces formules devraient être adaptées si elles sont destinées à être utilisées pour la 

conception de structures en verre-polyester d'usage général avec du jeu entre le trou et le 

boulon. 



Les différentes combinaisons matériaulgéométne résultaient en des défaillances et des 

résistances très diversifiées, allant de ruptures catastrophiques i basse résistance aux 

ruptures progressives à haute résistance. Pour les échantillons étroits (w lD  = 2; elD = 3). 

tolites les ruptures étaient catastrophiques et par traction. En fait. la résistance de ces 

assemblages était directement liée à la résistance en traction du stratifié. Pour les 

échantillons larges (w/D = 6). ii n'était pas possible d'interpréter la défaillance en 

fonction d'une seule propriété mécanique du matériau telle que la résistance en traction. 

Cependant. des caractéristiques importantes de la réponse mécanique comme In 

contrainte d'endommagement initial. Iü résistance ultimc. le mode de rupture et le 

comportement post-défaillance pouvaient ttre liics aux types de renforcement et i Iü 

séquence d'empilement de ces renforcements. Plusieurs essais Çiairnt arrStés i des Ctapes 

importantes de la réponse c hxge-déplaccmcnt atïn d'observer Ics mécanismes 

d'initiation et de propagation de l'endommagement. Le développement d'une rupture 

progressive était toujours associé i un endommagement par portance au bord du trou. 

Cet endommagement initial causait une légère baisse de la contrainte mais. par la suite. 

la contrainte augmentait de nouveau jusqu'à une résistance ultime nettement sup2rieut-e à 

la contrainte d'endommagement initial. Pour les échant illons larges avec une faible 

distance au bord (elD = 3),  un grand taux de renforcement transversal - sous forme de 

roving à 90" ou sous forme de mat coupé - etait nécessaire pour assurer une rupture 

progressive. Avec une plus grande distance nu bord (e/D = 6) ,  cette contrainte n'&tait pas 

si stricte. Bien que la contrainte d'endommagement initial n'augmente pas. la résistance 

au bord accrue fait augmenter la résistance ultime et a aussi une influence positive sur le 

mode de rupture finale. En fait. en augmentant la distance au bord. la rupture par 

portance pouvait se développer aussi en dehors des rondelles pour des stratifiés avec un 

grand taux de renforcement transversal, résultant en un comportement tolérant aux 

dommages. Le renforcement transversal aide aussi à éviter des ruptures prématurées lors 



d'un chargement uansversd mais diminue la résistance pour la géométrie étroite. Le bon 

choix des types de renforcement et de leur empilement dépend donc de la géométrie du 

joint et des exigences spécifiques de I'application. 



ABSTRACT 

Glass fibre-reinforced polyester composite materials are being extensively used for 

general-purpose applications. Often, such parts have to b<t joined to other parts of a 

structure. For highly loaded structures, bolted joints are generaily the prefeerred assembly 

method. However, bolted joints are usually the weakest link in a stmcture and they must 

therefore be designed with care. Specifically, the joint geometry. reinforcement type and 

lay-up should be chosen on a rational basis. otherwise the assembly müy fail 

premüturely. The present study is concemed with the study of these material paramrtcrs. 

The mechanicd responsr of bolted assemblies is studied for a range of six glüss fibre- 

reinforced polyester laminates with reinforcements and hy-ups thüt are typical for 

general-purpose applications. In order to llssess how changes in joint width or in joint 

end distance affect the behaviour of the joint. tests were carried out on three coupon 

geometries. 

In accordance with the standard test method ASTM D5961. a single-bolt double lüp 

bolted joint configuration was used for the erperimental characterisation. Howrver. ri 

speci fic displacement measurement method w;is eiaborated since it was not adequûtel y 

prescribed by the standard test method. We investigated how the dis placement 

measurement could best be made because currently there is a whole range of approaches 

in use and it is clear that the measured displacement quantity directly affects the stiffness 

values. The deformaiions of the testing fixture and of the coupon were visudised and 

quantified by finite element models; the interactions between the defonations of the 

assembly's parts were discussed with the help of these models as weil as the problem of 

placing the reference points for the displacement measurement. The proposed 

dispiacement measurement method is based on the bearing displacement. The bearing 
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displacernent is at the ongin of the joint flexibility formulas. which are used for 

determining the bolt load distribution in multi-bolt joints. The bearing displacement is of 

the same order of magnitude as the hole elongation but is easier to measure and the 

recorded data are useful for design. A 3-D finite elernent mode1 indicated that bolt 

deformation and fixture deformations affected the measured coupon displacement. 

Hence, a correction was proposed to rxclude these eextraneous deformations from the 

experirnental displacement data. 

The analysis of the load-displacement response indicated how the bearing stiffness is 

relûted to the coupon geornetry and to the mechanical propertirs of the studied matenals. 

The beanng stiffness wÿs reduced by 26 5% on average when the width was reduced from 

six to two times the hole diameter. An increase of the end distance from three times the 

hole dirimeter (e/D = 3) to six times the holc diameter (cm = 6) did not affect the 

stiffness 3s much. For the assembhes with a width of two tirnes the hole dirimeter 

(w/D=2) the beanng stiffness increased clearly with the tensile modulus of the tested 

materizils. For assernblies with a width of six times the hole diameter (w/D=6) this trend 

was iess apparent. A 2-D finite elernent rnodel. which took into account the boit-hole 

clearance. the bolt-hole friction and the non-linearity of the studird materials predicted 

this bearing stiffness accurately. Both the experirnental and numerical bearing stiffness 

values were much Iower than those predicted by joint flexibility formulas. Hence. our 

results indicate that these joint flexibility formulas should be adapted if they are intended 

to be used for design of generai-purpose glass fibre-reinforced polyester stnictures with 

boit-hole clearance. 

The different materiai/geometry combinations led to very diverse failure modes and 

strengths, ranging from catastrophic low strength failures to progressive high strength 

failures. Al1 the small coupons (w/D = 2; eîD = 3) failed catastrophicdly by tension. 
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Actually. the strength of these assemblies was directly related to the tensile strength of 

the laminate. The failure of wider coupons (w/D = 6) could not be interpreted in function 

of one individual mechanical property of the laminate. like the tensile strength. 

However, we observed that important chmcteristics of the bearing response such as 

darnage stress. ultimate strength, failure mode and post-failure behaviour were relaied to 

reinforcement types and their stacking sequence. In order to observe the damage 

initiation and propagation mechanisms a number of tests were stopped at intermediate 

stages of the load-displacement response. The development of a progressive failure wris 

always associated with bearing damage at the hole edge. This initial damage caused a 

small lorid drop but then the stress increased again up to the ultimate strength. which was 

at a level much higher than the initial darnage stress. For the large coupons wiih a small 

end distance (w/D = 6: e/D = 3). a large amount of trünsversc reinforcement - eithrr 90° 

roving or chopped strand mat - was nccessary to dcvelop a progressive failure. This 

constraint was not as strict for coupons with a larger end distance (em = 6). The 

increased end distance does not increase the initial damage stress. but it does increase the 

ultimate bearing strength and has a benetïcial effect on the failure mode. Actually. by 

increasing the end distance. the bearing failure could also develop outsidr the washers 

for laminates with a high transverse rein forcement content. These bearing failures 

resulted in a damage tolerant behaviour. The transverse reinforcement also prevenis 

premature failures in the case of transverse loading conditions but it decreases the 

assernbly's strength for the small coupon geometry. Clearly. the righi choicr of 

reinforcements and of their Iay-up depends on the joint geometry and on the specific 

demands of the application. 
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INTRODUCTION 

L'utilisation des matériaux composites se répand continuellement. Une recherche 

continue vers l'amélioration des procédés de fabrication et Ir dkvrloppement des 

matériaux à la fois résistants, durables et peu coùteux mène à l'ouverture de marchés 

préalablement non accessibles. Ces dernières années. l'utilisation de plus en plus forte 

des matériaux composites renforcés de fibres de verre dans les applicriiions ginérales 

telles que la construction, la marine. le transport. l'électricit6. etc. a fait apparaître un 

besoin en connaissances spécifiques dans les assemblages par joints boulonnés de ces 

composites d'usage général. Les composites d'usage gCnéral sont ceux büs2s sur les 

résines polyesters renforcées de fibres de verre et fabriques par les procCd6s industriels 

courants tels que la projection sirnultmér, le moulage sous presse. la pultrusion et le 

RTM. Ces produits sont souvent i joindre à d'autres composantes d'une structure et pour 

des applications structurales les concepteurs font confiance aux assemblages boulonnés 

plutôt qu'aux joints collés. Li encore. les préjugés sont énormes. En effet. tout Iç monde 

convient que les matériaux composites possèdent d'excellentes propriétés mticaniqurs 

spécifiques. mais cette confiance s'estompe dès que le boulonnage devient requis. Ccttr 

situation est due au fait que les spécifications. méthodes d'essai et méthodologies de 

design qui permettent de concevoir un joint boulonné optimal pour des assemblages 

métalliques ne s'appliquent pas pour les matériaux composites. Evidemment. beaucoup 

de recherches étaient déjà consacrées à l'étude des assemblages boulonnés r n matériaux 

composites. Cependant. beaucoup de ces recherches concernaient particulièrement les 

matériaux composites renforcés de fibres de carbone destinés aux applications 

aéronautiques. Pour les matériaux composites d'usage général Iû recherche s'est dévouée 

surtout à l'étude des paramètres géométriques qui interviennent dans le design d'un 

assemblage boulonné et elle ne s'est pas attardée à la sélection des matériaux adaptés i 



l'assemblage boulonné. dans la catégorie des matériaux composites d'usage général bien 

entendu. Pourtant, plusieurs types de renforcement et un grand nombre d'empilements 

sont couramment utilisés pour les composites d'usage générai. Idéalement. le type de 

renforcement et l'empilement devraient Ctre choisis en fonction de l'assemblage 

boulonné vu que I'ssemblage est souvent le maillon faible de la structure. Hart-Smith 

L.J. [ I  1. concepteur chez le constructeur d'avions Boeing appuie cette idée de la fac;on 

suivante: "The strircttiral eficienq ofa composite stnictcirr is esttiblislird, with cvry frw 

r.rceptiom. by its joints. not by its basic structure ... the correct seqitrnce for design is to 

first loccitr md si:e h r  joints. in fiber patterns optirni& for thnt trisk. cind then fil1 in 

the gtips in hcnvern". Alors il  n'est pas surprenant que, spécifiquement pour l'industrie 

aéronautique, le comportement lors du boulonnage a Çté çaracttiris6 pour une grande 

vnriéti d'cmpilrments de carbone-ipoxy. Malheureusement. les recommandations qui 

résultent de ces thdes ne sont pas directement transposables aux matCriaux composites 

verre-pol yester d'usage général h cause de certaines spécificités dans l'agencement de 

fibres. Pour l'industrie des matériaux composites verre-polyester d'usage ginirai. les 

fournisseurs de renfort ont proposé des configurations combinant des roving et du mat 

coiipé. cousus ensemble en tissus relativement épais. Ces renforts sont assez différents 

des plis minces de roving de carbone utilisés habituellement dans 1' industrie 

aéronautique. il s'agit là d'un des points que la présente étude vise à examiner. Une 

gamme de six matériaux composites verre-polyester d'usage général sera carrictérisir 

afin de dégager les renforcements et empilements qui conviennent le mieux au 

boulonnage. Alors. l'objectif général de cette thèse est de déterminer et analyser la 

réponse mécanique des assemblages boulonnés en matériaux composites verre-polyester 

pour une variété de renforcements et d'empilements typiques des applications d'usage 

générai. Afin de discerner comment des changements en largeur ou en distance au bord 

affectent les caractéristiques, on a décidé d'efTectuer des essais sur trois géométries 

d'échantillons. Les résultats de cette thèse aideront les concepteun ii faire un choix 



rationnel des renforts et empilements pour les produits en matériaux composites d'usage 

général nécessitant un assemblage boulonné. 

Bien sûr. la caractérisation de ces matériaux nécessite une méthode d'essai appropriée. 

L'essai en double recouvrement et à boulon simple est universellement accepté pour la 

caractérisation du comportement boulonné de différents matériaux. Cet essai a même ité 

standardisé récemment par une méthode d'essai standard ASTM. Par contre. 

actuellement. la méthode d'essai standard est ambiguë en ce qui concerne la. mesure de 

déformation et il n'y a pas de consensus entre les chercheun non plus sur ce point. Étant 

donné que la quantité de déformation affecte directement la rigidité et Çtûnt donné que la 

rigiditi est une caractCRstique très importante de la réponse mécanique d'un assemblage. 

In réalisation de notre objectif général nécessite qu'avant tout une mesure de déformation 

appropriée soit élaborée et adoptée. Une grande partie de notre travail est Jonc consacrée 

i la proposition d'une mesure de déformation pertinente. Naturellement. il est primordial 

que la quantité obtenue soit utile pour le design. Cette nécessité absolue nous 3 poussés à 

proposer une mesure de déformation qui s'accorde avec les formules de la flexibilité du 

joint. Ces formules de la flexibilité du joint permettent le calcul de la distribution de 

charges pour des assemblages à plusieurs boulons. Mais la proposition finale s'appuie 

aussi sur des résultats provenants de modèles par éléments finis. La présentation 

graphique des déplacements résultant de ces modèles a aidé largement ji comprendre les 

interactions entre les différentes composantes de l'assemblage et à visualiser le problème 

du positionnement des points de référence pour la mesure de déformation. 

La méthode par éléments finis est encore utilisée par la suite. Des modèles par éléments 

finis sont des outils performants pour le design s'ils sont validés rigoureusement avec des 

données expérimentales. Beaucoup d'études ont porté sur la modélisation précise de l'état 

de contraintes autour du trou par des modèles par éléments finis. Mais la modélisation 



précise de la réponse charge-déplacement a attiré beaucoup moins d'attention. Dans la 

présente étude. les réponses charge-déplacement expérimentales sont enregistrées 

précisément pour une gamme de six matériaux et de trois géomttries. Il s'agit d'une 

occasion unique pour comparer les réponses charge-diplacement expérimentales et 

numériques. Cette comparaison permettra de dégager les paramètres giomktnques et 

matériels qui doivent gtre pris en compte lors d'une simulation numérique de la réponse 

charge-déplacement. Cette étude s'inscrit bien dans la réalisation de I'objectif général 

parce qu'elle permettra de prévoir la réponse charge-déplacement pour des matériaux et 

des géométries qui sont différentes de ceun qui sont Ctudiés présentement. La résistance 

et les modes de rupture ne sont pas prédits par ces modèles par déments finis. Nous 

basons la discussion de la résistance et des modes de rupture sur l'analyse de Iü courbe 

charge-déplacement expérimentale et sur l'analyse de l'endommagement. Bien que nous 

ne formulions pas de critère de rupture. nos observations permettront de faire un bon 

choix de matériau en fonction de la géométrie du joint et en fonction des exigences 

spécifiques de l'application. La présente étude comprend donc presque autant de 

modélisation numérique que de caractérisation expérimentale. 

Cette thèse se présente sous la forme d'une thèse par articles scientifiques. Les trois 

articles scientifiques ont été soumis pour publication dans des revues internationales 

reconnues dans le domaine des composites. Ces articles sont insérés dms les chapitres 

trois, quatre et cinq et ils sont précédés par une courte présentation laquelle explique 

l'apport scientifique de 1';irticle et son lien avec l'ensemble du travail. Pour ces trois 

chapitres, les références apparaissent à la fin du chapitre afin de faciliter leur lecture 

indépendante. En plus de ces articles. une revue bibliographique est présentée au premier 

chapitre. Au deuxième chapitre la méthodologie expérimentale est brièvement présentée 

ainsi qu'une synthèse des trois articles. Les trois objectifs spécifiques qui sont j. la base 

des trois articles scientifiques et qui appuient ensemble l'objectif général seront présentés 



au début du chapitre synthèse. Évidemment, Ir thèse contient une discussion générale 

avec une synthèse des principaux résultats et une conclusion générale. 



CHAPITRE 1 

REVUE BIBLIOGRAPHIQUE 

1.1 Introduction 

Ccttr revue bibliographique servira d'abord à donner un survol général de I'Ctat actuel 

des connaissünccs sur les tissemblages boulonnés en rnrt6riaux çompositcs B matrice 

polymCriqur. Ce survol démarrera avec une exposition plutôt générale afin d'introduire 

les concepts qui sont indispensables pour la compréhension des sections plus orirnties 

sur des aspects spécifiques. Ces aspects pius spécifiques sont traités par la suite: les 

panmètres de design importants. l'analyse de contraintes. les mécanismes de rupture. les 

critères de nipture. la réponse charge-déplacement. la distribution de charges dans les 

structures et tïndement Iri methode d'essai standard. 

Après cette revue. une discussion générale donnera une appréciation des travaux 

antérieurs en indiquant aussi les points qui méritent plus de recherche à notre avis. 

Plusieurs commentaires concerneront des recherches faites sur Ies matériaux carbone- 

époxy parce que les connaissances sont plus avancées pour ce matériau et parce que 

plusieurs modèles numériques et critères de rupture sont établis spécifiquement pour le 

carbone-époxy et non pas pour le verre-polyester. Vu qu'il s'agit de matériaux assez 

différents. les commentaires ne sont pas toujours transposables directement d'un type de 

stratifié à l'autre. Alors, le type de stratifié pour lequel la recherche a été faite sen 

mentionné souvent, 



1.2 Méthodes d'assemblage des matériaux composites 

Pour les matériaux composites avec matrice thermodurcissable. la liaison smructunle 

entre deux structures peut se faire de trois façons: le joint collé. l'assemblage boulonné 

ou la combinaison des deux. LES avantages et les inconvénients des deux options de base 

sont présentés au Tableau 1.1  [W).  

Tableau 1.1 : Avantages et inconvénients des joints boulonnés et des joints collés. 

-- - 

Bou tonner: avantages 
- .- 

a inspection fücile 

Désassemblage possible 

a Pas de préparation de Iri surface 

Installation facile sur place 

Résistance maximale instantanément 
- 

Boulonner: désavantages 
-. .. . 

RCduction de l0&acité les 

concentrations de contraintes autour des 

trous 

Pas d'étanchéitk 

Augmentation considérable du poids 

Attention particulière pour l'usinage 

des trous et pour I'assernblage 

Coller: avantages 

Concentrations de contraintes minimes 

Étanchéiti 

Problèmes de corrosion riduits 

Peu d'augmentation du poids 

Sufices sans ssiilies 
-- 

Coller: désavant% 
- 

Adhérents plus ipais résultent Jans un 

joint plus compliqué' 

Pris de désassemblage 

Préparation de la surface 

Inspection difficile 

Sensibilité à l'environnement 

' Un joint colle à double recouvrement est apte pour des épaisseurs jusquTà 5 mm selon le code de design 

EUROCOMP [3]. 



L'ingénieur de design choisira le type d'assemblage en considérant plusieurs critères. 

Évidemment, ces critères changent d'importance d'une application i l'autre. Si on se 

concentre spécifiquement sur les matériaux composites verre-polyester. on remarque que 

de plus en plus d'applications se développent dans I'infrastmcture et l'industrie 

maritime. utilisant souvent des sections continues fabriquées par pultrusion. 

Certainement. I'assemblage est une étape incontournable dans ces structures. Les 

avantages principaux du joint boulonné pour ce type d'applications sont qu'il n'est pas 

limité à des sections minces et qu'il est plus facile à ériger sur place. Le joint boulonné 

est donc souvent utilisé pour l'assemblage de ces structures. Le joint combiné collé- 

boulonné est utilisé aussi [JI. Le joint colli résulte dans u n  trajectoire de charses i l o d  

pcirli) plus rigide que le joint boulonné [3]. Ainsi les procedures de design du joint colle 

doivent être suivies pour le design du joint combiné. L'utilit6 des boulons dans le joint 

çombinç est qu'ils peuvent imposer une pression sur Ir: joint col16 pendant I;i cuisson de 

I'adhksif et qu'ils peuvent réduire les contraintes de pelage ( pprd stress) dans l'adhésif 

aux bords des joints collés. En plus. les boulons augmentent la toli-rance aux dommages 

de l'ensemble. 

1.3 Définition des composantes et des types de joints boulonnés 

Les composantes principales d'un joint boulonné sont les plaques. Irs attaches et les 

rondelles. L;i Figure 1.1 présente les dimensions importantes pour les trois types de 

composantes. Pour la plaque, on distingue la distance du centre du trou au bord "e*'. la 

largeur "w", l'épaisseur "h" et le diamètre du trou " D .  L'attache est cmctérisée par son 

diamètre "d". Pour la rondelle on note le dimètre extérieur "D;'. le diamètre intérieur 

"d;' et 1 'épaisseur "h;'. 



il faut faire la distinction entre des assemblages à goupilles et des assemblages 

boulonnés. Pour un assemblage h goupille. l'expansion à travers l'épaisseur de la plaque 

n'est pas restreinte par des plaques de portance ou par des rondelles. Pour un assemblage 

boulonné. l'expansion à travers l'épaisseur est empêchée et le serrage de la combinaison 

écrou - boulon avec un moment de serrage "Y (Nm). permet de créer une contrainte 

initiale "a," sur le stratifié [SI: 

Dépendant de Iû présence ou de l'absence de rondelles entre Irs plaques de ponüncc et Ir 

stratifie. le dinominriteur "A" est la sudace de contact entre le srracifie et les rondcllés ou 

entre le strati tSé et les plaques de portance. 

Figure 1.1 : Symboles et dimensions utilisées. 



Les joints se classifient aussi par la manière dont ils sont chargés. Les assemblages à 

simple et double recouvrement sont sollicités dms le plan: l'assemblage sollicité en 

arrachement est chargé en dehors du plan. Ces trois types Clementaires sont présentés 5 

la Figure 1.2. 

1 Simple et double recouvrement Arrachement 

Figure 1 -2: Assemblage 1 simple et double recouvrement ci assemblage sollicité en 

arrachement. 

Un moment de flexion est créé dans les plaques d'un joint 5 simple recouvrement. Ainsi 

l'assemblage à simple recouvrement requiert toujours plusieuis rangées de boulons pour 

réduire la flexion des plaques. La résistance est quand même toujours inférieure h celle 

d'un assemblage à double recouvrement [6.7]. La flexion des plaques cause une force 

d'arrachement sur l'attache. Si cette force d'arrachement devient trop grande. une 

mpture par mchement peut se produire. Les assemblages â simple recouvrement avec 

des attaches noyées ( countersmk) se montrent très sensibles à ce mode de rupture. Le 

chargement en arrachement et sa rupture seront traités à part. vu leur origine et nature 

différentes. Pour la plupart des structures réelles, le joint est sollicité dans le plan ainsi 



qu'en arnchement et au lieu d'un boulon simple. le joint consiste en plusieurs rangées 

ou lignes de boulons. La nomenclature nécessaire pour désigner les joints 3. plusieurs 

boulons est présentée à l'aide de la Fi y r e  1.3. On distingue des lignes de boulons ou des 

boulons en série et des rangées de boulons ou des boulons parallèles. Une variante 

consiste en des lignes ou rangées de boulons décalées. Entre deux boulons d'une ligne 

ou d'une rangée. on a respectivement un pas longitudinal "pl" ou un pas transversal "pt" 

Ligne 
ou boi 

Pas tr 
(pt) 

Pas longitudinal (pl) - 

Rangée de boulons ou Rangées décalées 
boulons en parallèle 

Figure 1.3: Nomenclature pour des assemblages boulonnés avec plusieurs boulons. 

La majorité de la recherche a été faite sur les assemblages à boulon simple et à double 

recouvrement. C'est pourquoi. pour la suite de cette revue, on ne mentionnera que le 

type du joint si l'étude concerne un joint d'un autre type. 



1.4 Contraintes autour du trou et modes de rupture 

Chaque géométrie de joint et chaque type de stratifié se distinguent par leur propre 

distribution de contraintes. Les figures 1 .J et 1.5 montrent par exemple Irs contraintes 

moyennes dans une plaque faite d'un matériau quasi-isotrope et chargée en traction dans 

le plan. 1 s'agit de contraintes moyennes parce que les contraintes réelles varient à 

travers l'épaisseur et dépendent de l'orientation des plis. Pour ces figures. les contraintes 

sont nomdisées par rapport i la contrainte de portance "ab;'. Cette contrainte de 

portance est le rapport de la force appliquée "P" par le diamètre du trou multiplié par 

IXpaisseur du stratifié: 

a, = P / (  D * h )  ( 1.2) 

Lü Figure 1.4 présente les contraintes radiales "a,". les contrÿintes tangentielles "($' 

(Itoap stress) et les contraintes de frottement ou de cisaillement "TT autour du trou d'une 

plaque infinie. En fait, il n'existe pas que les contraintes planes au bord du trou. Les 

contraintes interiaminaires qui existent aux bords ne sont pas présentées sur la Figure 

1.4. Une discussion sur ces contraintes interlarninaires suivra dans la section 1.6 sur 

l'analyse des contraintes. La contninte radiale en compression est en relation directe 

avec la pression exercée par le boulon sur le stratifié. Ainsi, cette contrainte se réduit à 

zéro à la fin de la zone de contact. Dans cet exemple. la zone de contact ne fait pas le 

demi-tour (2 r 90°) parce que. dans l'exemple, le diamètre du boulon est légèrement 

inférieur à celui du trou. On voit que la contrainte radiale n'est pas forcément maximale i 

un angle de O". La contrainte tangentielle est maximale près de la fin de l'angle de 

contact. Remarquez que dans cet exemple, la contrainte tangentielle devient compressive 

pour des faibles angles et que les contraintes tangentielles et radiales maximales sont du 

même ordre de grandeur. À part ces contraintes radiales et tangentielles élevées, il y a 



encore une contrainte de cisaillement au bord du trou causée par le frottement entre le 

trou et le boulon. Cette contrainte de frottement transfère aussi une partie de la charge du 

boulon à la plaque. 

La Figure 1.5 décrit les contraintes aux plans de la portance. de Iû traction et du 

cisaillement pour un échantillon long et large. La contrainte compressive au plan de I i i  

portance et la contrainte en traction au plan de la traction sont maximales au bord du trou 

et se réduisent en s'éloignant du bord du trou. La contrainte en cisüillement "t,," au plan 

dc cisaillement, devient maximale à une certaine distance du bord. La contrainte de 

cisaillement "r,," maximale se présente bien au bord du trou mais à un angle plus hible 

qu'a l'intersection du bord du trou et du plan de cisaillement ( h  90') [ 101. 



80 toi 
Angle O 

Figure I A: Contraintes radiales (4). tangentielles (q) et de frottement (T,) autour du 

trou pour un stratitïé quasi-isotrope de dimensions infinies. Adapté de [81. 

tte de 

traction 4 au plan de traction ( - - - ) ; contrainte de cisaillement t,, au plan de 

cisaillement ( - - - - - ). Stratifié quasi-isotrope de larges dimensions, simulation sans 

frottement et sans jeu. Adapté de [9].  



Les contraintes de traction. compression et cisaillement sont toutes les trois d'une 

amplitude considérable. En plus i l  y a aussi des contraintes interiaminaires aux bords du 

trou. C'est pourquoi différents modes de rupture peuvent se développer. Le mode de 

rupture qui apparaît dépend de plusieurs facteurs. entre autres la constitution des 

matériaux et la géométrie de l'échmtillon [ 1 1- 141. Les principaux modes de rupture sont 

présentés sur la Figure 1.6 pour un assemblage i boulon simple. 

Traction Cisaillement 

Figure 1.6: Modes de rupture pour un  assemblage boulonne : trxtion. çisüillement. 

clivage et portance. 

La rupture par traction se produit pour des plaques d'une largeur faible. Par contre. elle 

se manifeste aussi pour des plaques assez larges quand le stratifié manque de 

renforcement longitudinal. La rupture par cisaillement est en effet une combinaison d'un 

cisaillement dans le plan et d'un cisaillement interlaminaire [15]. Elle se produit pour des 

plaques larges avec des faibles distances aux bords. Mais, pour des stratifiés avec un 

manque de renforcement tmnsveaai. elle se produit aussi pour des grandes distances aux 

bords [6,11]. La rupture par clivage se produit aussi pour les stratifiés avec peu de 



renforcement transversal [12]. Selon Cooper et Turvey [14]. le mode de rupture peut 

passer de cisaillement au clivage et puis à la portance en augmentant la distance au bord. 

La rupture par clivage commence souvent au bord de l'échantillon et non pas au trou à 

cause d'une flexion du matériau au-dessus du boulon [16]. La rupture par portance ( 

bearing) se produit pour des largeurs et des distances aux bords dlevérs. La résistance à 

la portance rna..imale est atteinte en ce mode de rupture. La rupture par portance est 

aussi préférée aux autres pour sa nature non catastrophique. 

Cette section présentait les assemblages boulonnis d'une manière gCnérale. Dans les 

prochaines sections. nous examinerons plus en détail I'influence des dimensions du joint 

boulonné ainsi que I'influence du type de stratifié. du type de joint et du type de 

chargement sur le comportement du joint. Puis. nous continuerons avec une discussion 

sur l'analys<: des contraintes et sur les critères de rupture en passant par les rnicanismcs 

d'endommagement et de rupture. Puis. la réponse charge-déplacement sera analysée en 

detail ainsi que le calcul de la distribution de charges et finalement nous exposerons 

brièvement la méthode d'essai standard. 

1.5 Paramètres de design 

1.5.1 La largeur et la distance au bord 

Les figures 1.7 et 1 -8 montrent schématiquement I'influence de la largeur "w" et de Ir 

distance au bord "e" sur respectivement Ir résistance i la portance bbF?m" et lldficacite de 

l'assemblage 9)". L'annexe 1 explique brièvement le modèle de Hart-Smith avec lequel 

ces diagrammes sont tracés. Remarquez que la résistance à la portance est tracée en 

fonction de "w/D et l'efficacité de l'assemblage en fonction de "Dlw". Les dimensions 



"w" et "eV? sont normalisées par rapport au diamètre du trou "W. L'efficacité "Y' est le 

rapport entre la charge qu'une plaque peut subir quand elle est boulonnée et la charge 

qu'une plaque non entaillee de la même largeur et épaisseur peut subir. On peut 

l'exprimer sous forme de formule de la manière suivante: 

Le terme "&"' est la résistance non entaillée en traction. 

Rdsistance la portance: influence de wlD e l  el0 

Figure 1 -7: Influence de la largeur de la plaque w/û  et de la distance au bord elD sur la 

résistance à la portance. Adapté de [17] et [BI. 



E l l l c a t i t d  d ' u n  r r r e m  b l r g m  b o u l o n n e :  
i n i l u m n c o  d e  w 1 0  e t  @ I D  

I t r r  e tlo n 

T p o r t i n c m  

! t r i  c t to n 

Figure 1.8: influence de la largeur de la plaque w/D et de la distance au bord e lD  sur 

l'efficacité de I'iissemblage boulonné. Adapté de [61 et [18]. 

Typiquement. la résistance augmente avec la largeur et avec la distance au bord de la 

plaque jusqu'à ce qu'on atteigne une rupture par portance et une résistance constante. 

Les faibles largeurs conduisent à une rupture par traction ri des faibles distances au bord 

conduisent i des ruptures par clivage ou par cisaiilement. Une fois que les dimensions 

sont suffisamment larges, on obtient la charge maximale [13]. La Figure 1.8 démontre 

que l'efficacité diminue de nouveau si la plaque devient trop large. Si la plaque devient 

trop large, le matériau est utilisé moins efficacement parce que la section memente mais 

la charge reste la même. Pour un matériau composite verre-pol yester typique, I'efficaci té 

maximale correspond à une largeur "w/D de 3 et une distance au bord "e/D" de 5 [ 131. 



1.5.2 Epaisseur de la plaque 

L'interaction entre I'épaisseur du stratifié "h" et le diamètre du boulon "d" est 

caractérisée par le rapport "d/h". Un diamètre inférieur à l'épaisseur de la plaque est 6 

déconseiller vu la déformation excessive du boulon. Mais pour un assemblage à goupille 

la résistance diminue aussi fortement si le diamètre devient nettement supérieur 6 

I'ipaisseur du stratifié. Pour l'assemblage boulonné par contre. un stratifié carbone- 

époxy n'est pas sensible à des rapports "ch" élevés [ 5 ] .  Ceci n'est pas le cm pour des 

stratifiés aux tïbres de verre. Pour un stratifié verre-époxy. la résistance de l'assemblage 

boulonné diminue en augmentant le rrippon "d/hW si In rupture cst par portance. La 

différence entre le stratifié verre-ipoxy et le stratifié carbone-ipoxy est due au faible 

module des fibres de verre [ 151. Si la rupture est par traction I'épaisseur n'influence pas 

la résistance et pour une rupture par cisaillement une Çpaissrur minime est plus résistante 

à cause des contraintes interlaminaires plus faibles. Pour I'assemblage i goupille d'un 

stratifié verre-phénolique. un rapport "dlh" près de l'unité résulte dans la meilleure 

performance [19]. Remarquons encore que pour les assemblages 3 simple recouvrement. 

une épaisseur plus ilevée du stratifié ne cause pas seulement plus de tlexion du boulon 

mais aussi plus d'excentricité de la charge. Ainsi. pour un diamètre de boulon donné. la 

résistance d'un assemblage à simple recouvrement diminue quand l'épaisseur du stratifié 

augmente [7]. Pour un assemblage à simple recouvrement. i l  est donc avantageux 

d'utiliser une attache plus épaisse [ZO]. 

15.3 Le serrage 

Le serrage a un effet prononcé sur le comportement du joint boulonné. Avant tout. on 

distingue entre l'assemblage boulonné et l'assemblage à goupille où le serrage est absent. 



Les assemblages à goupilles ont une résistance inférieure aux assemblages boulonnés. 

Pour les assemblages boulonnés. la résistance augmente avec le moment de serrage 

appliqué [5,9.14.15,2 1 -231. La faible résistance de l'assemblage à goupille est causée p;ir 

le faible support des fibres à l'interface de compression [ 5 ] .  Une rupture prématurée par 

compression en résulte qui fait ressembler le côté chargé du trou â une brosse à dents 

usée. un 'britsh' ou -broorn-like fuilure' [15]. En appliquant un moment de serrage. la 

résistance ultime monte fortement pour une rupture par portance. mais pÿs pour les 

autres modes de rupture [14.1]. La contrainte d'endommagement initial augmente aussi 

avec le niveau de serrage appliqué [9.14). Grilce au semge. l'endommagement peut 

s'accumuler en dessous des rondelles [15.241. Un léger serrage risultr en un 

comportement plus ductile: plus ductile que sans serrage ou avec un sernge fort [9]. Lin 

serrage plus fort requiert des dimensions plus grandes pour assurer une rupture ductile 

par portance (Ml. En plus. la pression mise lors d'un serrage fort peut endommager le 

stratifié et diminue avec le temps, surtout en combinaison avec une haute température et 

un taux d'humidité élevé (17). A cause de l'effet de Poisson. le stratifié veut gonfler dans 

la zone comprimée. juste avant le boulon. Le s e n a g  empêche cette expansion et ainsi on 

s'attend à ce que la pression sur le stratifie augmente proportionnellement à la charge 

appliquée. Pourtant. les expériences de Tong [?5] et de Wang et r d .  [24] sont en 

désaccord sur ce sujet. La force de serrage est mesurée par l'instrumentation du boulon. 

Wang et al. ont observé que la force de sernge augmente proportionnellement avec la 

charge appliquée jusqu'au point où la courbe charge-déplacement devient non linéaire. A 

partir de cette non-linéarité, correspondant à l'endommagement initial. la force de serrage 

augmente à une vitesse plus grande pour une rupture par portance surtout quand on 

approche de la charge ultime [24]. Tong [25] trouvait par contre que la force de serrage 

diminuait avant l'endommagement initial. Ceci pourrait être dû à la contraction globale 

autour du trou. il faut noter qu'il y a une zone comprimée avant le trou mais la plus 

grande partie de Ir périphérie du trou est plutôt chargée en traction. Ainsi, la zone 



comprimée avant le boulon veut gonfler ce qui augmente localement la pression sur les 

rondelles mais les zones en traction autour du trou et en dessous des rondelles 

rétrécissent. ce qui diminue la pression 5 ces zones. Ainsi, il n'est pris impossible que la 

force de serrage totale diminue initialement. 

Pour assurer la résistance à la portance maximale. un jeu minimal entre Ic boulon et le 

diamètre intérieur de la rondelle est obligatoire. Un jeu excessif pour une rondelle bien 

serrée conduit à une résistance aussi basse que celle d'un assemblage i goupille selon 

Herrington et Sabbaghian [26]. Les résultats de Tong [25] indiquent que c'est seulement 

la contrainte d'endommagement initial qui baisse et non pas Iü résistance ultime. En plus. 

si le jeu entre le boulon et la rondelle se trouve au côte non-comprimé du trou. I'çffet de 

cc jeu devient négligeable. Si on omet les rondelles. le contact direct entre les plaques de 

portance et le stratifié diminue la contrainte d'endommagement initial ci résulte en une 

transition plus graduelle de l'état non-endommagé i I'6tat endommagé. Le résistance 

ultime est un peu plus élevée mais la rupture devient catastrophique ( 1  I J. Probablement. 

l'utilisation de rondelles plus grandes doit être vue aussi dans ce contente: la risistance 

ultime monte en utilisant des rondelles plus grandes [21.371 mais aucune information 

n'est donnée sur le niveau de la contrainte d'endommagement initial. 

1.5.4 Le jeu entre le boulon et le trou 

Le jeu entre le boulon et le trou influence fortement la distribution de contraintes autour 

du trou. Un faible jeu résulte en des contraintes radiales minimales. selon des études 

numériques (voir section 1.6). Ainsi, le design se fait avec un jeu minimal dans 

l'industrie aéronautique, typiquement 0.1 mm ou moins pour un boulon de 6.35 mm. Par 

contre, des essais par Schulz et al. 128391 ont indiqué qu'un assemblage avec un jeu de 



plus que 0.3 mm était aussi résistant qu'un assemblage sms jeu pour un boulon de 6.35 

mm. Pour un assemblage 5 plusieurs boulons, le jeu affecte la distribution des charges 

entre les boulons (voir section 1.5.7). C'est pourquoi, dans l'industrie aéronautique. une 

certaine interférence est parfois recommandée pour mieux partager les charges entre les 

différentes attaches [1,30]. En plus, pour des chargements en fatigue. l'amplitude de la 

partie alternante des contraintes diminue quand l'attache est installie avec une legére 

interférence [3 11. L'installation de ces attaches ji interférence est problematique parce 

que l'interférence risque d'endommager les stratifiés par délaminages et par flambement 

des fibres. Selon Chaumette [32], l'assemblage 5 interférence n'améliore ni la tenue en 

fatigue. ni en statique. En dehors de l'industrie aéronautique. on choisit plutôt un jeu 

;L+sez grand entre le boulon et le trou. ce qui facilite l'assemblage Je I i i  structure. 

Contrairement au Schulz et al. [28,291, Pierron er cri. [331 ont démontré pour u n  stratifie 

verre-epoxy que la contrainte d'endommagement initial rt la résistance ultime dirninucnt 

beaucoup quand le jeu entre le boulon et le trou augmente. Par conséquent. Ir code de 

design EUROCOMP (31 limite le jeu à 5% du diamètre de l'attache. 

1.5.5 Le matériau 

il y a une infinité de matériaux composites différents possibles. Les matériaux se 

distinguent par le type de fibres, le type de résine. l'empilement. la siquence 

d'empilement et le type du pli. La répercussion des différentes possibilités sur la 

résistance des assemblages boulonnés sen mise en évidence dans les pangraphes 

suivants. 

Le type de fibres a une influence prononcée sur le comportement boulonné des stratifiés. 

Pour un stratifié verre-époxy on obsenre plus de délaminages et plus d'interférence entre 



les modes de rupture que pour un carbone-époxy [15]. Sur la Figure 1.8 on voit que le 

point de transition entre la rupture par traction et par portance est presque coïncident 

avec l'efficacité maximale. C'est typique pour un stratifie en fibres de verre. Par contre. 

pour un matériau composite carbone-epoxy. l'efficacité du point de transition est 

inférieure 5 l'efficacité maximale et on observe un plateau dans la courbe de l'efficacité 

plutôt qu'un sommet [6]. L'absence du plateau pour un composite en fibres de verre est 

due au rapport plus faible entre la résistance 6 la portance maximale et la résistance en 

traction. L'efficacité d'un assemblage boulonné en un matériau composite aux fibres de 

verre est supérieure à celle d'un composite aux fibres de carbone. L'ajout des fibres de 

verre aux stmtitiés en tïbres de carbone réduit la sensibilité aux concentrations de 

contraintes et rend le stratifié moins fragile [30.34]. 

L'influence quo l'empilement a sur la rksistance d'un assemblage boulonnti. dCprnd de la 

géorn6trir de l'assemblage [351 et des conditions de chargement [7]. En géneral. i l  est 

recommande d'utiliser un minimum de 118 et un maximum de 3/8 de tïbres selon les 

directions O". +W. -45' et 90' [16]. Ainsi. I'empilement quasi-isotrope est proposé 

comme un  bon choix de stratifié [27]. L'utilisation de plus que 50% de fibres à O" induit 

inévitablement des ruptures par cisaillement ou clivage. meme pour des griindes 

distances au bord [5] .  L'inclusion de fibres i IJSO et 90° favorise l'intégrité transversale 

et peut changer le mode de rupture. même si elles sont ajoutées en petites quantités. Les 

fibres i fGO initient un comportement de pseudo-fluage parce qu'elles réduisent la 

concentration de contraintes en traction dans le stratifié et parce qu'elles peuvent subir 

une grande déformation avant la rupture [17]. Les fibres à I J S o  résultent aussi en une 

resistance en cisaillement élevée et il est possible d'obtenir des ruptures par portance 

pour des faibles distances au bord [7]. Par contre. une largeur suffisante est nécessaire si 

une grande quantité de fibres à MY est incluse [[SI. En absence des fibres à MY, une 

distance au bord plus élevée est nécessaire pour développer la rupture par portance bien 



que des plis à 90' sont aussi utiles si on veut obtenir des ruptures par portance pour des 

faibles distances au bord [35]. Cependant, une trop grande quantité de fibres à 90° induit 

des ruptures par traction. Les commentaires précédents concernaient les stratifiés qui  ne 

contiennent que du renforcement sous forme de plis unidirectionnels. empilés les uns sur 

les autres dans les directions spécifiées. Mais pour des stratifiés verre-polyester. le 

renforcement transversal est généralement présent sous forme de mat plutôt que sous 

forme de plis à k45" et 90'. Ce mat a un comportement quasi-isotrope parce que les 

fibres sont orientées aléatoirement dans toutes les directions. fl y a deux sortes de mat. 

Le CSM ou le chopped srrctnd mat consiste en groupes de fibres (srrunds) hachees en 

longueurs de plusieurs centimètres et orientées aléatoirement. Le CFM ou le conrinitoirs 

Jilmznlt m i r  est formé de filaments de fibres continus. tournés en spirales et risultanl 

aussi en un réseau de tïbres orientées dans toutes les directions. Le comportement 

micanique des deux types de mat est très similaire [36]. Abd-El-Naby et Hollawriy ont 

carictérisé deux stratifiis avec des proportions différentes de mat CSM et de roving à 0" 

[ I I l .  Les roving itaient placés au cœur et le mat CSM à la surface du stratifié. Le 

str~titïé avec Ir pourcentage très ilevé de roving à 0" (87 '70) et peu de mat CSM initiait 

chaque rupture avec des fissures de cisaillement et i l  n'atteignait pas de rupture par 

portance. même pour une distance au bord très élevée. Par contre. une rupture ductile 

était observée par cisaillement pour la distance su bord très élevee. Le stratifié avec plus 

de mat CSM ( 64 % de roving à 0') cassait par cisaillement pour une faible distance au 

bord. Pour une distance au bord plus grande. le cisaillement était accompagné de 

délaminages entre les roving et le mat. Finalement. une rupture par portance était 

observée pour une distance au bord très grande. 

La performance de l'empilement dépend de Iû direction et du sens du chargement 

imposé. Pour un materiau pultrudé typique contenant seulement des roving à O" et du 

mat CFM [13]. la rupture par clivage est supprimée quand les échantillons sont testés à 



45" ou i 90". Cependant. le manque de fibres à 0" entraîne des ruptures par traction. Des 

ruptures par portance ne sont que possibles pour des plaques très larges. La résistance de 

l'assemblage diminue beaucoup mais l'efficacité augmente. vu la faible résistance en 

traction à des angles de 45" et 90" [18]. Dans ce qui précède. nous avons toujours 

supposé un chargement en traction. Cependant. l'assemblage peut aussi être chargé en 

compression. Avec exception des stratifiés faits avec des renforcements de KevlarO. la 

résistance pour le chargement en compression est supérieure ii celle en traction selon 

Hart-Smith [6] .  Pour cette raison. on Ctudie presque toujours le chargement en traction. 

Ir cas plus critique. Cependant. en compürmt le comportement des stratifiés 

carbonekpoxy avec différents taux de fibres ii O" et i kW dans un assemblage à simple 

recouvrement charge en trxtion et en compression. Riimkumar et Tossavainen [7]  ont 

trouu6 que la résistance de l'assemblage augmente avec le pourcentage de plis i k45" 

pour le chargement en traction mais elle diminue pour Ir chargement en compression. 

Ainsi. pour des strütitïés riches cn plis à Mi0. la résistance pour le chargement en 

compression et ait in  firieure ii celle en traction. 

La séquence d'empilement a une force influence sur Ia résistance des assemblages à 

goupilles et une influence moindre sur la résistance dcs assemblages boulonnés. Pour les 

assemblages à goupilles des stratifiés orthogonaux ou quasi-isotropes. la résistance peut 

monter jusqu'à 20% en mettant des plis à 90" à la surface [24.37.38]. Une bonne 

séquence d'empilement peut même changer le mode de rupture et résulter en une rupture 

ductile par cisaillement [371. Une compmison entre des stratifies [0/901, et [90/0], 

montre que les délaminages se présentent plutôt au plan de la portance pour le [0/90], 

don que pour le [90/0], les délaminages se propagent vers le plan de la traction. Les 

deux stratifiés cassent d'une façon typique en brooming (cfr. une brosse à dents usée) 

mais ce phénomène est moins extensif pour le [90/0], parce que les plis à 90° a,' orssent 

comme un pseudo-serrage pour les fibres à 0" [38]. Pour l'assemblage boulonné d'un 



stratifié orthogonal, il est aussi avantageux de mettre des plis à 90" à la surface selon 

Shokrieh [39] mais pas selon Arnold et ai. [JO]. Une bonne dispersion à travers 

l'épaisseur des plis orientés de la même façon peut augmenter sensiblement la résistance 

de l'assemblage [5.7,15]. Le gain dépend du mode de rupture. 

Un choix judicieux de la résine peut améliorer sensiblement la résistance de l'assemblage 

[15]. En ce qui concerne le taux de fibres, il est connu qu'il influence non seulement la 

résistance mais aussi la réponse charge-déplacement en général [4 11. Les résistances 

pour des stratifiés bits de tissus ou de plis unidirectionnels sont comparables. sauf pour 

une petite distance au bord [791. Les tissus sont plus performants pour un assemblage 

avec une petite distance au bord 1 cause du tissage intriilxninaire qui réduit la sensibilité 

aux ruptures par cisaillement [ 6 ] .  

1.5.6 L'attache 

Au lieu d'utiliser des boulons. on peut utiliser des rivets ou des vis noyées (coitnrersenk 

screivs) mais leur performance est inférieure à celle d'assemblages utilisant des boulons 

[7.17.42]. Selon l'étude de Ireman et crL[2O] sur les assemblages à simple recouvrement. 

c'est la partie cylindrique de la vis noyée qui prend presque toute la charge alors que la 

tête de la vis ne prend presque aucune charge. Par conséquent. la réduction de la 

résistance est moindre pour des plaques épaisses où la tête occupe moins de place 

relativement à iëpaisseur. Pour un assemblage i simple recouvrement. Ramkumar et 

Tossavainen [7] ont trouvé qu'un boulon en acier garantissait une résistance supérieure 

par rapport à un boulon en titane. Pour exactement le même assemblage mais avec un 

boulon en aluminium. c'était le boulon qui cassait et non pas le stratifié. L'utilisation des 



tiges pultrudés comme attache résulte aussi dans le bris de l'attache [43]. Ainsi, 

l'utilisation d'un boulon en acier est recommandée pour la plupart des applications. 

15.7 Plusieurs lignes ou rangées de boulons 

Plusieurs auteurs cautionnent que la résistance d'un assemblage à plusieurs boulons est 

seulement le multiple de la résistance d'un assemblage B boulon simple si on respecte des 

grands pas longitudinaux et transversaux entre les attaches [j.JJ.-15.46]. Sinon. i l  y a une 

interaction cintre les boulons. Ainsi. en ginCral. I;i çomplexiti du joint diminue la charge 

que chaque boulon prut porter individuellement. Par rapport aux stratifi6s carbone- 

Cpoxy. cette réduction est faible pour les sintifiri-s verre-polyester. L'Clongation élevée à 

la rupture des fibres de verre est i i'origine de ce phinorn2ne. L'assc.mbiri~r prut 

atteindre une efficacité de 50% pour un stratifie aux fibres de verre avec une seule 

rangée de boulons à un faible pas tnnsvrrsal. Cet a~sernblagc casse en traction. Pour 

garantir une rupture par portance. le pas transversal doit etrc beaucoup plus p n d  et 

l'efficacité est réduite à un tiers [46]. La gé.omt3rie où la rupture passe d'un mode de 

rupture h un autre dépend de I'empilrment utilisé [71. Pour une ligne de deux boulons 

dans un stratifié verre-polyester [47]. la charge portée par chaque boulon n'est pas égale 

si une rupture par traction ou par cisaillement peut se d&ielopper. Si la rupture est par 

portance. les deux boulons portent la même charge et la charge est le doubir de celle 

qu'un seul boulon peut porter. Cependant. l'efficacité est faible vu les dimensions Clevées 

qui sont nécessaires pour assurer ce mode de rupture. Ainsi. i l  est suggéré qu'il est 

préférable d'augmenter I'épaisseur localement au lieu d'utiliser plusieurs rangées de 

boulons [27]. Pour atteindre l'efficacité maximale d'un assemblage i plusieurs boulons. 

la distribution de charges doit être gérée de telle manière que les contraintes de ponance 

soient minimales dans la rangée qui est critique en traction [16.48]. Pour changer la 



distribution des charges, on change les épaisseurs du stratifié et des plaques de portance 

ainsi que le pas transversal dans les différentes rangées de boulons. Cl est aussi possible 

de gérer la distribution de charges par l'application de différents jeux entre les trous et les 

boulons pour les diffërentes rangées de boulons ou en changeant le niveau de serrage 

pour certaines rangées de boulons. Cependant. Pnbhakaran et Robertson [49] ont 

démontré qu'il n'y avait pas de gain en résistance pour de telles approches. II est clair que 

le comportement de l'assemblage à plusieurs boulons est fortement liC 5 la distribution 

des charges. Plus de détails sur la distribution des charges et son calcul seront donnés 

dans la section 1.10. Dans la section 1 S.8 nous expliquons pourquoi pour lin assemblage 

boulonné en matériaux composites. i l  y a une interaction cntrc les boulons quand i l  y a 

plusieurs rangées de boulons. 

1.5.8 Efficacité du joint 

1 S.8.l Problématique de I'elticacité 

MCme en utilisant plusieurs rangées de boulons. l'efficacité des joints en rnaiériaux 

composites est limitée: la résistance est toujours fortement réduite par la présence du 

joint. L'efficacité est inférieure à celle des joints collés où la résistance n'est pas réduite 

d'autant. En plus, l'efficacité est inférieure à celle des assemblages boulonnés en 

matériaux métalliques. La cause de cette basse efficacité est i chercher dans le 

comportement plutôt élastique des matériaux composites. On sait qu'il y a 

inévitablement des concentrations de contraintes autour des trous d'un assern blage 

boulonné. Ces concentrations de contraintes réduisent la résistance pour un matériau 

avec un comportement élastique et fragile. Les métaux ne démontrent pas. à la limite. ce 

comportement élastique mais plutôt un comportement plastique. lequel élimine les 

concentrations de contraintes. Par conséquent, on dit que les métaux ne sont pas très 



sensibles aux entailles. Cette insensibilité 9 l'entaille fait que l'efficacité d'un joint en un 

métal ductile peut être de 70%. en utilisant une seule rangée de boulons. Ceci est montré 

sur la Figure 1.9 [6] .  En utilisant plusieurs rangées de boulons, l'efficacité peut même 

atteindre 80%. Sur la Figure 1.9. on voit aussi que la performance des matériaux 

composites est meilleure que celle des matériaux fragiles. Cependant. l'efficacité 

maximale avec une seule rangée de boulons n'est que 50 % pour un stratifie verre- 

polyester typique et J O  % pour un carbone-époxy typique. Liutiiisütion de plusieurs 

rangées de boulons n'augmente pas énormément l'efficacité. En utilisant plusieurs 

rangées de boulons. la charge de portance diminue pour chaque trou. mais une charge 

déviée (bv-pciss) est aussi introduite. Si on prend l'exemple de Iü Figure 1.10 avec trois 

rangees de boulons. on voit que les charges introduites par les boulons lin r.1 deux 

doivent quand rnSrne passer autour du boulon numéro trois. Assurnani le cas 

hypothétique2 que chaque boulon porterait un tiers de la charge totale P,,,,I,. on aurait 

autour du boulon numéro trois une charge de portance de 113 P,,,,i, et une charge dévitk 

de Y3 P,,tdc. 

voir section 1.10 
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Figure 1.9: Relation entre la résistance des assemblages en matCriaux ductiles. matériaux 

composites et matériaux fragiles. Adapté de [61. 

Figure 1.10: Forces déviées (by-pass) dans les assemblages boulonnés avec plusieurs 

rangées de boulons. 



Cette charge déviée cause des concentrations de contraintes supplémentaires dans le plnn 

de la traction du boulon numéro trois. Vu que les facteurs de concentrations de 

contraintes sont du même ordre de grandeur pour la charge de portance et pour 1s charge 

déviée [16], il  y a une forte interaction entre la charge de portance maximale et la charge 

déviée maximale autour d'un trou. La Figure 1.1 1 montre cette forte interaction. Pour 

une plaque large, il n'y a pas d'interaction entre la charge déviée et la charge de portance 

si la charge déviee est assez faible. L'assemblage casse par portance au point B. 

Cependant. si la phque n'est pas très large ou si la charge déviçe est assez élevée. on 

observe des ruptures par traction au point A et une interaction entre II charge déviie 

maximale et la charge de portance maximale. La charge totale, P,,,I, est limitée par cette 

interaction autour du trou numéro trois. La charge totale est plus grande que selle d'un 

assemblage à une seule rangée mais pas beaucoup. Pour un stratifié carbone-iposy. 

l'utilisation de plusieurs m g é e s  de boulons peut augmenter l'efficacité de 10% 

seulement. II était mentionné dans la section 1.5.7 que l'interaction est plus faible pour 

les matériaux composites en fibres de verre. Ainsi. un gain plus grand peut ttre obtenu 

pour les composites aux fibres de verre. Cet assemblage crissera en traction. et non pas 

en portance. II est possible d'augmenter l'efficacité par d'autres moyens tel que montré 

ci-après. 
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Figure I .  1 1 : Enveloppe de design pour un assemblage boulonne soumis à des charges de 

portance et des charges déviées ( by-pass): effet de la largeur inclus. Adapté de [6 1. 

L S.8.2 Solut ions pour augmenter l'efficacité 

Une première méthode pour augmenter l'efficacité des assemblages boulonnés est 

d'augmenter localement i'épaisseur du stratifié. Des plis additionnels en matiriaux 

composites ou en métal permettent d'augmenter la résistance. même jusqu'à la résistance 

non entaillée du stratifié de base. Des plis métaiiiques permettent une épaisseur 

additionnelle minimale et même une distance au bord réduite. Pour le poids minimal. il 

est recommandé d'ajouter des plis comme ceux du stntifié de base mais orientés à M5". 

La performance est un peu plus élevée si les plis additionnels sont intégrés dans le 

stratifié de base et ne sont pas uniquement ajoutés à ['extérieur du stratifié de base [SO- 

521. Les désavantages de cette méthode sont l'augmentation de l'excentricité pour les 

assemblages à simple recouvrement [53] et une réparation difficile du stratifié [6].  



Une toute autre méthode est le taillage du stratifié (laminate tailoring) [Ml. Nous avons 

expliqué que le problème principal des assemblages avec plusieurs rangées est 

I' interaction des charges de portance et des charges déviées (by-puss). Cette méthode 

permet d'isoler ces charges. L'astuce est de diviser le stratifié en une région primaire 

avec un module longitudinal élevé et une région de portance près des boulons avec un 

module longitudinal faible mais avec une bonne résistance i la portance. typiquement un 

+4S0. Ainsi. II région de portance est optimisée pour introduire la charge dans le stratifié 

et pour la transférer à la région primaire. La région primaire prend presque toutes les 

charges déviées à cause de sa rigidité longitudinale élevée. La résistance peut augmenter 

de 20 % et plus. 

D'autres méthodes changent la structure des fibres autour du trou ou le forme du trou. 

Elles sont énumérées ci-dessous. Une solution efficace pour des plaques trouées 

sollicitées en  traction (551 est d'incorporer le trou directement dans le stratifié pendant la 

cuisson en dirigeant les fibres autour du trou. Cependant. pour un  assemblage boulonné. 

la résistance diminue [56]. Si le stratifié est fait d'un tissu tricoté. i l  est avantageux de 

tricoter les fibres autour du trou. Ainsi les fibres ne sont pas coupées par le perçage. Un 

trou tricoté garantit une plus grande résistance qu'un trou percé et une rupture par 

portance pour des dimensions faibles [57]. Pour des stratifiés aux tissus 

tridimensionnels, la résistance à la portance augmente avec le pourcentage de fibres à 

travers I'ipaisseur parce que ces fibres éliminent les délaminages (581. La résistance est 

faible par rapport à celle des stratifiés aux tissus bidirectionnels, parce que le taux de 

fibres est très bas dans un stratifié aux tissus tridimensionneis. L'utilisation d'un trou 

elliptique ne résulte que dans un état de contraintes légèrement avantageux [59J. En plus, 

il n'y a pas de résultats expérimentaux qui prouvent que la résistance memente 

effectivement. 



L'utilisation d'inserts est une voie prometteuse pour l'amélioration de la résistance. 

surtout pour des pièces structuraies faites par SMC ou RTM [60]. L'utilisation d'un insert 

en aluminium. collé dans le trou du stratifié, crée un état de contraintes avantageux. Ceci 

itait démontré par l'interférométrie de Moiré [fil]. Pour un insert avec un diamètre 

extérieur supérieur de JO % au diamètre du boulon, la résistance d'un assemblage 

boulonné augmente de 55% [62]. 

1 Inserî avec une bride à miip;uSs4ur 

1 Insert avec deux brides 

Figure 1 .1  2: Types d'inserts utilisés par Sasdelli et (il. [631 

L'ivaluation expérimentale des trois types d'inserts montrés sur I I  Figure 1.12 indiquait 

que l'assemblage sans insert reste le plus performant pour un chargement en arnchement 

[63]. Pour un chargement dans le plan, I'insert nomai augmente la performance de 14% 

par rapport à 15semblage sans insert et les inserts avec une ou deux brides ont une 

performance augmentée de 25 % ou plus. Les derniers n'étaient pas testés jusqu'à la 

mpture à cause des limitations du montage d'essai. L'ajout des brides auemente la 

résistance à cause de la surface agrandie sur laquelle les charges peuvent être transférées 

dans le stratifié. La plasticité de l'insert provoquait de l'endommagement dans le stratifié 

par des délaminages et du flambement des fibres. Un insert en un matériau plus résistant 



éliminerait ce probleme [63.64]. Pour ne pas réduire la résistance à I'arnchement. il est 

finalement proposé de mettre les brides de la troisième configuration hors du stratifié 

[W). Ainsi. l'épaisseur du stratifié n'est pas réduite localement pour faire de la place aux 

brides mais I'épaisseur totale augmente. La géométrie d'un insert sans brides Ctait 

optimisée par Rispler et ai. [65] h !'aide d'un modèle par éléments finis. L'idée Çtait de 

remplacer le matériau composite plutôt élastique par de l'aluminium plutôt plastique 

dans la partie où i l  y a des concentrations de contraintes en compression. Ainsi. la 

concentration de contraintes compressives est réduite par la plasticité de l'ûluminium. 

Cependant. In giornétrie résultante, ressemblant à une demi-lune. est très complexe. 

L'etat de contraintes avantageux était vérifié par la photoélasticité mais l'insert n'a pas C t i  

teste jusqu'i sa risistance ultime. Un  autre assemblage avec des inserts. très intCressant 

parce qu'il permet de joindre deux strdtifiés sans qu'il y ait des saillies. résulte en une 

rksistance @e i celle d'un assemblage boulonné [66]. [1 s'agit de deux insens: un insen 

est usiné de fqon B contenir la tête du boulon pendant que l'autre a un filetage qui sen 

comme icrou. En plus. un des inserts a une saiilie laquelle s'emboîte dans le creux de 

l'autre insert. 

La résistance d'un assemblage combiné collé-boulonné. devrait Stre celle d'un joint colle 

parce que le joint collé résulte en une trajectoire de charges (iond path) plus favorable h 

la rigidité que Ir joint boulonné (31. Cependant, si les plaques à joindre sont épaisses. le 

design d'un joint collé devient très complexe, nécessitant des plaques à épaisseur 

variable ( stepped [up joins ou tupered joint). Souvent, en milieu industriel, il n'est pas 

pratique ou faisable de varier l'épaisseur des plaques. Des essais sur un profil pultrudé en 

verre-polyester à épaisseur constante et relativement épais (12.7 mm) révèlent que la 

résistance du joint combiné peut être plus élevée que celle d'un assemblage boulonné ou 

celle d'un assemblage collé à double recouvrement [67]. Pour un type spécial de boulon 



avec une tête fortement agrandie collée sur la surface du stratifié, la résistance est 

inférieure à celle d'un assemblage boulonné [68.69]. 

1.5.9 Fatigue et effets environnementaux 

II est important de signaler que les résultats présentés ci-dessous concernent surtout les 

stratifiés aux fibres de carbone. Seule une Ctude concerne les effets de fatigue pour les 

üssembla~cs en matt5riaux composites aux fibres de verre et aucune étude n'a Çté trouvée 

concernant les effets environncmentaux. 

Le plus grand &an entre la résistance non entaillée en traction et la résistance d'un 

assemblage boulonnt2 se produit pour le chargement statique. Sous le chargement en 

fatigue. 13 résistance en traction diminue plus que la résistance de l'assemblage boulonné. 

Par conséquent. les courbes de fatigue S-N (courbes contrainte-vie ou stress-life curvrs) 

se rapprochent pour un gnnd nombre de cycles et un design sécuritaire résulte si le 

Fücteur de réduction pour le cas statique est utilisé pour le design en fatigue [50.70]. 

Comme pour le cas statique. la vie en htigue est meilleure pour l'assemblage boulonné 

que pour I'iissernblage à goupille [9.7 1 ] et la séquence d'empilement reste aussi d'une 

grande importance pour la fatigue [71]. La perte de rigidité à cause de l'élongation des 

trous est un facteur critique pour le design en fatigue. Lëlongation des trous dépend du 

moment de serrage appliqué [9.7]. Cette élongation se développe tôt pour l'assemblage 

serré à la main et tard pour les assemblages sans un moment de serrage ou avec un grand 

moment de serrage. L'amplitude de l'élongation dépend aussi du moment de sernge 

appliqué. L'élongation est quasi-nulle pour l'assemblage à goupille et maximale pour 

l'assemblage avec l'écrou serré à la main. Pour un plus gnnd moment de serrage, 

l'élongation diminue. Lri taille de la surface couverte par les rondelles peut influencer le 



mode de rupture [72]. Un phénomène intéressant est observé pour la résistance résiduelle 

lors d'un chargement en fatigue préalable. La résistance résiduelle est plus élevée que la 

risistance statique après un chargement en fatigue de 10' à 10' cycles [7 11. Ce "wear-in" 

est partiellement expliqué par une r&îuction des concentntions de contraintes à cause 

d'endommagements mineurs, résultant en une redistribution des contraintes [6] .  Mais la 

rigidité résiduelle et la résistance résiduelle augmentent aussi pour des chargements en 

traction pure et en compression pure. sans concentntions de contraintes. Alors. ce 

comportement doit aussi contribuer au phénomène du "wear-in" pour les assemblages 

boulonnés [7 I j. 

Un environnement humide ou 1 haute température réduit la résistance des assemblages 

boulonnÇs. Pour un carbonr-ipoxy. la résistance d'un üssembla_ee B goupille diminuait de 

J O  5% après un conditionnement B une temp&ature de 126°C et 3 un taux d'humiditi 

absorbée de 1.5%. L'humidité contribuait ii raison de 10 % ri cette baisse et Ia 

température à raison de 30 lo. II n'y avait pas d'interaction enire les deux effets. Le 

mode de rupture et la taille de la région endommagée ne sont pas influencés par ce 

conditionnrment [73]. Par contre. Persson et Eriksson [ 7 4  trouvaient que la risistance 

statique n'ttait pas sensible à un conditionnrment préalable. à une température de 70°C 

et à un taux d'humidité absorbée de I %. La résistance en fatigue était bien réduite. Un 

résultat semblable était noté par Crews [9]  pour des essais effectués dans l'eau: la 

résistance en fatigue était réduite de 40 % alors que la résistance statique n'était presque 

pas intluencée. Finalement. à haute température, le fluage ( creep) peut résulter en des 

allongements importants des trous [75]. 



1 S. 10 Chargement hors plan 

En général. peu d'attention est attribuée au chargement en machemrnt. Dykstn et al. 

[76] ont observé qu'à partir d'un déplacement égal à la moitié de l'tpaisseur du stratifié. 

la courbe charge-déplacement devient fortement non linéaire. Ensuite. 

I'endommagement commence par une fissuration de la matrice. La rupture finale 

s'amorce par une fissure à travers l'épaisseur au bord de la rondelle. Cette tïssure se 

propage jusqu' j. 1 80' de la circonférence de la rondelle. puis elle devie vers les bords de 

la plaque. Deux pics Ctaient présents dans la réponse charge-dCplxement des essais 

effectués par Blinbury et Kelly [77]. Le premier pic correspondait i une contrainte 

d'endommügement initial. le deuxiéme i Iri résistance ultime. La contrainte de 

l'endommagement initial ainsi que la résistance ultime augmentaient avec IYpaisseur du 

stratifié et avec le diamètre de la tStr Ju boulon. L'endommagement initial Çtait 

caractérisé par de la fissuration de la matrice suivie par des délaminages. ressemblant 

fortement à I'endommagement lors d'un impact i faible Cnersir. Un modèle 

d'endommagement progressif par éICments finis démontrait que cet endommagement 

initial était prédit assez bien par un critère de déformation maximale de la matrice [78]. 

La distribution des déformations lors de I'utilisaiion de différents types de rondelles a été 

étudiée par Polk et al. [79.80]. Pour obtenir la distribution de déformations la plus 

avantageuse. i l  est recommandé d'utiliser soit une rondelle flexible soit une rondelle plus 

rigide mais avec un arrondissement prononcé vers son diamètre extérieur. 



1.6 Analyse des contraintes 

Avant qu'on puisse prédire la résistance d'un assemblage boulonné B l'aide d'un critère 

de mpture. on doit d'abord connaître les contraintes ou les déformations mises en jeu. 

Pour l'analyse des contraintes. le problème majeur est la modélisation du contact entre le 

trou et le boulon. La Figure 1.4 montrait déjà un exemple des contraintes radiales et 

tangentielles autour du trou ainsi que des contraintes de frottement 6 l'interface du 

boulon et du trou pour un assemblage à boulon simple avec un jeu entre le trou et le 

boulon. La zone de contact était restreinte à un  angle d'à-peu-prks deux fois 75". Dans la 

zone de contact. la charge est transfgrée du boulon au strati tïi. sunout par une pression de 

contact (la contrainte radiale compressive) entre le trou ct Ir boulon. Une pctitc piinie de 

Iû charge est aussi transférée par le frottement entre le trou et le boulon ( la contrainte de 

frottement). L'angle de contact dépend entre autre de la forcc appliquie. du jeu cntrc le 

boulon et le stratifié et de l'empilement du stntitïé [fi]. En plus. cet angle peut v:irier à 

travers Iëpaisseur du stratifié [8 11. Dans la zone de contact. on distin, crue encore une 

zone de dérapage et une zone sans dérapage [82]. Dans la zone sans dCriipage. le produit 

du coefficient de frottement "p" et de la contrainte radiale est supkrieur i In contrainte de 

cisaillement tangentielle au bord du trou (p.0, > t); i l  n'y a pas de mouvement tangentiel 

entre les parois du boulon et du trou. Par contre, dans la zone de dkrapiige. la contrainte 

de cisaillement tangentielle au bord du trou devient aussi élevée que le produit du 

coefficient de frottement et de Ir contrainte radiale. Les parois du trou et du boulon vont 

bouger relativement l'une par nppon à l'autre. Les tailles des zones de contact et des 

zones de dérapage dépendent de la charge appliquée. Par conséquent. le problitme est 

géométriquement non linéaire. Pour trouver l'état de contraintes. une procédure de 

contact itérative est nécessaire: la charge est augmentée par des petits incréments et à 

chaque pas on vérifie les conditions du contact [82]. La procédure de contact doit éviter 



que le boulon pénètre dans le trou et assurer que les contraintes radiales soient 

uniquement compressives à la surface du trou et du boulon dans la zone de contact et 

qu'il n'y ait pas de contraintes radiales dans la zone sans contact. En plus. dans la zone de 

contact. les lois de frottement doivent être respectées. La contrainte de cisaillement 

tangentielle au bord du trou ne peut pas surpasser le frottement maximal possible. Si 

cette contrainte de cisaillement est égale au produit du coefficient de frottement et de la 

contrainte radiale, la procédure de contact doit permettre aux parois du boulon et du trou 

de bouger l'une par rapport à l'autre. La modélisation de ce contact est numériquement 

très exigeante. En plus. s'il y a des charges déviées ou une interférence entre le trou et le 

boulon. plusieurs zones de contact et de dérapage peuvent se d6vrlopper. Plusieurs 

auteurs ont choisi de ne pas modCliser le frottement. Sans frottement. une proddurc 

inverse peut Sire utilisée. Cette procédure (831 inverse le problkrne: on suppose un  angle 

de contact et on calcule la charge correspondante. Lü nature de ccitc tcchniquc exige 

qu'il y ait une symétrie du chargement et de la giométrie et que les zones de contact 

puissent Stre identifiées. Bien qu'une superposition de deux analyses linthires soit 

nicessaire pour chaque angle de contact. on Çconomise du temps de calcul parce qu'on 

enlkve la non-linéarité géométrique. Plus de détails sur cette méihodc sont donntics par 

Ramamurthy [83 J et par Naik and Crews 1841. Si on fiit le choix de ne pas Cvdurr 

l'angle de contact en fonction du jeu et de la charge mais de l'imposer. on peut effectuer 

une analyse géométriquement linéaire avec des conditions aux limites radiales [85]. Pour 

la zone de contact. on fixe les déplacements dans la direction radiale. Sur les 

déplacements tangentiels. on n'impose pas de conditions. On ne  tient donc p u  compte 

du frottement. Si I'analyste trouve des contraintes radiales en traction pour la zone de 

contact ou une pénétration dans le boulon pour la zone sans contact. l'angle de contact 

doit être changé. Une méthode très similaire est de ne pas imposer directement les 

conditions aux limites radiales au bord du trou mais de les imposer à l'aide d'éléments 

barres [86) comme montre au cas "C" de la Figure 1.13. Des éléments barres très rigides 



sont attachés au bord du trou pour toute la zone de contact et se joignent ensemble à leur 

autre bout. Vu que les barres sont fixées à ce bout, la zone de contact peut bouger de 

manière tangentielle mais non pas de manière radiale. Si une force de traction est 

détectée dans un élément barre. l'élément barre doit être enlevé. La méthode la plus 

simple est d'imposer les contraintes radiales [871. C'est le cas "A" de la Figure 1 . I 3. Au 

lieu d'evaluer la contrainte radiale dms la zone de contact. on suppose qu'on la connaît. 

On varie la pression radiale de zéro. à la fin de l'angle de contact. jusqu'au maximum à 

l'angle de O". Cette augmentation de la pression se fait sous forme de cosinus et 

l'amplitude est déterminée de sorte que la charge totale dans la direction longitudinale 

devienne 6gale à Iü force qu'on veut appliquer. Cette approche fut introduite par BickIey 

[88] en 1928 pour des plaques isotropes infinies. Mais. pour les materiaux onhotropes ci 

pour des dimensions finies. ceite approche n'est plus valide [8.W 1. Remarquons encore 

qu'on peut seulement modéliser l'élasticité du boulon à l'aide d'une procidure de coniüct 

iterative. Cependant. la distribution de contraintes n'est typiquement pas très affectée par 

I'iliisticité du boulon quand il s'agit d'un boulon en acier [8 1. 

Figure 1.13: Modélisation du contact entre le trou et le boulon: distribution de cosinus 

(A), conditions aux limites radiales (B), éléments barres (C) et éléments de contact (D). 



L'analyse des contraintes peut se faire en 2D ou en 3D. Une analyse en 2D ne permet pas 

d'évaluer les contraintes interlaminaires qui existent au bord du trou. La simulation est 

aussi limitée aux assemblages à goupilles vu que le serrage ne peut pas être pris en 

compte. Une analyse en 3D permet d'étudier les contraintes interlaminaires au bord du 

trou. En plus, les études en 3D peuvent inclure le serrage imposé par Iü rondelle. la 

flexion du boulon et le transfert de charges par frottement entre la rondelle et le stratifié. 

Habituellement. l'étude des contraintes interlaminaires 9 l'aide de la méthode par 

éléments finis "conventionnelle" nécessite un certain nombre d'éléments i travers 

l'épaisseur des plis. Par une méthode "conveniionnelle" nous designons l'utilisation d'un 

logiciel basé uniquement sur la continuité des déplacements avec des 6liments 3D pour 

milieux continus ( 3-D contimiiim efenrunts ). Vu que la taille des éléments ne peut pas 

différer beaucoup dans les trois dimensions, ces modèles requikrent un nombre 2levt5 de 

degrés de liberté. On peut réduire le nombre de degris de liberté et faciliter l'étude des 

phénomknes 3D par l'utilisation de formulations hybrides lesquelles combinent la 

continuité des déplacements avec la continuité des contraintes. par des types d'éléments 

spéciaux ou par des approches globriIes/iocaIes. Un survol des différentes possibilités est 

donné par Hoa et Feng [90]. 

Hyer et Klang [8) ont étudié la distribution de contraintes dans un stratifié carbone- 

époxy pour un assemblage à goupille. L'effet de plusieurs panmètres comme 

l'empilement du stratifié, l'amplitude de la charge, l'élasticité du boulon, le frottement 

entre le boulon et le trou et le jeu était étudié. La théorie des variables complexes pour 

une plaque infinie et une procédure itérative de contact étaient appliquées. Les résultats 

peuvent être résumés ainsi: 

Les déformations planes d'un boulon en acier n'influencent pas la distribution de 

contraintes. 



La distribution de contraintes ne peut pas être représentée par une distribution de 

cosinus pour les stratifiés considérés ([0°].(900],[Oa/~501900]S ,[Orl&5]s). Sur la Figure 

1.4 on voit par exemple que la contrainte radiale ne se présente pas à un angle de O". 

Les amplitudes des contraintes et leur distribution different beaucoup d'un stratifié ii 

un autre. Le stratifié [Oo] provoque Iü plus grande concentration de contraintes 

tangentielles autour du trou (Izoop stress): 67 Clo de plus que le stratifié quasi-isotrope. 

Le frottement entre le boulon et le trou fait que la contrainte ndiale maximale ne se 

produit pas forcément à un angle de O" et que la contrainte tangentielle est négative j. un 

angle de O" pour les stratifiés étudiés (voir la Figure 1.4). La contrainte tangentielle 

maximale augmente avec le coefficient de frottement. Évidemment. la contrainte de 

cisaillement "r," au bord du trou augmente aussi avec Ic coefficient de frottement. 

L'endroit où la contrainte maximale tangentielle s r  produit depend du stratitîC mais 

i l  reste proche de la fin de l'angle de contact. 

En augmentant le jeu entre le trou et Ir boulon. l'angle de contact diminue 

fortement. la contrainte radiale maximale augmente et elle se situe plus près d'un angle 

de O". La position de la contrainte tangentielle maximale change et bien que la contrainte 

maximale n'augmente pas. i l  y a plus de matériau sollicité 3 des contraintes 

tangentielles Çlevées. 

En augmentant la charge, l'angle de contact augmente. La contrainte radiale 

maximale. relative 5 la contrainte appliquée. devient moins Clevée et la contrainte 

tangentielle maximale se dirige vers un angle de 90". 

Un modèle par éléments finis avec une procédure de contact itérative [9 11 confirme ces 

observations. En plus, il est mis en évidence que l'empilement du stratifié ainsi que la 

modélisation du frottement et du jeu n'influencent pas seulement ta distribution de 

contraintes au bord du trou mais aussi celle à l'intérieur du stratifié. La largeur de 

I'échantilIon s une grande influence sur la contrainte tangentielle selon une étude de 



Crews et of. [89]. Une faible distance au bord fait augmenter les contraintes tangentielles 

ainsi que les contraintes de cisaillement d a s  le plan. Les contraintes interlaminaires sont 

étudiées par plusieurs auteurs [38,8 1,85.86,92.93] à l'aide d'éléments finis 

tridimensionnels. Pour toutes ces études, le frottement entre la rondelle et le stratifié est 

omis ou supposé comme infini. La comparaison des stratifiés [0/901, ri [90/0], montre 

que la contrainte 4 à travers l'épaisseur est plus accentuée en traction à un angle de O" 

pour le [0/90],. Ceci peut expliquer la résistance supérieure du (9O/O], pour un 

assemblage à goupille. Mais à un angle de 90" cette contrainte est plus accentuée en 

traction pour le [90/0],. Ainsi, en appliquant le critère de délaminage de Ye (941, Chen et 

[il. [8 1 j trouvent que le délaminage se présente seulement autour de I'iingle de O" pour 

un [Od90h], mais pour le [90dOhl, on aperçoit des d6Iaminqes autour des angles de O" et 

de 90". Ceci était aussi démontré expérimentalement [381. Camanho et Matthews [931 

utilisent aussi le critère de Ye pour prédire la delaminage. Ainsi. ils démontrent que la 

contrainte d'endommagement initial est inférieure pour des laminés dont plusieurs plis 

de la même orientation sont regroupés ensemble. Malheureusement leur modèle est 

incapable de prédire la contrainte d'endommagement initial en fonction du serrage 

appliqué. Un serrage réduit la contrainte interlaminaire oz au bord du trou et augmente la 

contrainte d'endommagement initial. Cependant. des contraintes interlaminaires 

considérables se développent aux bords des rondelles. Ceci est consistant avec les 

délaminages aux bords de la rondelle qu'on observe exwrimentalernent [86]. Les 

contraintes radiales et tangentielles su  bord du trou peuvent être modélisées assez bien 

avec un modèle en 2D bien qu'un état triaxial de contraintes existe au bord du trou [92]. 

Un modèle 2D ignore par contre que les non-linéarités en cisailiement dans le pian (le 

plan X-Y) et en dehors du plan (plan Z-X) affectent l'état de contraintes dans le plan et 

en dehors du plan [85]. Ces effets prouvent d'être significatifs lors de la prédiction de la 

contrainte d'endommagement initial. Naturellement, si l'assemblage est chargé en 

compression et non en traction, tout l'état de contraintes change [83]. Un chargement en 



compression résulte en des contraintes radiales plus élevées et des contraintes 

tangentielles beaucoup plus faibles qu'en traction. Pour un assemblage i simple 

recouvrement [95], il y a un grand gradient de la contrainte de portance h travers 

l'épaisseur du stratifié, surtout si l'attache est une vis noyée. Le gradient de la contrainte 

de portance ii travers I'épaisseur d'un assemblage à double recouvrement fut 6tudi6 par 

Barrois [96] pour un matériau isotrop et élastique. La solution est obtenue par un calcul 

analytique. L'interaction entre le boulon et les plaques est modélisée par une poutre sur 

des fondations élastiques: le boulon est représenté par la poutre et l'influence de la 

déformation des plaques sur la déformation du boulon est prise en compte par les 

fondations düstiqucs. 

1.7 klécanismes d'endommagement et de rupture 

Bien que l'analyse des contraintes soit une étape nécessaire. elle ne permet pas la 

prédiction du mode de rupture ou de la résistance de I'assernblüge. L'tindyse des 

contraintes doit Stre combinée avec un critère de rupture. Avant de procéder i cette 

Ctape. i l  est utile de s'attarder aux mécanismes de rupture obsrrvks expérimentalement. 

La rupture par portance est causée par l'endommagement accumulé en compression. Cet 

endommagement compressif se manifeste sous forme de flambement des fibres. 

délaminages mineurs, cisaillement entre les fibres et la matrice et fissuration de la 

matrice [W.97]. Lors de cet endommagement compressif. des fissures de cisaillement se 

forment et tant qu'elles ne dépassent pas le diamètre extérieur des rondelles elles ne 

déclenchent pas de ruptures catastrophiques. Ainsi, multiples fissures de cisaillement 

peuvent se développer progressivement. Après que la première série de fissures a 

traversé toute l'épaisseur du stratifié. Iû charge tombe légèrement et la rigidité est réduite 

vu qu'il y a une perte d'intégrité du stratifié au bord comprimé. Ce point est souvent 



appelé la charge ou la conininte d'endommagement initial. A ce point. la pression entre 

la rondelle et le stratifié s'accroît et ainsi le transfert de charges par frottement augmente. 

La résistance ultime est atteinte quand les fissures de cisaillement dépassent le diamètre 

extérieur de la rondelle. Pour les ruptures par traction. des délaminages et de la 

fissuration de la matrice sont présents au plan de ia traction avant que la charge ultime 

soit atteinte. Ces endommagements résultent en une non-linCarité mineure de la réponse 

charge-déplacement ainsi qu'en une redistribution des contraintes limitée. Quand la 

rupture est par cisaillement, l'endommagement s'intensifie du plan de la portance aux 

plans de cisaillement. Seulement un peu de flambement de fibres est observC au moment 

de Ir rupture par cisaillement. La réponse charge-déplacement reste pratiquement 

linéaire jusqu'i la rupture. O est pertinent de noter que des études dCtailltks sur les 

méciinismes d'endommagement dans les stratifiés en fibres de verre n'ont pas Gié 

trouvkes. 11 est connu que les diformations plus elevGes des fibres de verre provoquent 

plus d'interactions entre les modes de rupture et plus de délaminages [ 151. En ce qui 

concerne l'utilisation d'une résine polyester au lieu d'une résine epoxy. on s'attend i ce 

que les dilaminages gagnent encore d'importance vu que la résistance au cisaillement 

interlaminaire est nettement inférieure pour un stratifié verre-polyester que pour un 

stratifié verre-époxy [98]. 

1.8 Critères de rupture 

1 J. 1 Problématique 

Si on réexamine la Figure 1.9 on voit que le matériau composite ne se comporte ni de 

façon fragile ni de façon ductile: la sensibilité à l'entaille est moins élevée que celle d'un 

matériau fragile mais elle est quand même supérieure ii celle d'un métai ductile. La 



réduction de la sensibilité aux entailles pour les matériaux composites trouve son origine 

dans une redistribution de contraintes lors des endommagements mineurs. lesquels 

réduisent les concentrations de contraintes. Des endommagements dans plusieurs plis 

peuvent s'accumuler avant que la charge ultime ne soit atteinte. Les critères de rupture 

classiques (contrainte maximale. déformation maximale. Tsai-Wu) ne prévoient pas cet 

endommagement progressif et cette redistribution de contraintes aprés la défaillance du 

premier pli (firsr ply Jiiilitre). Par conséquent. leurs résultats sont en général trop 

conservateurs. Une exception était présentée par Pierron et of. [33]; la contrainte 

d'endommagement initiai Ctait prédite assez précisément par le critère de la contrainte 

maximale pour lin assemblage ii goupille fabriqué en un stratifié verre-Cpoxy [&5°]i3. 

Bien que ce isultat soit intéressant. on peut se demander s'il ne s'agit p u  d'un 

empilement particulier pour laquelle cette approche marche. Par ailleurs un tel modèle 

est incapable de prendre en compte que la contrainte d'rndommrigcment initial est plus 

devie pour un assemblage boulonné et ne donne aucune information sur la résistance 

ultime. 

1.8.2 Modèles de distances caractéristiques 

L'approche des distances caractéristiques est basée sur le critère de II contrainte en un 

point (PSC ou Point Stress Criterion) et le critère de la contrainte moyenne (ASC ou 

Averqqr Stress Criterion) [99]. Ces modèles étaient construits originalement pour 

prédire l'effet3 de la grandeur du trou (hole sire eflect) des stratifiés troués. chargés en 

traction. Le PSC considère que la rupture se produit quand la résistance non entaillée est 

3 L'observation suivante a mené à l'expression 'effet de la grandeur du trou' : pour les matériaut 

composites. Iri résistance d'une plaque infinie avec un petit trou est supérieure 3 celle d'une p i q u e  infinie 

avec un p n d  trou, bien que le facteur de concentration de contraintes soit le même- 



atteinte à une distance caractéristique "do" du bord du stratifié. On appelle la distance do 

une distance caractéristique parce qu'elle serait indépendante de la géométrie. Pour le 

ASC. la rupture se produit quand la contrainte moyenne - une moyenne prise à partir 

du bord du trou jusqu'l une distance canctéristique "%" du bord - devient égale 5 la 

résistance non entaillée du stratifié. Par la suite. le modèle ASC était utilisé pour prédire 

la résistance des stratifiés troués en compression avec un boulon dans le trou [ 1001. La 

distance caractéristique en compression apparaît beaucoup plus grande qu'en traction. 

Cr phénomène était expliqué par une capacité supérieure de redistribuer les contraintes 

pour ce type de chargement. Effectivement. pour faire la prédiction de la résistance 

ultime on iviilue un etat de contraintes parfaitement Clastique et on prend en compte les 

effets de redistribution de contraintes par les distances carcictéristiques. Bien que les 

résultats rapportCs pour ces modèles soient assez bons. les distcinccs caractéristiques 

apparaissent dependantes des dimensions de Iü plaque [ 10 11. Pour pridire la résistance 

d'un joint boulonn6. Iü méthode était ginéralisée par Chang et c d .  [102]. Le critère n'est 

plus 6valui en un point mais sur une courbe. En plus. la dCfaillance est évaluée au 

nivenu des plis par un critkre de rupture. Le critère de rupture de Yamiida [IO31 est 

evalut5 pour chaque pli du stratifiç sur une courbe caractéristique. Un exemple de ces 

courbes caractéristiques est montre sur la Figure 1.14. Les distances caractéristiques R,x 

et R,,, sont dC finies au niveau du stratifié mais le critère de défaillance est appt iqué au 

niveau du pli. Quand le critère de Yamada est satisfait dans un pli. tout le stratifié est 

considéré rompu [103]. Le mode de rupture est déterminé i l'aide de l'endroit où la 

défaillance était prédite. Si la rupture est détectée à un angle plus faible que t lSo,  la 

rupture est cataloguée comme une rupture par portance. entre 30' et 60" comme une 

rupture par cisaillement et entre 75" et 90° comme une rupture par traction. La vaieur de 

%, était prise à partir d'expériences sur un stratifié troué en traction et la valeur de %, 

était estimée comme 2.7 fois R,,, (cfr. [100]). Les résultats différaient au maximum de 15 

% de la résistance boulonnée expérimentale. Le mode de rupture était aussi correctement 



prédit dans la majorité des cas. Cependant. des applications ultérieures de  ce modèle aux 

matériaux pultmdés verre/polyester [IW] et aux stratifiés quasi-isotropes en carbone- 

ipoxy [IO51 ont démontré que la distance caractéristique en traction varie beaucoup avec 

la largeur de l'échantillon. Selon ireman et Eriksson [106], les distances caractéristiques 

sont bien indépendantes de la grandeur de l'entaille si la matrice est assez ductile. 

Eriksson et ni. [ 107.31 ont présenté une autre approche basée sur le modèle PSC. 

L'avantage par rapport au modèle de Chang et <il. [ IO?] est que ce modèle s'applique plus 

aisément aux chargements complexes. Des distances caractéristiques en traction. en 

compression et en cisaillement sont définies. Comme dans le modèle PSC original, on 

compare la résistance non entaillée 3 la contrainte qui agit i une distance çariictCristique 

du bord du trou. sans hire appel 4 un critère de rupture inicrxtil au niveau du pli. Les 

résistances non entaillées en traction. en compression et en cisaillement sont estirnies 

clans toutes les directions en multipliant Ir module associt i la direction concernée avec 

une déformation critique expérimentale. Les distances caractiristiques sont estimées en 

accordant des résultats expérimentaux et des prédictions du modéle. L'obstacle principal 

est que ces distances criracdristiques devraient Ptre connues pour toute Iri circonférence 

du stratifié car les distances caractCristiques varient avec la direction. Ainsi. si on veut 

profiter de la généralité de ce modèle. un certain nombre d'essais est nécessaire pour 

obtenir ces distances cmctéristiques selon diffirentes directions [106b En plus, la 

distance cmctéristique en compression varie avec les conditions de serrage [3]. 



Figure 1.14: Courbe caractéristique du PSC modifïi.. 

1.8.3 Modèles basés sur la mécanique de la rupture 

D'autres modèles utilisent des principes de la micanique de la rupture pour expliquer le 

comportement particulier des assemblages boulonnés ut  i l  isiint des matçriaux composites. 

Schulz et cil. [IO81 ont développé un modkle b a i  sur la mkmique de la rupture 

dlastique linéaire (LEFW iirlerir elirtic frcicotre rn~clicinics) atïn de prdire la rupture 

par traction d'un assemblage boulonné. Ils considkrent le mode mixte pour la 

propagation de la fissure et un défaut fictif d'une longueur dçterminée par des essais. 

Hollrnann [ !O91 a utilisé un modèle d'une zone endommagée (DZM ou damcrge zone 

modd) pour prédire la rupture par traction et par cisaillement. La redistribution des 

contraintes par l'endommagement progressif est modilisée par une fissure fictive avec 

des forces cohésives sur les Ièvres. Les données nécessaires sont ta résistance du stratifié 

en traction et en cisaillement et les taux de restitution d'énergie apparents G ' ~  et G'~ , ,  

obtenus en accordant le modèle et les résultats expérimeniaux. Un seul calcul par 

éléments finis suff~t pour modéliser la progression de l'endommagement. La matrice de 



rigidité condensée est calculée une fois, puis il est possible de modéliser la propagation 

de la fissure avec les éléments de cette matrice. D'après une comparaison extensive [ 1061 

entre le modèle DZM et le modèle PSC généralisé de Eriksson et cri. [ 1071. le mod& 

DZM ne donne pas de meilleurs résultats que le modèle PSC généralisé. Ainsi. le 

modèle du type PSC est préférable vu qu'il est plus facile à appliquer. 

18.4 Modèles de l'endommagement progressif 

La redistribution de contraintes après I'rndommagemcn t est modélistk d'une manière 

extensive avec des modèles de l'cndon~rnügemcnt progressif (PDM ou pro~rr s s iw  

c/~lcimqqe rnodels) [39.1 12-1 151. Les propriétés élastiques des plis sont dégradées aux 

cndroits endommagés en considirant Ir mode de rupture 1 cet endroit et dans ce pli. En 

recdculant la distribution de contraintes pour chaque endommagement qui se produit. on 

peut suivre comment l'endommagement se répand Clément par Clément et pli par pli 

dans le stratifié. Typiquement. les critères de rupture de Hashin sont utilisCs pour 13 

prédiction de la difaillance locale parce qu'ils permettent d'identifier le mode de rupture. 

Ainsi. on fait dégrader les propriétés élastiques d'une maniLre diffkrente pour chaque 

mode de rupture. La dégradation des propriétés par le chargement en fatigue est incluse 

dans un modèle tridimensionnel de Shokneh [39,1 101. De cette façon. il etait possible 

d'estimer assez précisément la durée de vie en fatigue ainsi que la résistance résiduelle 

après un chargement en fatigue [71]. En interprétant les résultats cxpérirnentaux de 

Wang et al. [24], Hung et al. [I l  11 ont adapté le PDM de Chang et Chang [ 1 121 pour 

incorporer la rupture par portance sans modéliser le problème en 3D. Les résultats sont 

assez bons mais selon ses auteurs une extension à trois dimensions est néanmoins 

souhaitable pour inclure l'influence de Ir séquence d'empilement. Des enveloppes de 

défaillance pour des assemblages boulonnés soumis à des forces déviées (by-pass) bi- 



axiales ont été calculés avec ce modèle [113]. Un modèle similaire mais avec une 

analyse de contraintes en 3D était proposé par Camanho et Matthews [114]. Bien que 

l'analyse de contraintes se fasse en 3D. il n'y a pas vraiment d'avantage par rapport nu 

modèle de Hung et ul. [II LI. Vu que l'endommagement par délaminage n'est pas 

modélisé. les effets de la séquence d'empilement ne sont pas pris en compte. Minnetyan 

et al. [1151 ont construit un modèle d'endommagement progressif basé sur la 

micromécanique [ 1 161. Dans ce modèle. la dégradation des propriétés peut memr 

résulter en I'élimination d'un élément ou la substitution d'un nœud par des nœuds 

détachés. La classe de modeles PDM est très exigeante au niveau des ressources des 

cnlculs. Par contre. leur universalité d'emploi les rend très prometteurs. Sluimer a 

programmé un modde PDM dans le logiciel commerciril d'L'li.rnents finis Ansys. 

spécifiquement pour les matériaux composites en fibres de verre [ 1 1 7.1 1 Y 1. Cependant. 

vu la nature de la base de donnies du logiciel Ansys. i l  est n6cessaire de recommencer 

l'analyse à partir de zéro après chaque incrément de charge. 

1.8.5 Modèle de Hart-Smith et modèle LRFD 

Un outil analytique assez souple d'emploi a été développé par Hart-Smith [ 1 5-16]. Des 

enveloppes de design comme celles presentées aux figures 1.8 et 1. I 1 peuvent Stre 

construites à l'aide de ce modèle andytique. nécessitant un minimum de cionnees 

expérimentales. Dans ce modèle. la rupture par cisaillement est traitée comme un cas 

spécid de la rupture par portance où la distance au bord n'est pas suffisamment élevée. 

L'enveloppe de design résulte du minimum de la droite de portance (ou de cisaillement) 

et de la courbe de traction. Si on connaît les résistances pour une rupture par portance et 

pour une rupture par traction, l'enveloppe de design peut être construite. La courbe de 

traction est basée sur les concentrations de contraintes en traction d'un matériau 



élastique, fragile et isotrope (voir Figure 1.9). Cependant, le facteur de concentration de 

contraintes en traction k ,  pour le matériau élastique et isotrope est réduit au facteur k, 

pour le matériau composite en utilisant la relation suivante : 

Le paramètre Ci, tient compte de la redistribution de contraintes et de l'misotropie du 

stratifié. L'essai de boulonnage qui casse en traction est utilisé pour calculer Ir paramètre 

CL et l'essai qui cause une rupture par portance. est utilisé pour construire la droite de 

portance. Ainsi. l'espacement optimal des boulons peut Stre calculé pour un assemblage 

à une seule rangée de boulons (Figure 1.8) et meme le calcul d'un assemblage i plusieurs 

rringCrs de boulons peut se faire partiellement en utilisant ces données [16]. Cependant. 

polir des chargements complexes. I'appiication de ce modèle devient plus cornpliqui 

( 1 191. Le modèle de Hart-Smith a Cté rnodifi6 par Rosnrr et Rizkallii [ 120 1 pour 

I'utilisat ion avec des matériaux pultrudés verre-polyester. Le changement de la droite de 

portance pour la rupture par cisaillement est adaptée à Iü rupture par clivage qu'on 

observait dans ces matériaux pultrudés. Hassan et al. [ 12 1 1 ont étendu ce travail pour des 

assemblages 6 plusieurs nngées et colonnes de boulons. L'approche reste basée sur le 

travail de Hart-Smith mais la valeur de Ct varie avec l'arrangement géométrique des 

boulons. ce qui diminue l'universalité de l'approche. Une auire méthode simple était 

proposée par Prabhakaran et al. [122]. La méthode de design par facteurs de charge et de 

résistance ( loczd and restrrance factor design ou LRFD) était modifiée pour l'utilisation 

avec des matérîaux pultrudés verre-polyester. Le LRFD est utilisé d'habitude pour le 

caicul des assemblages boulonnés en structures d'acier et ne tient pas compte des 

concentrations de contraintes. Les seuls modes de ruptures considérés sont la traction et 

le cisaillement en groupe pour des assemblages avec plusieurs rangées et colonnes de 

boulons. La facilité d'emploi de ce modèle est très attrayante. Cependant. plus de 

validation est requise pour vraiment évaluer sa performance. 



1.9 La réponse charge-déplacement 

Une réponse charge-déplacement typique est montrée à la Figure 1.15. Cette réponse 

peut Stre divisée en trois parties [48]. D'abord il y a un glissement initial. lequel est suivi 

par iine réponse charge-déplacemen t linéaire. Cette réponse linéaire s'étend jusqu'à 

l'endommagement initial. La troisième et dernière partie est une réponse non linéaire. 

Cette réponse non linéaire démarre à l'endommagement initial et va jusqu'à la charge 

ultime. Une discussion sur les canctéristiques de chaque partie est présentée aux 

paragraphes suivants. 

I 
I 
I 
I I a Charge ultime 
1 
I 
I 
I 
I 
I 
I 
1 I a ',Charge d'endommagement 
1 
I @ initial (dantugu lucul) 
1 

Figure 1 -15: Réponse charge-déplacement P-6 typique: 0: glissement initial: 0: réponse 

linéaire avant l'endommagement initial; @: réponse non linéaire après l'endommagement 

initial. 



Pour les joints qui sont assemblés avec un cenain jeu. il y a d'abord un glissement sans 

charge importante. Cette faible charge est générée par le frottement entre les surfaces de 

contact. Le déplacement est limité par le jeu de l'assemblage mais il peut aussi être 

moins grand [96]. Pour un assemblage à interférence. le glissement est absent [48]. 

Turvey [ 1231 remarquait que ce glissement dépendait de la géométrie de l'échantillon et 

du matériau. Malheureusement. aucune raison n'était donnée pour expliquer ce résultat 

inattendu. 

Pour la plupart des stratifiés la réponse charge-déplacement devient pratiquement 

linéaire apks le glissement initial. Par contre. pour un strritifik verre-ipoxy [h)5°]13, la 

réponse est non linéaire. Cette non-linéarité résulte de la non-linearite en cisaillement 

des matériaux composites à matrice polyrnirique [331. C'est l'utilisation d'un empilement 

à &jO qui fait spécialement ressortir cette non-linéarité en cisaillement. Mais pour la 

plupart des stratifiés. la réponse charge-déplacement est bien linéaire et la rigiditC de 

portance caractérise cette réponse linéaire. La rigidité obtenue lors d'un essai ri boulon 

simple peut être utilisée pour le calcul de Iü distribution des charges dans un assemblage 

à plusieurs boulons [48.121]. Par contre. il  est difficile de comparer les rigidités de 

diff6rentes sources parce que diffirentes approches sont utilisées par di fferents auteurs 

en ce qui concerne la mesure du déplacement. Nous pouvons citer entre autres les 

approches suivantes: 

Ir mesure de I'élongation du trou par un LVDT ( lineczr variable clifferenrial 

transfomer) (91 ou un extensomètre [75] 

la mesure du déplacement à côté du trou par un extensomètre [ 1251 

la mesure du déplacement en bas du trou par un LVDT [ 1 1.14.1231 ou un 

extensomètre [ 1241 

la mesure du déplacement du vérin de la machine d'essai [33] 



En plus des mesures de déplacement différentes, il y a des auteurs qui appliquent une 

procédure de réduction de données [124]. Il faut noter que, quand le déplacement est 

mesuré i une certaine distance en bas du trou, la mesure de déplacement inclut non 

seulement la déformation du trou mais aussi la déformation de la plaque. La procédure 

de réduction de données permet d'exclure la déformation de la plaque de la mesure de 

déplacement. Mais beaucoup d'auteurs n'utilisent pas cette procédure de réduction de 

données [ 1 1.14.33.123 1. Par conséquent. ces derniers publient une rigidité globale qui 

dépend de la déformation locale du trou et aussi de la déformation globale de la plaque. 

La procédure de réduction de données permet le calcul d'une rigidité locale. laquelle 

accentue beaucoup plus les effets locaux autour du trou. comme la rigidité buée  sur 

I'dongation du trou. En plus de ces différences. le choix du point d'attache de 

I'extensornètre ou des LVDT sur Ir montage d'essai et le dimensionnement du montage 

d'essai affectent probablrmcnt aussi la mesure de &placement par i16trndur des 

déplacements du boulon et des plaques de portance inclus dans la mesure de 

déplacement de l'échantillon. Ceci étant. les caractéristiques de la réponse charge- 

déplacement et de sa rigidité sont rapportées ci-après bien qu'elles puissent Stre 

influencées par la mesure de déplacement et par la manière dont la rigidité a été calcul&. 

Les dispari tés d'approches ont conduit plusieurs auteurs 6 souhaiter I'itübl issement de 

procédures standardisées pour la mesure de déplacement dont récemment Turvey [ 1231 

Collings et Bnuchamp [125] ont observé que des laminés avec un pourcentage élevé de 

fibres i r l S O  ont la plus grande rigidité de portance. Cooper et Turvey [1 J] mentionnent 

que la rigidité dépend de la geométrie de l'échantillon: en particulier. la rigidité 

augmente fortement avec la largeur de l'échantillon. Évidemment. pour les stratifiés non 

quasi-isotropiques, la direction dans laquelle la charge est appliquée influence beaucoup 

la rigidité [123]. Le serrage ne change pas la rigidité de l'assemblage [14]. Cependant, le 

jeu entre le trou et le boulon a une influence prononcée sur la rigidité de l'assemblage 



[33.96]. Cet aspect est aussi important pour la simulation numérique de la rigidité. 

Pierron et al. (331 ont démontré qu'il était nécessaire d'inclure le jeu entre le trou et le 

boulon ainsi que le frottement entre le trou et le boulon et la non-linéarité en cisaillement 

du stratifié dans leurs simulations par éléments finis afin d'arriver à une bonne 

approximation de la réponse charge-déplacement expérimentale. Le modele numérique 

ne tenait pas compte de la déformation du boulon et du montage d'essai. inclus dans la 

mesure de déplacement expérimentale. En plus. vu que le déplacement du vérin de la 

machine d'essai était utilisé pour la mesure de déplacement. la mesure de déplacement 

Ctait faussée par un  glissement dans les mkhoires. Ainsi. il  y avait une petite différence 

entre la rigidité globale expérimentale et la rigidité globale numérique. Postupkti cr cil- 

[ 1241 ont modélisi la réponse charge-diplacement en 3D. incluant la dkfomation du 

montage et du boulon. Le modèle incluait une analyse de contact ct le transfert des 

charges par frottement. Un bon accord etait trouvé avec des mesures de dCplacrrnent 

expérimentales. ainsi qu'avec les prédictions de quelques formules de la tlexibilité du 

joint (voir section 1.10 pour les formules de la flexibilité du joint). 

La réponse charge-déplacement linéaire s'étend jusqu'h l'endommagement initial. h cette 

charge d'endommagement initial. nommé hrnclgr locrd par Cooper et Turvey [[JI, la 

rigidité diminue et la réponse devient fortement non linéaire. Les phénomènes physiques 

associés à cette réduction de rigidité sont décrits dans la section 1.7. Cooper et Turvey 

[14] ont remarqué aussi que cette charge d'endommagement initial ne dipendait pas de la 

largeur ou de la distance au bord si une réponse non linéaire se développait par la suite. 

Effectivement. la réponse non linéaire ne se développe pas toujours. Si la largeur et la 

distance au bord ne sont pas assez élevées, des ruptures catastrophiques se produisent 

avant qu'une réponse non linéaire se développe. Les conditions de serrage (section 1.5.3) 

et le jeu entre le boulon et le trou (section 1.5.4) affectent aussi le niveau de la charge 

d'endommagement initial. 



Quand la charge dépasse l'endommagement initial, la réponse charge-déplacement 

devient non linéaire et la réponse n'est plus caractérisée par la rigidité de portance 

originale. Pour des fins de modélisation. la réponse charge-déplacement était simplifiie 3 

une réponse bilinéaire par Nelson et al. [JS]. Dans ce modèle. la rigidité originale 

caractérise le comportement de l'assemblage jusqu'à 80 C/o de la charge ultime. À 80 9% 

de la charge ultime. la rigidité est réduite à 20% de la rigidité originale pour modéliser la 

transition à la partie non linéaire de la réponse charge-déplacement. La partie non 

linéaire de la réponse charge-déplacement correspond au développement d'une 

diformation permanente au niveau du trou. De cette façon. la réponse çharge- 

diplacement devient dépendan te de l'histoire de chargement [33 ]. L'approche de Nelson 

rr d. [48] ne prend pas cet aspect en compte. Vu que l'endommagement permanent SC 

dCvrloppr au-del: de ia charge d'endommagement initial. plusieurs auteurs conseillent 

de limiter Irs charges à la charge d'endommagement initial [ 14.331. L'importance de la 

partie non linéaire est donc limitée à la protection contre les surcharges et la 

modélisation précise de cette partie de la réponse charge-déplacement est donc 

d'importance secondaire. 

1.10 Structures: distribution de charges 

1.10.1 Problématique de la distribution de charges 

L'essai avec un boulon simple a ses mérites pour l'étude des joints boulonnés mais en 

réalité c'est rare qu'un assemblage ne consiste qu'en un boulon. La charge portée par 

chaque boulon dans un assemblage à phsieurs boulons dépend de nombreux facteurs 

dont le niveau et la direction de la charge appliquée, la rigidité du boulon. la rigidité des 



plaques à joindre, le type d'assemblage (simple ou double recouvrement) et le jeu entre 

le boulon et le trou. Un exemple d'une distribution de charges typique4 est donné au 

Tableau 1.2 pour un assemblage avec 3 rangées de boulons. les boulons espacés de 

même aux trois rangées. La numérotation des rangées correspond à celle de la Figure 

1.10 et le pas transvenal entre les boulons est identique pour les trois rangées. 

Tableau 1.1: Distribution de charges typique pour un assemblage à trois rangées de 

boulons 

1 Matériau l/Matériau 2 I Rangée I 

1 fibres Je verrelfi hres de verre I 

Rangée 2 I Rangée 3 

fibres de verré/mS t al 

On voit au Tableau 1.2 que la rangée I ne prend que 17 5% de la charge totale pendant 

que les boulons de la rangée 3 prennent 50 56 de la charge totale quand il s'agit d'un joint 

cintre uni: plaque en matériau composite en fibres de verre et une plaque en métal. Pour 

l'assemblage de deux plaques en matériau composite en fibres de verre. les charges sont 

mieux réparties parce qu'il n'y a plus de diffirence de rigidité entre les deux plaques. 

Pourtant. les rangées extirieures prennent encore plus de charges que la rangée 

intérieure. On voit que contrairement aux assemblages en matériaux métalliques. on ne 

peut pris présumer que chaque boulon du joint porte la même charge 1491. Effectivement. 

l'analyse de la distribution des charges est une Çtape essentielle dans le design de la 

plupart des assemblages boulonnés en matériaux composites. On abordera d'abord les 

résultats expérimentaux spécifiques à ce sujet et ensuite les méthodes de calcul. 

Cet exemple est tiré de la procédure de design simplifié du guide de design Eurocornp 131. 

22 i'o 28 % 50 % 



1.10.2 Études expérimentales sur la distribution des charges 

Abd-El-Naby et Hollaway [471 et Pnbhakaran et Robertson [49] ont itudié le même 

type de joint mais les résultats sont contradictoires. II s'agit d'un ssemblage avec deux 

boulons en sirie. Cet assemblage joignait une plaque en un matériau verre-polyester à 

une plaque en acier. Pour les deux études. Ir pourcentage de la chu@ prise par chaque 

boulon change au fur et à mesure que la charge augmente. Si on prend le sens de 

numérotation de la Figure 1.10. c'était le boulon numéro deux dans la plaque en verre- 

polyester qui prenait d'abord toute la charge dans I'Ctude d'Abd-El-Naby et Hollaway. En 

augmentant la charge. le boulon numéro un prenait de plus en plus de charge et la charge 

sur le boulon numéro deux diminuait. rn2.m~ jusqu'au point où sa charge i t r i i i  moindre 

que la moitié de la charge totale. Quand la charge sur le boulon numéro un dépassait la 

charge d'endommagement initial. la distribution de charges devenait de plus en plus 

6g;ile. Par contre les résultats de Prabhakaran et Robenson (491 indiquent que c'est le 

boulon numéro deux qui prend la plus grande partie de la charge pour n'importe quel 

niveau de la charge appliquée. Les résultats de Abd-El-Naby et Hollaway [471 ne 

concordent pas avec le raisonnement de Nelson et (il. [48] ou avec les indications du 

code de design EUROCOMP 131. Selon Nelson rr cil. et selon Eurocomp. ça serait le 

boulon numéro deux qui prendrait la majorité de la charge tout au long. comme dans 

l'étude de Pnbhdcann et Robertson. Si la charge sur ce boulon dépassait la charge 

d'endommagement initial. une plus grande partie de la charge irait au boulon numéro un 

selon Nelson et d . [ 4 8 ] .  La raison de ces désaccords n'est pas claire. Prabhakaran et 

Robertson [49] ont aussi démontré que la distribution des charges peut Stre affectée par 

des moments de serrage différents ou par des jeux différents pour les différents boulons. 

En augmentant le jeu pour le boulon numéro deux ou en appliquant un moment de 

serrage plus élevé sur le boulon numéro un. Ir charge sur le boulon numéro deux pouvait 

être réduite jusqu'à moins que la moitié de la charge totale. Malheureusement, I;i 



résistance ultime n'augmentait pas. Outre les méthodes mentionnées ci-dessus, la 

distribution des charges peut aussi être modifié en changeant d'une rangée de boulons à 

une autre l'ipaisseur des plaques j. joindre [61. Pour un assemblage où il y a un contact 

direct entre Irs plaques de portance et le stratifié. presque toute la charge est transférée 

par frottement pour des faibles charges appliquées (741 271. La charge transférée par 

frottement n'augmente pas avec la charge appliquCe mais reste néanmoins non 

négligeable [ 1271. 

1.10.3 Modèles pour le calcul de la distribution de charges 

Plusieurs méthodes ont t3é d~veloppécs pour le calcul de [ri distribution des charges. Lü 

mithode la plus connue est le calcul avec des formules dc la Hexibiliti du joint i joint 

flexibilip fornzrtlris ) [48.96]. Ce calcul est basé sur la solution d'un problkme 

hyperstatiques. Dabord. les relations charge-déplacement sont Ctablies pour les 

composantes de la structure: les boulons et les plaques. Pour les boulons. les formules de 

la tlexibilité du joint expriment la relation charge-déplacement. Pour les plaques. on 

suppose que le déplacement est égal à celui d'une plaque sous un champ de contraintes 

uniformes. Puis. on établit des relations entre Ies composantes pour satisfaire la 

compatibilité des déplacements. Ainsi on obtient un système dëquations linkriires. La 

solution de ce système d'équations linéaires permet de connaître la charge portCe par 

chaque boulon. Les formules de la flexibilité du joint ne doivent pas seulement prendre 

en compte la déformation du boulon par tlexion. cisaillement et par compression mais 

aussi le déplacement local des plaques autour du boulon. Effectivement, ce déplacement 

local n'est pas inclus dans l'extension des plaques sous le champ de contraintes 

uniformes. Par conséquent il est inclus dans les formules de la flexibilité du joint. 

' L'annexe 2 donne un exemple de calcul avec ces formules de la flexibilité du joint. 



Plusieurs fornules de la flexibilité du joint ont été établies dans le passé. bien que des 

comparaisons ont démontré de grandes différences entre elles [ I N ,  1261. Cette méthode 

peut inclure les effets de frottement entre les plaques et a servi au calcul de joints 

boulonnés des avions de McDonnell Douglas tel que le FIA- 18 d le AV-8B [48.119]. 

Une version moderne de cette approche a été proposée dans le code de design 

EUROCOMP [3]. Les déplacements locaux sont estimés avec les formules de la 

flexibilité du joint et les déplacements globaux avec la méthode par déments Finis. Pour 

réaliser ce modèle. deux maillages aux déments finis. lesquels représentent les 

structures à joindre. sont attachés par des éléments ressorts. lesquels représentent les 

attaches. Bien qu'une sorte de calibration soit nicessaire en fonction de Iü densite du 

maillage. cette approche est très prometteuse vu qu'elle permet dc çdculrr assez 

fricilement la distribution des charges entre les boulons pour dcs chargements 

complexes. Une méthode semblable etait proposée par Baurnann [ 1281: deux maillages 

sont attachés par des éliments de tlexion. lesquels représentent les boulons. Cependant. 

il n'est pas clair comment les propriétés des iI6ments de tlexion devraient Stre choisies. 

Les méthodes ci-dessus ont toutes en commun le fait que Ic trou n'est pas mudélis6 

explicitement. Ce sont des analyses globales qui ne disent que peu sur la distribution de 

contraintes autour du trou. D'autres méthodes ont été développées qui modélisent 

explicitement le trou et le boulon [129.130.1311. Xiong et Poon [129] ont utilisé une 

approche variationnelle et la théorie des variables complexes pour la prédiction de la 

défaillance d'une structure à plusieurs boulons. Les prédictions du modèle ne s'accordent 

pas bien avec des résultats expérimentaux parce qu'une des plaques était supposée 

infiniment rigide et parce que Iû flexibilité des attaches n'avait pas été prise en compte. 

Madenci et al. [130] étudient la distribution des charges à l'aide de la méthode de 

collocation de frontières (boiurdary collocution merhod). La flexibilité des structures à 

joindre ainsi que celle des attaches sont prises en compte. En plus. l'angle de contact est 



déterminé pour chaque boulon et l'endommagement peut être représenté par la présence 

de fissures. Malhrureusement, une validation expérimentale n'a pas Cté présentée. Griffin 

et al. [13 11 ont modélisé un assemblage à goupille avec le logiciel d'éléments finis 

commercial ABAQUS. Deux maillages étaient utilisés: un pour chaque plaque. Les 

goupilles étaient représentées par des éléments cylindriques rigides et une analyse de 

contact complète était effectuée avec des éléments de contact. Malgré que la flexibilité 

des goupilles n'était pas prise en compte dans ce modèle, un excellent accord Ctait trouvé 

avec des résul tnts expérimentaux. 

1.1 1 La méthode d'essai standard ASTM DS96 1 

La méthode d'essai standard ASTM D596 1 intitulé "Sfmckirrl Tesr 1bf~rltc)d for B~t ï ra ig  

Rrsporise of Po!\mrr Matrir Composite Laminates" Ctait introduite en 1996 [ 1311. Trois 

types d'essais sont proposés: l'assemblage i boulon simplr en double recouvrement. 

l'assemblage à boulon simple en simple recouvrement et l'essai 2 deux boulons en simplr 

recouvrement. Le chargement en arrachement n'est pas inclus dans l'essai stand;ird. 

L'essai en double recouvrement est spécifiquement developpt3 pour la carxtérisation de 

base du matériau alors que les essais en simple recouvrement visent plutôt des 

applications. Dans cette section, nous résumerons en bref les caractéristiques de l'essai 

en double recouvrement, 

En ce qui concerne les dimensions de l'échantillon. l'essai standard parait fi81e au 

consensus qu'il y avait déjà entre les chercheurs. Tous les panmètres de design 

importants qui ont été discutés i la section 1.5 ont été fixés et ainsi une configuration 

d'essai de base a et6 adoptée. Entre les paramètres fixés on mentionne la largeur (w/D = 

6), la distance au bord (e/D = 3), le ratio diamètre du trou sur épaisseur du stratifié ( D h  



= 1.2 à 2). le jeu entre le boulon et le trou, le sernge ( T= 2.2 à 3.4 Nm) et rnrme 

l'empilement (quasi-isotrope). Cette norme décrit aussi le format dans lequel les résultats 

devraient être rapportés. 11 était déjà exprimé dans la section 1.9 que. dans le passé. i l  y 

avait plusieurs façons de faire la mesure de déplacement et qu'il y avait plusieurs façons 

de représenter la réponse charge-déplacement. Selon l'essai standard. la réponse charge- 

déplacement devrait Sire rapportée sous forme d'un diagramme contrainte de portance- 

déformation de portance Obr-&. La contrainte de portance Obr était d é ~ h  difinie par 

12quation 1.2; la contrainte de portance est la charge appliquée divisée par Ir diametre 

du trou et l'épaisseur du stratifié. La déformation de portance Q,, est la déformation 

normalisée du trou de I'tchantillon. La d6formation nomalis~e du trou désigne II 

iliformation du trou dans lü direction de II  charge de portance. divis& par le diametre du 

trou. Mais cette définition n e  s'accorde pas avec la procédure qui est propos6r pour I:i 

mesure du déplacement. La fqon dont les outi 1s pour la mesure de dtiplücement - des 

rxtensomètres ou des LVDT - devraient Sire installks est la suivante. Un point de 

mesure est pris sur les plaques du montage pendant que l'autre point de mesure est pris 

sur I'ichantillon i une distance non spécifiée en dessous du trou dans la partir de la 

plaque chargée en traction. il est clair que cette mesure n'est pas une mesure rigoureuse 

de la déformation du trou. Celte mesure inclut aussi la déformation de la plaque. II n'y i.t 

pas de procidure de réduction des données proposée pour faire accorder la procédure de 

mesure j. la definition de la déformation de portance. Cette ambiguïté est déplorable 

parce qu'il n'existe pas de consensus entre les chercheurs non plus sur ce point (cfr. 

section 1.9). A l'aide du diagramme o b r - ~ b r ,  on détermine des cmcténstiques 

importantes de la réponse comme la résistance ultime et la rigidité de portance Ebr- La 

rigidité de portance Ebr est mesurée dans la partie droite du diagramme Gbr-Ebr comme 

suit: 



1.12 Discussion 

La bibliographie a exposé l'état actuel des connaissances sur les assemblages boulonnés 

réalisés avec les matériaux composites à matrice polymérique. Les études paramétriques 

démontraient que des changements mineurs de la géométrie ou du matériau changent la 

résistance de l'assemblage et même le mode de rupture. L'interaction entre ces 

paramètres rend les résultats difficilement exploitables et rend la comparaison entre les 

résultats difficile. C'est pourquoi la publication de l'essai standard avec des conditions 

d'essai bien spécifiques est un grand pas en avant. Cependant. nous n'avons trouvé 

aucune public;ition qui mentionnait l'existence de l'essai standard. Le fait que des 

conditions d'essai standard soient etablies n'implique pas que les itudcs pnramétriqucs 

sont devenues superflues. Ces études restent d'une gnnde valeur parce qu'elles 

préviennent l'ingénieur de design sur des extrapolations non appropriées. Bien que la 

majorité de ces travaux concernent les stratifiés carbone-époxy. les itudes paramitriques 

pour les stratifiés verre-polyester sont aussi bien avancées. Ces travaux sont nécessaires 

parce que les stratifiés renforcés de fibres de verre sr comportent d'une manière 

différente que les stratifiés renforcés de fibres de carbone. Comme illustration on peut 

citer la forme différente de la courbe d'efficacité et la sensibilité accrue au rapport entre 

le diamètre du boulon et l'épaisseur du stratifié " d h " .  En plus. les conditions 

d'utilisation ne sont pas toujours les mêmes. Un jeu entre le trou et le boulon est presque 

inadmissible dans l'industrie aéronautique alors qu'il est plutôt réaliste pour la plupart 

des applications en fibres de verre. L'étude de l'influence du jeu est donc importante pour 

les matériaux composites en fibres de verre et une telle étude a récemment été conduite. 

il y a cependant encore des domaines où peu de données expérimentales sont disponibles 

pour les matériaux verre-polyester. On mentionne le comportement à long terme. sous 

des effets environnementaux, en fatigue ou sous des chargements autres qu'en traction 

uniaxiale dans le plan. Pour les matériaux carbone-époxy, les caractéristiques de 



différents empilements sont presque toujours connus. Pour les matériaux composites 

verre-polyester, la plupart des Çtudes concernent le même matériau et [c même 

empilement. Pourtant. i l  n'y a aucune indication qu'il s'agirait d'un choix optimal pour 

des structures nécessitant un assemblage par boulonnage. Par ailleurs il y a plusieurs 

types de renforcement et un grand nombre d'empilements q u i  sont couramment utilisés 

dans l'industrie des matériaux composites verre-polyester. La réponse mécanique 

d'assemblages boulonnés doit à notre avis certainement être etudiée en fonction du type 

de renforcement et de son empilement. L'assemblage boulonné est souvent le maillon 

faible d'une structure et ainsi il est important de savoir quels renforcements et 

rmpi lements résultent dans la meilleure résistance de l'assemblage boulonné. II faut 

savoir que Ir: renforcement est souvent présent sous forme de mat et sous forme dc 

roving épais pour les matériaux composites verre-polyester plutôt que sous forme de plis 

de roving minces comme c'est Ic cas pour les matériaux carbone-iipoxy. Lü rtalité 

industrielle des matériaux composites verre-polyester fait donc que les çtudes sur les 

matériaux carbone-Cpoxy ne peuvent pas Ctre extrapolées i la pluput des matériaux 

verre-polyester. En plus de la différence entre les renforcements. i l  y a la différence entre 

les résines: la résine polyester a ses propres caractéristiques. diffirentrs de la risine 

ipoxy. II nous semble qu'il y a une lacune au niveau de la compréhension du rôle de Iri 

résine en général. même pour le carbone-epoxy et le verre-epoxy. Un autre point qui 

mérite plus d'attention est la réponse charge-déplacement. La plupart des çtudes se 

limitent à une discussion de la résistance et du mode de rupture et elles ne s'occupent pas 

de la rigidité de l'assemblage. La raison principale c'est. à notre avis. le manque de 

consensus sur Iû manière dont le déplacement devrait être mesuré et sur la manière dont 

la rigidité devrait être cdculée. Malheureusement, la méthode d'essai standard ASTM 

D596 1 n'a pas donné une réponse claire à ce sujet. 



Plusieurs méthodes d'analyse de contraintes ont été décrites ainsi que les résultats de ces 

analyses. Il apparait que chaque analyse plus poussée augmente encore notre 

compréhension de l'état réel de contraintes. Bien que le degré de modélisation requis 

dépend des besoins. il nous semble qu'il est à \a fois nécessaire et faisable d'effectuer une 

analyse de contact complète. incluant le frottement et le jeu. A notre avis. une analyse en 

3D devient seulement indispensable quand les contraintes interlaminaires. les effets de 

serrage du boulon ou la flexion du boulon sont h étudier ou à analyser. 

La résistance des assemblages boulonnés en carbone-hpoxy. i boulon simple. est prédite 

assez précisément par des modèles d'endommûgement progressif. Même la rupture par 

ponance et la fatigue de l'assemblage boulonné peuvent Stre modçlisées actuellement. 

Un atout majeur de ce type de modèles est que des chargements complexes ne posent pas 

de problèmes spécifiques. La modélisation de la non-linéarité en cisaillement et de 

I'endornmagement progressif rendent le problème non linéaire au niveau du matériau. 

L'effort numérique devient donc considérable. En plus. beaucoup de risultats 

expérimentaux sont nécessaires pour établir les divers critères de rupture qui sont utilisés 

dans ces modèles. L'adaptation de ces modèles aux mat0rinux composites verre-polyester 

ne requerrait pas seulement d'effectuer toute une gamme d'essais. L'applicabilité des 

critères de rupture au roving épais devrait être vérifiée et un nouveau critère de rupture 

devrait Ztre conçu. spécifique pour le mat. Les modèles analytiques comme le critère de 

la contrainte en un point (PSC) modifié par Eriksson et al. [107,3] ou le modèle de Hm- 

Smith (6,1191 sont très attrayants pour le design parce qu'ils sont très simples à utiliser. 

Malheureusement, l'application de ces modèles aux stratifiés en fibres de verre pose des 

problèmes parce que les "constantes" de tels modèles semblent varier avec la géométrie 

du joint. Nous croyons que plus de recherche est requise au niveau de la compréhension 

des mécanismes d'endommagement et de rupture pour les matériaux verre-polyester. 

Ceci faciliterait la formulation d'un critère de rupture à la fois simple et performant. 



L'efficacité des assemblages en matériaux composites est faible par rapport aux 

assemblages en matériaux métalliques. Le comportement plutôt élastique que plastique 

des matériaux composites n'augmente pas seulement la sensibilité aux entailles mais i l  

empêche aussi que les charges sur les boulons s'égalisent pour un assemblage avec 

plusieurs rangées de boulons. Un bon design requiert donc une étude de la répartition des 

charges. Différentes méthodes ont été dicrites qui permettent de prédire la charge portée 

par chaque boulon dans une structure. Une simple procédure a été proposée par le code 

de design EUROCOMP. spécifiquement pour des matériaux à usage général comme le 

verre-polyester. Cette méthode est basie sur les formules de la flexibilité du joint. Ces 

fonnules Ctairnt développées pour l'utilisation avec des mitaun ou avec le carbone- 

époxy et elles n'ont malheureusement pas it6 validies pour les matériaux verre- 

poiyesirr. La procgdure de EUROCOMP a des avantages et des inconvénients par 

rapport aux méthodes plus sophistiquées. lesquelles modélisent explicitement le trou. Le 

principal avantage de [a procédure de EUROCOMP est qu'il ne se pose pas de probleme 

d'khelle: même si II structure est vaste et mSme s'il y a de nombreux boulons. le nombre 

de degrés de liberté du modèle peut rester plutôt faible. Par contre. pour les modi.lrs qui 

prennent en compte explicitement la présence des trous et des boulons. le nombre Je 

degrés de liberté devient énorme. L'avantage des derniers est qu'ils ne requièrent pas une 

analyse supplémentaire pour déterminer l'état de contraintes autour du trou. Pour la 

procédure de EUROCOMP, une deuxième analyse est nécessaire pour chaque trou dont 

on veut connaître l'état de contraintes. 



CHAPITRE 2 

SYNTHÈSE 

2.1 Objectifs de la recherche 

L'objectif principal de cette thèse est de déterminer et analyser la réponse mécanique des 

üssemblüges boulonnis en matériaux composites verre-polyester pour une variete de 

renforcements et d'empilements typiques des iipplicat ions d'usage génirril. 

L'étude bibliographique du chapitre précédent révèle que les ti-iudrs sur les joints 

boulonnés visaient principalement les appiicûtions à haute performance comme 

l'aérospatiale. Par conséquent. elles se sont concentrées sur des familles de matériaux 

spécifiques i ce domaine. D'autre pan. cette étude révèle aussi que plusieurs aspects 

fondarncntaux de l'assemblage des stmctures composites par joints boulonnCs mtiritrnt 

des recherches plus approfondies. En effet. nous avons montré que I'une des bases de 

l'étude de joints boulonnés. en l'occurrence l'essai qui sert i déterminer le 

comportement mécanique du joint. ne fait pas l'unanimité parmi les chercheurs. Cette 

situation ambiguë concerne aussi bien la façon de conduire l'essai que la méthode 

d'interprétation des résultats. Pour répondre à l'ensemble de ces situations nous fixons 

les objectifs spécifiques suivants : 

1. Mettre à point la méthode d'essai pour la caractérisation des assemblages boulonnés. 

2. Étudier et analyser la réponse charge-déplacement des assemblages boulonnés 

rédisés avec des matériaux composites verre-polyester. 



3. Étudier et analyser la résistance et les modes de rupture des assemblages boulonnés 

réalists avec des matériaux composites verre-polyester. 

Nous dimontrerons nu cours de cette thèse que la réalisation de ces objectifs spécifiques 

dargit la base scientifique et rationnelle pour la conception d'assemblages boulonnés en 

rnatiriaux composites verre-pol yester d'usage général. 

2.2 Contexte, but et structure du chapitre synthèse 

Les r6sultüts ct discussions des trmûux rédisis dans cette étude sont présentés en ditails 

sous forme de trois articles connexes dévoués au meme objectif général tel que décrit ci- 

dessus. Ces articles présentes aux chapitres trois. quatre et cinq ont 2té soumis pour 

piibliçation dans des revues internationales reconnues dans le domaine des composites. 

Le présent chapitre se veut une synthèse générale et succincte de ces trois rinicles. Afin 

de hirr ressortir Iri connexité des articles. nous présentons les rtisultats de notre 

recherche d'une manière intégrée et non pas article par article. D'abord nous présentons 

trois points communs: les matériaux. la géométrie des échantillons et le montage d'essai. 

Puis. nous procédons à la synthèse des articles. La synthèse présente les mémes idées. 

développements et conclusions que les articles mais dans ce chapitre nous les présentons 

étape par Çtape. ce qui nous permet de démontrer le développement des idées. 

2.3 Les matériaux 

11 est pertinent d'insister que la réalité des marchés de l'industrie du verre-polyester a 

conduit les fournisseurs de renfort à proposer des configurations combinant des roving à 



0". à 90" et du mat coupé CSM ( chopprd strund mat) cousus ensemble. Ces tissus d'une 

épaisseur de l'ordre du millimètre peuvent être perçus comme "grossiers" comparés à 

ceux utilisés dans \'industrie aéronautique qui sont de quelques dixièmes de millimètre. 

C'est d'ailleurs une raison supplémentaire de l'incapacité des modèles développés pour 

les materiaux "iu5ronautiques" à décrire le comportement des structures courantes en 

verre-polyester. Par conséquent. une des premières étapes dans cette étude consistait 

sélectionner et i fabriquer une gamme de matériaux composites en verre-polyester 

typiques pour des applications d'usage général. Six stratifiés étaient fübriqués avec des 

roving à 0". i 90" et aussi avec du renforcement sous forme de mat coupé CSM 

( cliupperl srrïrncl m i r ) .  Le choix des proportions Çtait dicté par deux critères: 

représentativité pour ICS materiaux composites d'usage ;hérd et aptitude essentielle 

pour le boulonnage. Par aptitude essentielle nous sous-entendons que nous nous sommes 

limités 5 des proportions qui avaient du potentiel pour Ia rkalisation d'assemblages 

boulonnés. La Figure 2.1 montre les Xquences d'empilement utilisées. Les trois 

premiers stratitïk A. 6 et C consistent chacun en un seul type de renforcement. Le 

stratifié A consiste en un empilement de dix tissus (CSMiOO). le stratifii B en un 

empilement de huit tissus (CSM/90°100) et le stratifie C en cinq plis de renforcement 

(CSbI). Pour IL'S stratifiés D. E et F nous avons fait des combinaisons avec ces trois 

tissus. Les stratifiés D. E a F peuvent donc être considérés comme des combinaisons des 

stratifiés A. B et C. 
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Figure 1. I :  S6quencrs d'empilement pour les différents stratifies: ravins à O". roving 5 

90" et renforcement du type mat coupé CSM. 

Les tissus sont disposés de telle fqon qu'il n'y ü jamais un pli de roving à 0" 5 13 surface 

du stratifie et que Ir tissu (CSM) est i l'intérieur du stratifié. Les roving à O" ne sont pas 

mis à la surface du stratifié pour garantir une meilleure résistance au tlambement des 

fibres à O". Tous les empilements sont symétriques. Notons que plusieures références 

conseillaient de bien disperser les plis avec la même orientation. On n'était pas en 

mesure de suivre ce conseil parce qu'on ne voulait pas de roving à 0" à la surface du 

stratifié. Tous les tissus étaient pré-impregnés avec la même résine polyester, puis 

coupés et empilés manuellement. Le moulage se faisait avec une presse de compression. 

à une épaisseur de 6.2 mm pour tous les stratifiés. Cette épaisseur était fixée par 

l'emplacement des cales en Aluminium sur les côtés du moule et elle résultait en un taux 

volumétrique de fibres d'environ 10 % pour tous les stratifiés. La Figure 2.2 montre le 



contenu de roving à 0". à 90" et de renforcement du type mat coupé CSM. Sur cette 

figure, on a rangé les stratifiés du plus haut module longitudinal au plus bas module 

longitudinal. Le laminé "A" a le plus grand module longitudinal ( 26.9 GPa) grîce au 

contenu élevé de roving à O" alors que le laminé "C" a le module longitudinal le plus 

faible (15.9 GPa) parce qu'il ne contient que du mat. Les résistances en traction sont 

aussi assez différentes. Par exemple la résistance longitudinale variait entre 510 MPa et 

210 MPa. Ces propriétés mécaniques très différentes résultent de la diversité en 

empilements: le taux de roving à O" varie entre 63 % et O 55. le taux de roving B 90" entre 

O % et 34 5% et le taux de mat entre 32 et 100 8. Nous envisageons donc que le 

comportement boulonné soit assez diversifié pour les di ffirents sirati tïés. 

Nom du stratitie 

I mat 

Figure 2.2: Pourcentages de renforcement sous forme de roving à O", de roving ii 90' ou 

de mat coupé CSM. 



2.4 Géométrie des échantillons 

Un deuxième point commun aux trois articles est Is géométrie des échantillons. 

L'épaisseur des échantillons était à peu près 6.2 mm et le diamiitre du trou 9.53 mm 

(318"). Ce diamètre résulte en un rapport "D/h" de 1.54. à peu près au milieu de la plage 

spécifié par la norme ASTM D5961. Le diamètre du boulon était 9.23 mm. Il y (i donc 

un jeu diamétral de 0.3 mm entre le boulon et le trou. Ce jeu est un peu plus grand que le 

jeu rccommmdé par la norme ASTM D596 1 afin de mieux reproduire la réalité 

industrielle dans laquelle les matériaux verre-polyester sont utiiis6s pknéraiement. Le 

boulon etait serré i 3 Nm. Des rondelles avec un diamktre exterieur de 22.6 mm. un 

diamètre intérieur de 9.7 mm et une épaisseur de 2.5 mm Ctaient inserées entre 

I'échüntillon et les plaques de portance du montage d'essai. La largeur "w" si la distance 

au bord "eu ont été choisies en fonction du diamètre du trou "Dm. Nous wons choisi trois 

configurations: 

Géométrie standard: w/D=6 dD=3 

* Géométrie longue: w/D=6 e/D=6 

Géométrie étroite: w/D=2 e/D=3 

La premikre gkométrie est fa giométrie proposée par la mÇthodr d'essai standard ASTM 

D596 1 avec un ratio largeur sur diamètre du trou "w/D1' de 6 et un ntio distance au bord 

sur diamètre du trou "elD" de 3. La deuxième giornktrie a Ia mSme largeur mais la 

distance au bord est doublée de trois à six fois le diamètre du trou. Cette @ornétrie Ctait 

sélectionnée parce que la géométrie standard ne ganntit pas des ruptures par portance 

pour des stratifiés avec beaucoup de roving à O", comme ceux qui sont étudiés ici. Nous 

anticipons donc que la résistance augmente encore avec la distance au bord et que le 

mode de rupture change. L a  comparaison entre la géométrie longue et la géométrie 

standard permet d'évaluer l'effet de la distance au bord sur la résistance. sur les modes de 

rupture et sur la réponse charge-déplacement. La troisième configuration est une 



géométrie étroite avec une largeur de seulement deux fois le diamètre du trou. Cette 

géométrie favorise des ruptures par traction. il est important de connaitre la résistance 

aux ruptures par traction parce que pour les assemblages avec plusieurs rangées de 

boulons. le mode de rupture critique est souvent la rupture par traction. Cette géométrie 

permet donc d'évaluer quels matériaux sont plus résistants à ces ruptures par traction. En 

plus. la comparaison de la géométrie étroite avec la géométrie standard permet d't5viiluer 

l'effet de la largeur sur la réponse charge-déplacement et sur la résistance. 

2.5 Montage d'essai 

Le montage d'essai est le troisième point commun dans les trois articles. Le montage 

d'essai itait dessiné selon les directives générales de la norme ASTM D596 1 .  II s'agit 

d'un montage fabrique spécialement pour des essais de boulonnage en double 

recouvrement et j. boulon simple. La Figure 2.3 montre un schéma des composmtrs 

principales du montage d'essai: les plaques de portance. Ies LVDT. Ics rondclles. Ir 

boulon et le montage secondaire. serré sur I'Çchantillon. qui supporte les tiges des LVDT. 



Figure 2.3: Composantes principales du montage d'essai assemblé. La plaque de 

portance gauche est coupée i mi-largeur afin de visualiser Ir boulon et une des rondelles 

intérieures. I :  plaque de portance. 2: rondelle intérieure. 3: boulon. 4: rondelle 

extérieure, 5: corps du LVDT, 6: tige d'extension du LVDT. 7: montage secondaire serré 

sur I'échantillon pour la mesure de déformation, 8: échantillon en verre-polyester. 

Le design n'était pas rigoureusement fidèle à ce que la nome ASTM D5961 proposait. 

Pour augmenter la versatilité du montage, nous avons opté pour des plaques de portance 



plus épaisses qui glissent sur une goupille supérieure (non-montrée). Ainsi. le montage 

peut facilement être utilisé pour des stratifiés de différentes épaisseurs. sans qu'il y ait un 

danger pour une deformation permanente du montage. La norme proposait d'usiner les 

rondelles intérieures dans les plaques de portance. Ce conseil nFtait pas suivi non plus 

parce qu'on désirait la liberté d'effectuer des essais avec plusieurs tailles de rondelles ou 

en absence de rondelles. Ces modifications mineures n'affectent pas du tout l'esprit de la 

norme concernant le montage d'essai. Conformément la norme ASTM D5961. le 

déplacement est mesuré avec deux LVDT; un à chaque côté de I'échantillon. Les points 

de référence pour les LVDT Ctairnt choisis tels que spkifié par la norme: un  point est 

choisi sur les plaques de portance du montage d'essai et l'autre sur I'Çchantillon. B une 

certaine distancc sous le centre du trou. Ceci fut réalis6 de la manière suivante. Des 

goupilles Ctaient vissCes dans les plaques de portance sur lesquelles on pouvait fixer les 

corps des LVDT. Les tiges d'extension qui glissaient i l'intérieur des corps des LVDT 

itaient supportées par un montage secondaire. lequel etnit serré sur IVchmtillon à une 

distance "L" du centre du trou. 11 est important de noter que les positions exactes sur 

l'échantillon et sur les plaques de portance du montage n'étaient pas indiquées par II  

norme ASTM D596 1. 



2.6 Analyse et critique de la méthode d'essai standard et ajustements 

introduits 

Nous avons mentionné déjà dans la revue bibliographique que la mesure de déplacement 

n'est pas clairement spécifiée par la méthode d'essai standard ASTM D5961 et qu'il 

n'existe pas non plus de consensus entre les chercheurs sur ce point. En fait. il  s'agit d'un 

aspect qui est souvent négligé. injustement. C'est pourquoi nous avons consacré le 

premier article principalement i: 

exposer la problématique de la mesure de dépliicemcnt 

proposer une mesure de déplacement 

9 exposer les caractOristiques de cette mesure de déplacement 

Dans l'intention d'exposer la problrmatique de la mesure de déplacement. nous avons 

procédé en premier lieu à une analyse de la déformation de l'assemblage d'essai et de 

l'échantillon. Pour modéliser cette déformation. un modéle Ctait construit par Clements 

finis en 3D. Nous rappelons ici qu'habituellement. ln modélisation des i~ssemblriges 

boulonnés se fait en 2D. Un modèle en ZD n'est pas apte pour notre ttude parce qu'il 

négligerait la déformation du boulon par flexion et par cisaillement ainsi que certaines 

interactions entre les composantes. Seuls les composants qui supportent la charge sont 

inclus dans notre modèle: I'échantillon. les rondelles, le boulon et les plaques de 

portance. Afin de modéliser précisément l'interaction entre les composants. nous étions 

obligés d'utiliser des éléments de contact aux surfaces où les différents composants font 

contact. La modélisation du contact rend le modèle non linéaire et augmente nettement le 

temps de calcul parce que un grand nombre d'itérations est nécessaire pour établir I'etat 

d'équilibre. Afin de limiter le temps de calcul total, nous avons limité le nombre de 

degrés de Liberté durant ce calcul par une procédure de sous-structuration 



( substntcturing). Avec cette procédure on regroupe tous les éléments d'un composant en 

un super élément (slrperelenient). Le nombre de degrés de liberté diminue largement 

parce que les seuls degrés de liberté qu'on retient pour le super élément sont les degrés 

de liberté sur lesquels on impose des conditions limites et ceux qui font partie d'une 

surface de contact. Cette technique ne diminue pas la précision du modèle - tous les 

degrés de liberté 5 l'intérieur d'un super clément peuvent être retrouvés après la solution 

- mais elle est limitée aux comportements du matériau linéaires. La non-linéarité des 

matériaux n'était donc pas prise en compte. Pour encore réduire le nombre de degrés de 

liberté nous avons utilisé un maillage assez grossier pour ie boulon et peu d'déments i 

travers I'ipaisseur pour toutes les composantes. Chaque pli du stratifié n'ktait donc pas 

rnodél isé individuellement. L'effet du serrage du boulon itait mode1 isi par une 

interErence initiale: le boulon était fait trop court par rapport aux autres composantes. 

L'interférence initiale ainsi obtenue résultait en une contrainte à travers I'ipaissrur @Ir 

à celle qui était mise par le serrage du boulon lors des expériences. Par la suite. on 

restreignait le déplacement des plaques de portance aux trous de la goupille supirieure et 

on imposait un déplacement de 0.4 mm sur l'échantillon. i une distance de 100 mm du 

centre du trou. L'ichantillon était un échantillon standard du matériau A. Le déplacement 

imposé générait une charge en tension de 14.17 kN dans l'assemblage. 

Malgré les contraintes mentionnées, ce modèle a permis une analyse utile et unique sur 

la déformation des assemblages boulonnés. ies résultats s'appliquent tout d'abord à noire 

montage. Cependant, de manière quditative. les résultats sont bien transposables aux 

montages à double recouvrement et 5 boulon simple en général. Tout d'abord. on a 

remarqué que 90 % de la déformation était prise par l'échantillon mais que les autres 10 

% étaient attribuables à la déformation des plaques de portance et du boulon. Afin de 

mieux saisir lbrigine de ces déformations, nous avons dépouillé la déformation 

composante par composante. 



La déformation du boulon joue un rôle central dans la déformation de tout l'assemblage. 

Ce n'est pas surprenant parce que la majorité de Ir charge est transférée des plaques de 

portance à l'échantillon par ce boulon. En fait. seulement 2% de la charge totale est 

transférée des plaques de portance aux rondelles intérieures et puis à I'Çchantillon par du 

frottement. L'analyse de la déformation du boulon et de son interaction avec les autres 

composantes était faite par l'analyse des déplacements i des positions paniculières. Ces 

positions particulières étaient différents axes qui passaient à travers I'ipaissrur de 

l'assemblage. positionnés à la mi-largeur. Cette analyse a mené aux observations 

suivantes: 

* Les charses qu i  sont introduites dans le boulon compriment le boulon à ses surfaces 

de contact. Cette compression résulte en des déplacements assez differents i travers 

I'Cpaisseur du boulon. Une analyse de contraintes montrait la distribution des 

contraintes compressives dans le boulon. 

Le boulon se déforme aussi par cisaillement et par flexion. même dans l'échantillon 

et dans les plaques de portance, où le boulon est supporté. Ces déformations résultent 

en un dçplacement qui varie tout le long du boulon. 

La d6formation du boulon affecte la distribution de la pression de contact dans 

I'ichantillon et surtout dans les plaques de portance. Cette différence est causée par la 

différence des rigidités des supports: les plaques de portance sont en acier tandis que 

I'échantillon est en verre-polyester beaucoup moins rigide. Dans I'ichantillon. la 

pression monte légèrement de l'intérieur vers l'extérieur. Dans les plaques de 

portance. la pression est très élevée à côté de la rondelle intérieure et elle décroît vite 

vers l'intérieur. En fait. le modèle prédit que le boulon et les plaques de portance sont 

seulement en contact sur une longueur de 1 1.5 mm tandis que la longueur de contact 

disponible est presque de 32 mm. Sur la longueur restante. il y a un jeu entre le 

boulon et les plaques de portance. 



La déformation du boulon par flexion et cisaillement était vérifiée par un modèle 

analytique. Le modèle choisi permet de tenir compte des interactions entre la 

déformation du boulon et des plaques. Le modèle consiste en une poutre de 

Timoshenko sur deux fondations élastiques. La poutre représente le boulon et les 

fondations élastiques représentent l'échantillon et les plaques de portance. Les 

déformations et les pressions de contact prédites par ce modèle différaient un peu de 

celles du modèle par déments finis. Par contre, les tendances générales etaient tris 

similaires. ce qui soulignait l'importance de la déformation du boulon par 

cisüiilement et par flexion. 

Les plaques dc portance transfèrent Iü charge d'une grosse goupille sup&ieure au boulon. 

Ainsi. elles subissent une cenaine extension sous cette charge. Le modèle numkriquc ne 

prçdit pas seulement une extension mais aussi unc légère rotation. Bien sûr. cette 

rotation est beaucoup plus faible que dans le cas d'un assemblage h simple recouvrement. 

mais elle est importante du point de vue de la mesure de déplacement. Quand on regarde 

la Figure 2.3. on voit que même une petite rotation des plaques de portance influencerait 

les mesures de déplacement. Une rotation des plaques de portance fait sûrement bouger 

les corps des LVDT qui sont connectés à ces plaques via une goupille. Cette goupille est 

en quelque sorte un bras de levier qui amplifie Iû rotation. La rotation est causée par le 

gradient de pression de contact entre le boulon et les plaques de portance. Ce gradient 

cause un moment de flexion dans la plaque et par conséquent résulte aussi en une 

rotation. La grandeur de cette rotation dépend des conditions limites : une companison 

de deux modèles montrait que la rotation est quatre fois plus grande si les plaques de 

portance sont libres de bouger sur la grosse goupille supérieure. Les deux conditions 

limites - avec et sans glissement sur la goupille supérieure - étaient modélisées parce 

qu'on avait observé pendant les expériences que le mouvement des plaques de portance 

était restreint une fois que le boulon était serré. À cause de son influence prononcée sur 



la mesure de déplacement, nous avons essayé de mesurer cette rotation 

expéimentalement. L'effet du bras de levier était utilisé à cette fin; un LVDT était 

attaché plus près de la plaque de portance et l'autre plus loin. Aucune différence n'était 

trouvée entre les mesures des LVDT. Ces expériences ne validaient donc pas les 

conditions limites des modèles numériques. Vu que la rotation était plus petite pour le 

modèle aux plaques non glissantes. ce modèle était retenu pour la suite de l'analyse. 

Aucune raison Cvidente n'était trouvée pour expliquer Ia différence entre le modèle 

numérique et les expériences. L'absence de cette rotation n'implique pas que la 

difornation des plaques de portance n'aurait aucune influence sur la mesure de 

deplacement. LI: boulon comprime le matériau en bas du trou et Ir materiau en haut du 

s'allonge par Iü chargr introduite. Dans notre cas. la goupillc Ctait vissée dans la 

p lque  de portance en b a  du trou mais ii une bonne distance de celui-ci. 15 où Ics 

contraintes sont quasi absentes (voir Figure 2.3). Comme pour le boulon. nous wons 

analyse comment le déplacement variait j. travers llCpaisseur. Nous avons considéré deux 

rixes; un premier axe sur la surface du trou en contact avec le boulon et l'autre dans 

l'extension de la goupille des LVDT. La courbe des deplacements dans l'extension de la 

goupille Ctait en Fait une droite légèrement inclinée. indiquant une rotation rigide. Pr6s 

de la rondelle intérieure on observait un grand écart entre les deux courbes de 

déplacement mais cet Ccart disparaissait vers l'intérieur de la plaque. Sûrement. I'Ccrirt 

est dû ii la compression de la plaque de portance. Comme k a r t .  !a contrainte de 

compression est très élevée près de la rondelle intérieure mais diminue vite vers l'autre 

bord de I i i  plaque de portance. 

La déformation de l'échantillon est probablement la plus facile à décrire. Bien que la 

déformation du boulon induise un gradient de déformation et un gradient de pression de 

contact à travers l'épaisseur de l'échantillon, ces gradients sont d'une amplitude plutôt 

faible. Vu que h charge qui est transférée par frottement via les rondelles ne constitue 



que 2% de la charge totale, nous pouvons poser que pour cette géométrie d'échantillon. 

ce matériau et cet assemblage d'essai, les effets 3D sont très limités au point de vue de 

I'échantillon. Ainsi. la déformation de l'échantillon était étudiée plus en détail à l'aide 

d'un modèle par éléments finis en 2D. Dans ce modèle le boulon est modélisé comme un 

cylindre rigide et les rondelles sont omises. Pour le chargement. on fixait le boulon et on 

appliquait un déplacement de 0.4 mm à une distance de 100 mm du centre du trou. Ce 

déplacement générait une contrainte de 46.4 MPa dans I'échantillon. ce qui correspond à 

une force de 16.08 kN. La déformation de I'échantillon était analysée i l'aide d'une série 

de courbes qui présentaient les déplacements à travers la largeur de I'échantillon pour 

diffSrentcs hauteurs: à la hauteur du haut du trou. du centre du trou. du bas du trou. et 

encore à plusieurs autres hauteurs en bas du trou. Cette analyse menait aux observations 

suivantes: 

La non uniformit2 des d6plxrments pr6s du boulon est très prononcée. 

Juste avant Ic boulon. le matériau est restreint dans son mouvement car le boulon est 

fixe. Cette restriction disparaît vite en s'doignnnt de la mi-largeur. 

Juste derrih Ir boulon. il  y a une zone de faibles déplacements. indiquant des 

faibles contraintes de traction i cet endroit. 

Juste h coté du boulon. les déplacements diffèrent de beaucoup dépendamment de la 

position. Ces différences deviennent moins élevées vers les côtés où les contraintes 

de traction deviennent plus faibles. 

Un peu derrière le boulon on observe que les déformations sont plus grandes près de 

la mi-largeur qu'aux côtés parce que l'écart entre les déplacements est plus grand au 

milieu. Les contraintes de traction deviennent donc plus faibles vers les côtés de 

l'échantillon, 

A une distance de 60 mm du centre du trou les déplacements deviennent uniformes. 



Le trou s'allonge seulement de 0.231 mm. Ceci n'est que 58% du déplacement 

imposé de 0.4 mm. Le reste du déplacement est attribuable i I'altongement de la 

plaque par des contraintes de traction. 

En bref. l'étude de la déformation de l'assemblage demontre que les défomations du 

boulon et des plaques de portance affectent la mesure de déplacement et que le 

déplacement de l'échantillon à une distance de 100 mm du trou consiste en l'élongation 

du trou mais aussi. et presque d'autant. en I'allongcrnent de la plaque. Pour exclure ces 

défomations parasites de la mesure de déplacement et pour ne retenir que I'elongation 

du trou. les points de référence pour les LVDT devraient Sire déplacés. Idthlement. les 

deux points de réfirence devraient etre plrtct% sur I'tkhüntillon : le premier h le surfiicc 

de contact entre le boulon et le trou dc I'ichiiniillon ct le druxic'mc au côte opposé de cc 

trou. Évidemment. Ic premier point n'cst pifi iicccssihir et le deuxikme l'est 

difficilement. D'autres points de rcf6rence ne sont pas vriiiment ut il isables pour la 

mesure de l'élongation du trou. incluant ceux proposis par la norme d'essai standard 

ASTM D596 t . 

Mais. pour le design. ce n'est pas I'ilongation du trou qui est d'intéret. C'est plutOt le 

déplacement de portance de I'échmti 1 Ion. Ce déplacement de portance est le dipl licement 

qui est à la base des formules de la flexibilité du joint. On rappelle que les fornules de 

flexibilité du joint sont utilisées pour le design des structures 5 plusieurs boulons (cfr. 

section 1.10.3). Le déplacement de portance est calculé de la manikre suivante: le 

déplacement de portance est l'extension de i'échantilion boulonné. mesuré à une distance 

"L" du centre du trou, moins l'extension qu'un échantillon sans trou subirait sous un 

champ de contraintes uniformes, sur une même distance "Lw. En d'autres mots, le 

déplacement de portance est I'augrnentation en déplacement causée par la présence du 

joint. Cette augmentation est due à I'klongation du trou mais aussi aux concentrations de 



contraintes autour du trou. Le point de référence pour cette mesure de déplacement doit 

donc être positionné sur l'échantillon à une distance assez loin du trou. 19 où les 

concentrations de contraintes ont disparu. Remarquez qu'un tel point est facilement 

accessible et que notre montage d'essai est adapté à cette procédure. Le déplacement des 

plaques de portance et le déplacement du boulon ne devraient pas Stre inclus dans la 

mesure car il s'agit d'un essai de caractérisation de I'Cchantillon en verre-polyester 

uniquement. La position idéale pour l'autre point de référence serait la surface de contact 

entre le boulon et l'échantillon. Cependant. cet endroit est expérimentalement 

inaccessible. Pour exclure le déplacement du boulon et des plaques de portance de nos 

mesures. nous avons utilisé les résultats du modde par éléments finis en 3D. 

Évidemment. vu le résultat des expériences. I'rffet de Ia rotation des plaques de portance 

Ctait omis. D'abord nous avons calcult? Ir déplacement du boulon ri des plaques de 

portance inclus dans la mesure de déplacement des LVDT. Avec cc déplacement on 

calculait la flexibilité "Cboi,.s,,,,". La flexibilité "Cboli.li~iurr" est le diphcement du boulon 

et des plaques de portance inclus dans la mesure de déplacement des LVDT par unité de 

charge. Ainsi. on pouvait calculer l'ampleur de ces dt5placrrnents pour chaque niveau de 

charge appliquée. Pour obtenir le déplacement total de I'Cchantillon. le cEplacemrnt du 

boulon et des plaques de portance inclus dans la mesure de deplacement des LVDT était 

soustrait du déplacement mesuré. Finalement. pour obtenir le deplacement de portance 

de Iëchantilion. l'allongement d'une plaque de longueur "Lm subi à un champ de 

contraintes uniformes était soustrait du déplacement total de I'échantillon boulonné. 

Nous avons identifié les problèmes liés à la mesure de diplacement et nous avons 

proposé une procédure acceptable. utile et facile à réaliser. Cependant. i l  nous reste i 

identifier les caractéristiques de Iû quantité obtenue, soit le déplacement de portance de 

I'échantillon. Remarquons d'abord que le déplacement de portance ne peut pas Stre 

mesuré directement. Le déplacement de portance doit être calculé à partir du 



déplacement totd de l'échantillon. A l'aide d'une étude par éléments finis nous avons 

démontré que le déplacement de portance est du même ordre de grandeur que 

I'élongation du trou. Cependant. en appliquant la même charge pour des plaques de plus 

en plus larges. on observait que l'élongation du trou diminuait continuellement alors que 

le déplacement de portance diminuait d'abord mais augmentait légèrement par la suite 

pour des Cchantillons très larges. Nous avons démontre que cette ciifference résulte de 

l'influence des concentrations de contraintes sur la déformation locale de la plaque 

autour du trou. L'effet de ces concentrations de contraintes est inclus dans le 

déplacement de ponance et non pas dans l'élongation du trou. L'augmentation du 

déplacement de portance ne devrait pas être mal intrrpr6tk La difornation de 

l'ichantillon est caractérisée par le diphcement total et le dCplacemrnt dc portance n'est 

qu'une composante de ce déplacement total. Par conire. I'intCrSt tlr tenir 3 Ir1 difinition 

actuelle du diplacernent de ponance est grand. Si le dCplaccmcnt de portrincc est connu. 

on peut calculer le déplacement total h n'importe quelle grmde distance du centre du trou 

et vice versa. La mesure de 1'6longation du trou ne permettrait pas ce simple calcul et. en 

plus. est plus difficile à réaliser. 

La methode d'essai étant mise au point. nous pouvons procdrr i ['Aude et i I'iinalyse 

précise de la réponse charge-dçplacement des échantillons. 

2.7 Étude et analyse de la réponse charge-déplacement 

L'étude et l'malyse de la réponse charge-déplacement consiste en une partie numérique 

et en une partie expérimentale. Les détails se retrouvent répartis entre le premier article 

(chapitre 3) et le deuxième article (chapitre 4). Dans ce chapitre synthèse. nous résumons 

d'abord les résultats de l'analyse numérique, puis ceux de Itana.iyse expérimentale. Dans 



l'étude numérique. nous nous sommes concentrés d'abord sur les paramètres qui sont à 

prendre en compte lors de la simulation numérique de la réponse charge-déplacement. 

Un premier aspect étudié était l'influence des rondelles. A cette fin. nous avons comparé 

trois modèles: 

* le modèle 3D complet de la section précédente 

un modèle 3D simplifié. avec une rondelle rigide et un boulon rigide 

un modèle 2D. négligeant complètement la présence des rondelles 

Le modèle 3D simplifié était introduit surtout pour juger l'effet de l'absence de la 

rotation des plaques de portance. Pour ce modèle. le serrage du boulon etait mod6lisC- par 

un déplacement de la rondelle. La courbe charge-déplacement était un peu difErente 

pour les trois modèles. A des faibles charges. la réponse charge-déplacement appürait 

plus rigide pour les modèles 3D que pour Ir modèle ZD. Cc comportement s'rapliqur: par 

le fait qu'une partie de la charge est transmise par frottement via les rondelles. Cette 

charge Çtait 6 Q de la charge totale pour le modèle 3D simplifié et seulement 2% pour le 

modèle 3D complet. La différence est probablement due à la rotation des plaques de 

portance dans Ir modèle 3D complet. La rotation des plaques change la contrainte à 

travers I'épaisseur en dessous de 1s rondelle et par conséquent aussi les contraintes de 

frottement. Les courbes du modèle 2D et du modèle 3D complet. deviennent presque 

coïncidentes à des charges plus élevées. La courbe charge-déplacement du mod2lr 3D 

simplifié. se superpose plutôt sur la courbe du modèle 2D mais se trouve déplacée 

légèrement à une charge plus élevée. Nous notons ici que la réponse expérimentale 

correspondait mieux au modèle 2D; lors des expériences. la rigidité initiale n'apparaissait 

pas plus élevée que Ir rigidité aux charges moyennes. Par conséquent. le modèle ZD sans 

rondelles était maintenu pour la poursuite de l'étude. 



Un deuxième aspect que nous avons étudié concernait l'importance du jeu et du 

frottement entre le trou et le boulon. Une comparaison de plusieurs modèles par 

Cléments finis démontrait que la réponse charge-déplacement devient nettement moins 

rigide avec le jeu. ii semble qu'il y a une différence radicale entre les assemblages sans 

jeu et avec jeu. Süns jeu. l'angle de contact est constant, la réponse charge-d6pl;icement 

est linéaire et In rigidité augmente avec le coefficient de frottement. Par contre, pour les 

analyses avec du jeu, l'angle de contact augmente avec la charge et la réponse charge- 

déplacement devient plus rigide avec la charge. En plus, l'influence du coefficient de 

frottement ne se montre pas au début de la courbe charge-déplacement. C'est seulement à 

des charges Clevées que la réponse charge-déplacement devient plus rigide avec le 

coefficient de frottement pour les modèles avec du jeu. 

L'effet de la non-linéarité des matériaux est un troisième aspect qu'on a etudié. lusqu'ici. 

la non-linéarité des matériaux nëtait pas prise en compte dans nos modkles. L'effet de la 

non-linéarité du matériau était étudié ii l'aide d'un modèle ZD avec du jeu et du 

frottement entre le boulon et le trou. Les matériaux sous itudc ont un comportement 

assez non linéaire et différent l'un de l'autre. Une première source de non-linéarité est la 

non-linéarité en cisaillement. Elle est présente pour le roving et pour le CSM. Dans le 

mat CSM. i l  y a aussi une non-linéarité en traction et en compression par décohésion 

entre la fibre et la matrice et par fissuration de la matrice. La non-linéarité des matériaux 

était modélisée avec un modèle anisotrope bilinéaire en traction. compression et 

cisaillement. Les propriétés bilinéaires étaient calculées à partir de données typiques, 

trouvées dans la littérature existante. La comparaison des modèles par éléments finis 

avec des propriétés du matériau linéaires et non linéaires démontrait que la non-iinéarité 

du matériau affecte largement la réponse charge-dépiacement. même à des faibles 

charges. i cause des concentrations de contraintes autour du trou. Sans non-linéarité du 

matériau. la rigidité augmente avec la charge. Par contre ce raidissement disparait en 



tenant compte de 13 non-linéarité du matériau. En fait, la non-linéarité du matériau 

semble neutraliser le raidissement cüusi par l'angle de contact croissant. L'effet n'est pas 

similaire d'un matériau à un autre: 1û rigidité diminue quand la non-linéarité du matériau 

est incluse dans l'analyse mais l'ampleur de cette réduction dépend du matériau. Par 

exemple. en négligeant le comportement non linéaire des matériaux. la réponse charge- 

déplacement de 116chantillon standard du matériau A est un peu plus rigide que celle du 

matériau C et celle-ci est encore un peu plus rigide que celle du matériau B. Par contre. 

en incluant le comportement non linéaire des matériaux. la réponse charge-déplacement 

devient plus rigide pour le matériau B que pour le matériau C. indiquant que la pene de 

rigidité est plus grande pour le madriüu C. En moyenne. la rigidité &ait réduite de 28 P/c 

cause de Iii non-linkarité du matériau. 

Le dernier aspect que nous avons Ctudii de manière numerique est 13 relation entre les 

propriétés mécaniques du matériau. la géométrie de I'ichantillon et la rigidité de 

portance de I'Cchüntillon. D'abord nous avons observC qu'en gknéral. la rigidité de 

portance est plus elevée pour les matenaux avec un module de traction ilrvé. Cette 

tendance est plus Cvidente pour la géométrie etroite (w/D=2 : e/D=3) que pour la 

géométrie standard (wlD=6 : elD=3) et pour la géométrie longue (w/D=6 : elD=6). La 

rigidité est fortement réduite quand la largeur de I'Çchantillon est réduite de six B deux 

fois le diamètre du trou. L'ampleur de cette réduction dépend du matériau et. en général. 

elle est plus faible pour des matériaux avec un module de traction plus élevé. Par contre. 

le matériau B ne semble pas obéir pas cette règle. indiquant que la réponse de portance 

dépend de l'ensemble des propriétés mécaniques du matériau et non pas exclusivement 

de son module longitudinal en traction. L'effet de la distance au bord est moins 

prononcé; une augmentation de la distance au bord de trois à six fois le diamètre du trou 

n'augmente pas d'autant la rigidité de portance. La rigidité semble augmenter un peu 

plus avec la distance au bord pour les matériaux avec un module en traction plus élevé. 



La réponse charge-déplacement était Çtudiée aussi par des expériences sur les six 

matériaux et sur les trois types d'échantillons. Le déplacement de portance était 

déterminé avec la procédure décrite précédemment. La même flexibilité du boulon et des 

plaques de portance 'lCbOll.tilluE1l était utilisée pour les trois géométries d'échantillons et 

pour les six matériaux. L'étude par éléments finis nous informait seulement sur la partie 

linéaire de la réponse charge-déplacement. Par contre. les expériences nous donnent de 

l'information sur les trois régions de la réponse charge-déplacement. D'abord 

glissement initial. puis la réponse linéaire et finalement une réponse non linCaire 

charge d'endommagement initial. 

Le glissement initial rkwlte du jeu entre le boulon et le trou. Le boulon et le trou ne sont 

pas forcément dans la position de contact lors de I'risscmblage. II y a donc d'abord un 

glissement initial pour établir le contact entre le boulon et le trou. La charge est petite 

lors de ce glissement et I'Ctendue de ce déplacement varie d'un essai i un autre. Le 

glissement moyen lors de nos essais correspondait B une defornation de portance "EI,," 

de 0.01. Selon notre définition. la déformation de portance "eh," est le ratio du 

déplacement de ponûnce sur le diamètre du trou. Un histogramme fut construit pour 

démontrer que le glissement variait beaucoup autour de la valeur moyenne. Cependant. 

le giissement dépassait seulement 0.03 pour seulement trois des 74 essais réalisés. II n'y 

avait pas de relation entre les valeurs du glissement et le type du matériau ou la 

géométrie de I'khantillon. Une attention particulière était accordée au glissement initiai 

parce que ce glissement peut changer la distribution des charges dans un assemblage à 

plusieurs boulons. Le glissement fait partie de la réponse charge-déplacement et il doit 

donc être pris en compte lors du design d'assemblages à plusieurs boulons. 



La fin du glissement conespond au début de la réponse charge-déplacement linéaire. 

Nous avons étudié la relation entre les propriétés mécaniques du matériau. la géométrie 

de I'6chantillon et la rigidité de portance de I'échantillon. Les rigidités de prtance 

variaient considérablement d'un essai à un autre mais des tendances claires étaient quand 

même détectées. Les échantillons longs (wD-6: elP-6) étaient en moyenne 6 % plus 

rigide que les Çchantillons standards (w/D=6: e/D=3). Un effet plus prononcé était 

observé pour l'effet de la largeur; les échantillons étroits (w/D=2: d D = 3 )  étaient en 

moyenne 26 % plus flexibles que les échantillons standards (w/D=6: e/D=3). La dgidité 

de portance augmentait avec le module en traction et cette tendance était plus prononcée 

pour les Cchantillons étroits que pour les échantillons longs et standards. Ces tendances 

correspondent bien à celles qui etaient trouvées dans I'étudc numérique. En PIUS. les 

valeurs aussi correspondent bien pourvu que le jeu et Ir frottement enire Ir trou et le 

boulon et la non-linéarité du matériau sont pris en compte pour le modèle par Çlémcnts 

finis. Cependant. les rigidités expérimentales et numériques nt: s'accordaient pas du tout 

avec celles qui Çtaient prédites par plusieurs formules de la tlexibilite du joint trouvées 

dans la littérature. fl faut mentionner que ces formules n'ont pas çté validées pour le 

verre-polyester. bien qu'on suggère leur utilisation dans le guide de desip 

EUROCOMP. Ces formules étaient développks originalement par l'industrie 

aéronautique pour des matériaux plus rigides et pour des assemblages à faible jeu. La 

présente Ctude est donc une forte indication que ces formules devraient Stre adaptées 

pour les assemblages en verre-polyester où l'assemblage se fait souvent avec un jeu 

considérable entre le boulon et le trou. 

Pour tous les échantillons étroits et pour les échantillons standards des matériaux A et F 

la réponse charge-di placement avait seulement deux régions distinctes: un glissement 

initial et une réponse linéaire jusqu'à la rupture finale. Pour les autres échantillons 

standards et pour tous les échantillons longs, on observait encore une troisième région 



dans la réponse charge-déplacement. Pour ces échmtillons, la réponse charge- 

déplacement linéaire allait jusqu'à une charge d'endommagement initial. A cette charge 

d'endommagement initial on observait une petite chute de la charge et puis une remontée 

jusqu'i la résistance ultime. La réponse à partir de la charge d'endommagement initial 

jusqu'i la résistance ultime constitue la troisième partie de la réponse charge- 

déplacement. La réponse devenait fortement non linéaire en cette partie et la rigiditi de 

portance était réduite. On observait aussi que la rigidité des échantillons longs Çtait 

supérieure 5 la rigidité des échantillons standards. La partie non linéaire de la réponse 

charge-déplacement devrait être observée comme une marge de sécurité. De 

I't.ndommngement permanent se développe quand la contrainte dépasse la contrainte 

d'cndommügement initial. Le développement de cet sndommügement implique que Ia 

réponse charge-déplacement devient fortement affectée par l'histoire de ç hargement et 

que la réponse devient difficile i prédire correctement. Par contre. I'tkart entre Iü. 

contrainte d'endommagement initiai et la résistance ultime est très utile pour eviter la 

mpture totale lors d'une surcharge. Le designer a donc interet 5 sélectionner une 

combinaison matériau/géornétrie avec une contrainte d'endommagement initial ilevé et. 

si possible. avec une résistance ultime encore plus devie. Citude de cet aspect fait 

partie de la section suivante, dans laquelle on analyse la résistünce et les modes de 

rupture en fonction de I'empilement des renforts et en fonction de la geomitrir des 

échantillons. 

2.8 Étude et analyse de la résistance et des modes de rupture 

Au dernier volet de notre recherche, nous avons étudié et analysé la résistance et les 

modes de rupture des assemblages boulonnés en fonction de la géométrie du joint et en 

fonction de la composition du matériau verre-polyester. Les détails de cette étude se 



retrouvent dans un troisième article (chapitre 5). Par l'analyse de la réponse charge- 

déplacement et par l'observation d'endommagements macroscopiques. nous sommes 

m i v i s  i démontrer que des caractéristiques importantes de la réponse charge- 

déplacement tels que la contrainte d'endommagement initial. la résistance ultime. le 

mode de rupture et le comportement post-défaillance peuvent être reliés à la proportion 

et aux séquences d'empilement des renforts. Afin d'étudier le développement de 

I'endommngernent. nous avons arrêté plusieurs essais avant la rupture finale d diffgrents 

itats d'endommngemeni. L'inspection visuelle de ces états d'endommagement et l'analyse 

de la courbe contrainte-dkfomation nous permettait de trouver les liens entre la 

réponse mÇcünique de l'assemblage et Iü composition des matériaux. Le comportement 

des üssrmblaps etait analyse dans Iü direction longitudinale pour les six mrittiri;iux et les 

trois géométries d'içhûntillons. Des tkhantillons standards et etroits des matC.ri;iux A. D 

et E etaient aussi testés dans la direction tnnsversale. Rrmnrqciez que l'ttude dans la 

direction transversale serait peu utile pour le matériau C B cause de son comportement 

isotrope. Pour ie matiriau B. il n'y a que la séquence d'empilement qu i  diffère dans la 

direction longitudinale et tnnsversale. La différence entre les essais longitudinaux et 

transversaux serait donc limitée pour le matériau B. Pour le matériau F. il n'y avait pas 

;issez de matériau disponible pour les essais transversaux. Le comportement transversal 

ntCtait pas étudiC pour la géométrie longue. 

Pour la géométrie standard et la direction longitudinale. les diagrammes contrainte- 

déformation sont très semblables pour les six matériaux jusqu'l une contrainte de 

ponance b b r  d'i peu près JOO MPa. A cette contrainte de portance - la contrainte 

d'endommagement initial - le comportement devient diversifié. Pour les matériaux A 

et F, une rupture catastrophique se développe à ce point. Ce sont des ruptures par 

cisaillement. Les matériaux A et F sont les matériaux avec le plus de roving à 0". 

Apparemment. les roving à O" constituent une trajectoire facile pour la propagation des 



fissures par cisaillement. Pour les autres stratifiés. il  y a une légère baisse de la chxgirge et 

puis une remontée. On observait que ce signe d'endommagement consistait en un 

endommagement par portance au bord du trou pour tous ces stratifiis (B. C. D et E). Cet 

endommagement est un endommagement par compression. Grîce à la contrainte B 

travers l'épaisseur provenant des rondelles. cet endommagement n'est pas catastrophique 

ct il y a une remontée de la charge jusqu'à la résistance ultime. La défaillance est donc 

progressive. À la résistance ultime. l'endommagement visible dépasse les bords de la 

rondelle. Les résistances ultimes sont proches l'une de l'autre. h peu près 500 MPa. mais 

Ics inodes de rupture et le comportement après ces ruptures sont très différents. Pour le 

stratifie B. çomposç de proportions égales de roving à O*. de roving à 90" ri de mat 

CSbI. Iü rontrüinte diminuc graducllrment et iü rupture finale est par cisaillement. Les 

;lssembla_rrs avec 1t.s matçriaux A et F cassaient aussi par cisaillement. Pa' Contre. la 

uation des présençc d'une bonne partir de roving à 90" dans le stratifié B. rend la propa, 

ruptures en cisaillement plus graduelle dans Ir stratifié B. Ceci résulte d'abord en une 

meilleure résistance de I'assembhge mais aussi en une rupture plus progressive qui 

consomme beaucoup plus d'inegie que celle des matériaux A et F. Pour le matériau C. 

lequel ne contient que du mat CSM. on observait une chute rüpide de la contrainte à la 

résistance ultime. Cette rupture catastrophique etait une rupture par traction. Cornparé au 

matériau B. la rupture est donc moins progressive. La rupture par traction peut se 

développer en dépit de la grande largeur parce que le mat CSM est très sensible aux 

ruptures p u  traction. Le comportement des matériaux D et E se ressemblait. En fait leur 

composition se ressemble aussi. La Figure 2.1 montre que les deux stritifiés ont un cœur 

de mat CSM qui occupe à peu près la moitié de Iëpaisseur du stratifié et une peau qui 

consiste sunout en roving à O". Pour ces stratifiés la rupture finale est une rupture par 

cisaillement interlminaire/intralaminîire. A la charge ultime, des fissures de 

cisaillement intnlarninaire se développent dans la peau selon les plans de cisaillement, 

accompagnées d'un délaminage entre la peau et le cœur. Ce délaminage est restreint 



entre les plans de cisaillement et n'est pas visible en dessous des rondelles. A ce point, le 

cœur n'a pas encore rompu et c'est pourquoi la contrainte reste assez élevée après la 

rupture en cisaillement interlaminairelintralaminaire. Le cœur en mat CSM continue i 

porter de la charge en étant écrasé par l'avancement du boulon et du matériau restreint en 

dessous de la rondelle. 

Dans Ia direction trmsversale. nous avons seulement testé les matériaux A. D et E. La 

mpnire était par traction pour les trois matériaux. La résistance de l'assemblage était en 

moyenne 240 MPa pour le matériau A. 378 MPa pour le maiiriau D et 455 MPa pour le 

matériau E. La résistance d'un assemblage mec Ic matériau D est plus grande que la 

résistance d'un assemblage avec le matiriau A parce que le matériau D a un  contenu 

supérieur en niiit CSM: Ir mat CSM contribue beaucoup à la résistance en traction 

transversale. De la mPme façon. la résistance de I'assrmbl~ge avec Ir rnrittiriau E est plus 

grande que celle du matériau D i cause des roving à 90" qui font encore augmenter la 

résistance transversale. Contrairement aux matériaux A et D. Iû réponse du matériau E 

exhibait une contrainte d'endommagement initial diffirente de la résistance ultime. Cette 

rupture progressive était associée à de l'endommagement par portance et par cisaillement 

en dessous de Iü rondelle. Mais la rupture tïnalr était bien par traction. 

L'augmentation de la distance au bord a un effet prononcé sur la réponse mécanique de 

l'assemblage. La contrainte d'endommagement initial ne change plis mais i l  y a un gain 

considérable en résistance ultime. Les modes de rupture deviennent aussi plus tolérants 

aux dommages. Pour les matériaux A et F. la différence est la plus marquante. La rupture 

catastrophique au premier signe d'endommagement est remplacé par une rupture plus 

progressive. Comme pour les autres stratifiés, la contrainte diminue un peu i la 

contrainte d'endommagement initial et remonte par la suite jusqu'à la résistance ultime. 

En plus. les résistances ultimes deviennent comparables à celles des autres matériaux. 



Lors de I'inspection d'un échantillon rompu du matériau A. on observait clairement une 

zone blanche juste avant le boulon. indicative de l'endommagement progressif par 

portance entre la contrainte d'endommagement initial et la résistance ultime. La nipture 

finale était par clivage. Ce clivage est en fait une nipture par cisaillement qui ne se 

développe que d'un côté et ce mode de rupture est aussi catastrophique que la rupture par 

cisaillement. Pour Ir matériau F, la rupture tinale est encore par un cisaillement. Les 

fissures de cisaillement se développaient graduellement I l'extérieur de la rondelle. 

résultant en une défiillance locale au bord de la rondelle rivant la rupture finale par 

cisaillement. Pour ces deux marériaux. l'augmentation de Iû distance au bord retardait 

clairement la formation des fissures dr cisaillement mais cette augmentaiion ne suffisait 

pas pour ]es eliminer. Lt: mode de rupture associé i la r6sist;ince ultime reste 

catastrophique. L'influence de la peiiic quüntiiC de roving i 90" dans le matçriau F se 

voit clairement pour ccttr géomitrie. La résistance &ait supérieure pour le matCriau F et 

sa nipture Ctait retardée par rapport à celle du matériau A i cause de Iü prisence 

avantageuse des roving 3 90". Pour le matériau B on observait dSji Ir début d'une rupture 

par portance pour I'Çchantillon court. Avec la distance au bord plus Clevér. la résistance 

ultime monte ri la nipture par portance peut sr développer complètement. meme i 

l'extérieur de le rondelle. Lü résistance ultime est dépassée quand I'cndommagement 

dépasse Ir: bord de la rondelle mais la contrainte ne diminue que graduellement. ce qui 

est caractéristique des ruptures par portance. Pour le matériau C.  la résistance montait 

nettement avec la distance au bord. On observait des ruptures par traction comme pour la 

géométrie standard mais parfois aussi des mptures par portance. Les ruptures par traction 

restaient bien sûr catastrophiques mais pour les échantillons qui cassaient par portance. 

on observait une baisse graduelle de la contrainte. similaire au comportement du 

matériau B. Le comportement dual pour le matériau C est une indication qu'il s'agit 

probablement d'une géométrie de transition entre la rupture par traction et par portance. 

La transition de la rupture par traction à la rupture par portance est habituellement 



associée à une augmentation de la largeur, non pas à une augmentation de la distance au 

bord. Par contre. une augmentation de la distance au bord diminue aussi le facteur de 

concentrations de contraintes en traction et peut donc étre à la base de cette transition. 

Les matériaux D et E cassent par portance pour la géométrie longue et la résistance 

ul tirne monte fortement par rapport à la géométrie standard. La peau ne délamine plus du 

cœur pour cette géométrie. Elle rompt plutôt au bord de la rondelle. Ainsi. la rupture par 

ponmce peut se développer en dehors de la rondelle et on observe un componement 

tolçrant aux dommages comme pour le matériau B et parfois le matériau C. 

Les assemblages aux échantillons étroits rompent tous par trxt ion. Les rGsul tan 

indiquent qu'a l'exception du matériau A en direction trrinsvsrsale. la rtsistancr i Io 

portance est i peu près trois quarts de la rkistance non rntüillCr en rrriction. Par 

conséquent. la diffërence entre les résistances est assez prande pour les difKrents 

matériaux. Remarquable est le comportement des matiriaux A ct F. Bien que les 

échantillons itroits soient trois fois moins larges que les Cchüntillons standards. la 

résistance n'a pas diminué beaucoup comparée j. la géométrie standard. Les matCriaux A 

et F. lesquels i-tient les plus faibles pour l'essai stmdiird sont devenus les plus résistants 

pour la géomi-trie étroite. 



CHAPITRE 3 

ANALYSIS OF THE BEARING RESPONSE TEST FOR POLYMER 

WTRIX COMPOSITE LAMINATES: BEARING STIFFNESS 

MEASUREMENT AND SIMULATION 

Ce premier article met la base pour notre recherche. autant pour la partie expÇrimrntale 

que pour II  partie numérique. La mesure de la rigidite de portüncc ni.çrssiitt que la 

mesure de dtplacement soit bien définie. La difinition d'une mesure de d6plaçement 

appropriée constituait Ir premier objectif de cet article. Pour réaliser cri objectif. nous 

avons procédé d'abord à une analyse de l'état de déplacements dans l'assemblage et dans 

I'Çchantillon. Puis nous avons proposé une mesure de déplacement et nous avons 

démontré ses caractéristiques. Le deuxième objectif de cet article Ctait de déterminer les 

panmètres qui doivent Stre pris en compte lors de la simulation de la rigiditç de 

portance. Nous avons trouvé qu'un modèle par éléments finis en 2D peut prédire 

précisément la rigidité à la portance si le modèle tient compte du jeu et du frottement 

entre le trou et le boulon et de la non-linéarité du matériau, 



ANALYSIS OF THE BEARING RESPONSE TEST FOR POLYMER 

MATRIX COMPOSITE LAMINATES: BEARING STIFFNESS 

MEASUREMENT AiUD SIMULATION 

B. Vangrimde '. R.Boukhili ' 
I Centre for Applied Reseurch on Poiymrrs. Ecoie Polytechniqur de Montrtkl. CP 6079, 

sitcrt i rscr le Centre- Ville. Mont r&d. Que bec. H3C 3A 7. Cunuiu 

( Cet article a i t t i  soumis au journal "COMPOSI?E STRUCTURES" ) 

3.1 Abstract 

This paper is  the first pan of a project that is aimed to investigate the mechmical and 

fracture behaviour of bolted joints in general purpose glass fibre-reinforced polyesters 

(GRP). In the present study a procedure is set up to measure the beming chord stiffness 

of a GRP laminate in a single-bolt double lap joint. With a three-dimensional finite 

element model it is shown that bolt and fixture deformations affect the stiffness results. 

Hence the experimental displacement data were corrected before calculating the coupon 

beming stiffness. The coupon bearing stiffness was dso simulated by a two-dimensional 

finite element model. Provided that Mt-hote clearance, matefiai non-iinearity and bolt- 

hole friction are taken into account, good agreement is observed with experimental data. 

Bearing strain and bearing chord stiffness are based on the bearing defomtion of the 



coupon. not on the hole elongation. This makes the stiffness data usehl for design and 

allows an easy installation of the displacement measurement devices. 

KEYWORDS: bolted joints. bearing defontion. bearing stiffness. GRP. finiie element 

method. 

3.2 Introduction 

When testing bolted joints made with composite rnaterials. the intrrprchtion of the 

rcsults &pends heavily upon the method used to genrrate the load-displacement 

rcsponse. Whilr the loÿd mesurement is made directly via a loiid ceil and can be trusted. 

this 1s net rx;lctly the case for the displacement. which is rnrasurrd rnriinly with linrar 

vanable di fferrntial transfomers (LVDTs) or eatrnsometers. In fact. the problem is not 

with the LVDTs or cxiensometers but rrither with the choice of the reference points that 

serve to the displacement measurement. Obviously. the deformations that are actually 

measured depend on the reference points taken for the displacement tnnsducers. Sincc 

extraneous displacements in the rxpenmental set-up cannot be rivoided and since the 

stress field riround the hole of a bolted joint is not uniform. an arbitrq choice of these 

references points makes cornpuison between different data sources irdious. In addition. 

the obtained data may be of little help for design purposes. The answer to such 

arnbiguiiy is usually addressed by the standard test methods or may result from a 

consensus between researchers. A literature survey shows that Crews [ I l  and. more 

recently, Kallmeyer and Stephens [2] have managed to measure the elongation of the 

bearing hole. This is accomplished by using a stiff wire that passes through the hole via a 

slot in the washen. placed between the coupon and the fixture plates. However. this 

method does not seem attractive, mainly because of the di fficult set-up. Consequently. 



most authors choose to mesure the displacernent at a fixed distance beside (3) or 

beneath the hole [J-71. The ASTM D5961 standard test method for bearing response of 

polymer matrix composite laminates [8] suggests the use of the latter approach but 

without specifying the exact location of the reference points. When measunng at a 

certain distance from the hole. the measured displacement will include hole deformation 

as well as plate deformation [9]. This is problematic since. in the ASTM standard. the 

bearing strain is based on the hole deformation but no data reduction procedure is 

worked out to separate the hole deformation from the plate deformation. 

Actually, it is not the hole elongation which interests the designer but rather the 

tlexibility of the joint. Indeed. it should be reminded that the büsis for joint tlexibility 

formulas used in design is the increased disphcement due to the presencr of the joint 

and not the hole elongation. Joint flexibility formulas aid the designer in determinhg 

and optimising the bolt load distribution in multi-boit joints [IO-1071. The flexibility 

xided to the structure not only includes the increased deformation of the plates. caused 

by the elongation of the holes and by the stress concentrations üround these holcs. but 

also the deformation of the bolt and. in the case of a single Iap joint. the rotation of the 

boit. The principle of joint tlexibility formulas is best clarified by the example of a 

single-bolt double lap joint loaded by ;in in-plane tensilr force "P' (Figure 3.1 ). The 

inner plate has thickness "hlW. width "wl" and the tende rnodulus is "El". The two outer 

plates have a width "w?", both have a thickness "hi' and the tensile modulus is "E;. 

The dimeter of the holes is "D". Two reference points are placed ai n distance "Li" and 

"L?" from the bolt centre, as shown by Figure 3.1. With the help of equation 3.1. the 

total displacement "8' between these two reference points can be calculated: 



Figure 3.1 : Single-bolt double lap joint. 

The total displacernent "8" is the sum of three components: "6i"."&" and "6j0,n,"- The 

parameter "C" stands for the joint flexibility. The joint displacement or de formation 

is obiained by multiplying this joint flexibility by the boit load. The joint 

flexibility "C" must account for al1 the involved deformations with the exception of the 

normal extensions of the plates. These normal extensions. "si" and "62". refer to the 

deformation of the plates under a hypotheticd unifonn tensile stress. Typically. the joint 

tlexibility formulas consist of different parts for the deformations of the inner plate (# 1). 

the outer plates i#2) and the bolt (#3). This is shown clrarly by the Tate and Rosenfeld 

formula. taken from Barrois [13] and presented by equations 3.23 to 3.2d: 



The total joint flexibility is the sum of the bearing. boit bending and bolt shear flexibility 

(equation 3.2a). The bearing flexibility, equation 3.2b. includes the bearing flexibility of 

the inner plate. the bearing flexibility of the outer plates and the bearing flexibility of the 

bolt. The parameter "E3" is the Young's modulus of the bolt. The rationale behind 

equation 3.2b is simple. For the inner plate for example. the bearing deformation is 

estimated as the defomation caused by a constant bearing stress P/(D.hl) acting over a 

distance " D .  Hence the resulting flexibility is ll(hi.Ei). Equations 3 . 2  and 3.2d 

account for bol& deformûtion by resprctively flexure and shear. Thrse rquations were 

obtainrd by modrlling the bolt ÿs a Timoshenko b a r n  with the bolt head and tail 

çiamped and with the bearing loads evenly distributed through the thickness of the inner 

and outer plates. Several other. more empirical. joint tlexibiliiy formulas have been 

devised. Caution must be used when selecting such a formula. Compmtive studies by 

Huth [14] and by Postupka et d. (41 show that there exists a substantial mismatch with 

çxperirnental joint deformations for some of these joint flexibility formulas. 

The bearing test set-up is fundixnentdly a structure. Hence. the assembly dws not only 

expenence coupon deformation but dso fixture and bolt deformations. Consequently. 

when the rntire joint flexibility is of interest. reference points for the displacement 

measuremeni are taken as discussed in the exarnpie above: one on the coupon (inner 

plate) and one on the fixture (outer plates) (41. The reference points should be adapted 

when only the coupon flexibility is of interest and not the bolt or the fixture defomation. 

The first reference point c m  be placed on the coupon. However, in order to exclude any 

bolt and fixture deformation, the second reference point should be placed at the contact 

surface between the bolt and the coupon. This location cannot be reûched with any 

pnctical and reliable method. Therefore. some authors choose the second reference on 



the bolt shank [5-71. The ASTM standard [8] takes the second reference on the fixture 

but without specifying the exact location. Without a doubt. some bolt and fixture 

deformation will be included in the coupon defomation rneasurements. 

Three-dimensional finite element models that model the whole assembly, including the 

bolt deformation, have been used to model single-bolt joints but with varying success. 

Ireman [15] observed poor agreement between measured displacements and numerically 

predicted displacements for a single lap joint between a carbon fibre-reinforced epoxy 

(CFRP) plate and an aluminium plate. On the contrary. numerkal load-displacement 

data agreed well with experimental data in a study by Postupka et c d .  [-Il on single-bolt 

double lap CFRP to CFRP and metal to metal joints. They concluded ihût 3-D tïnite 

clement models could be used to verify or establish joint tlexibility formulas. Indeed. 

insted of rnodelling a whole structure or multi-bolt joint in 3-D with al1 of the joint 

detaiis included, it is proposed to simplify the problern by using the joint tlexibility 

formulas. 

This paper is the first of a project aimed to investigatc the mechanicd behaviour of 

bolted joints in general purposc glass fibre-reinforced polyesters. In this part. t h  the 

iissembly deformation is studied. Then the focus is put on the coupon defomation. Since 

the bearing strain will be based on the bearing defomation. the çxpenmental data c m  be 

used to verify joint flexibility formulas. Furthemore. the importance of washer-friction. 

boli-hole friction. clearance and materid non-linearity are gauged. In the remaining part 

of this project, the proposed experimentai and numerical approaches are applied to srudy 

the bemhg defomation and stiffness for a range of laminates and coupon geometries 

[16]. Their strength and failure characteristics are dso studied [17]. 



3.3 Test set-up and procedures 

The expenmental set-up is shown in Figure 3.2. The steel fixture was connected to a 100 

k.N load cell of a MTS 810 servo-hydraulic testing machine. A tensile load was applied 

via gnps on the lower end of the coupon. As proposed by the ASTM standard. LVDTs 

were attached to the fixture at both sides of the coupon. The LVDT displacement rod 

was supported by a secondary fixiure that was clamped on the coupon at a distance "Lw 

from the hale centre. This distance "L", about 70 mm, was measured before each test. 

The LVDT displacements, the grip displacement and the force were recorded cvery 0.2 

seconds. A constant grip displacement speed of I mrnlmin was used to üpply the loüd- 

The assembly design and the choice of the coupon pometry for this single-bolt double 

shear bolted joint test were based on the guidelines given by the ASTM D5961 standard 

test method for bearing response of polymer matrix composite laminates [SI. According 

to the standard sprcifications, the specimen width was six times the hole diûmeter. The 

end distance - the distance from the centre of the hole to the non-loaded end of the 

coupon - was three times the hole dimeter. The hole diarneter was 9.53 mm for the test 

coupon but also for the fixture. A 9.23 mm high-strength steel boit was îïtted in thrse 

holes. The 0.3 mm bolt-hole clearance was higher than the clearance recommendrd by 

the ASTM standard but closer to the practical clearance values recommended for 

assembly of GRP structures [1 I I .  Washers (22.6 x 9.7 x 2.5 mm) were installed between 

the coupon and the fixture plates. The applied bolt toque was 3 Nm. It should be noted 

that contrary to the fixture proposed by the ASTM standard, the washrn were separate 

from the fixture plates and the fixnire plates could slide freely over the fixture pin. The 

steel fixture plates were 3 1.8 mm thick in the bolt section and 19.1 mm thick at the 

upper section. 



Figure 3.2: Experirnental set-up of the single-bolt double lap bolted joint test. 1: 

connection to load cell. 2: fixture devis, 3: fixnire pin, 4: fixture plate, 5: LVDT casing. 

6: bolt, 7: LVDT pin, 8: LVDT displacement rod, 9: test coupon. 10: coupon clamp for 

LVDT re ference, 1 1 : washer. 



The tested laminate was a glas  fibre-reinforced polyester laminate, 6.06 mm thick6. This 

laminate contained JO % E-glas fibre reinforcement. by volume, in an isophtdic 

polyester matrix. The fabric used was a non-cnmp fabric with unidirectional roving (O0) 

knitted to a chopped strand mat (CSM). The following lay-up sequence was used: 

[(CSM/O")/(0°/CSM)41,. The experimental longitudinal moduius of the coupon material 

was 26.9 GPa. This value agreed very well with the longitudinal modulus calculated by 

classical lamination theory and micromechanics (see [ 161). Accordingly. the following 

calculated engineering constants were used for the numerical simulations: Ex= 25.5 GPa. 

EFI 1.3 GPa. Ep7.3 GPû. u,+.36. u+.20. u&.15. G , ~ 3 . 9  GPa. Gy= 2.7 GPa and 

G,&8 GPa. For appronimate out-of-plane properties. micrornechsnics by Lapp [ 181 

and lamination throry by Hyer [19] were used. Eventually. material non-linearity will be 

considered in the tïnite rlement model through the use of a bilinear tension. compression 

and shear behaviour model. As for the linear material constants. calculated instead of 

measured material properties were used. To model the bilinear behaviour in tension and 

compression. knee points were put at 64 M W  in the longitudinal direction and tii 28 MPa 

in the transverse direction. Beyond these knee points. the rnodulus was reduced to 13.1 

GPa and 8.3 GPr respectively. Sirnilarly. to model the bilinear brhüviour in sheûr. a knee 

point was assumed at 40 MPa and the shear modulus was reduced to 1.2 Gpa beyond this 

knee point. More details on the selection of ihese data are given in the complementary 

paper [ 161. 

6 Le matériau étudié dans cet article est le mriténau A. Son épaisseur était légèrement au-dessous de 

l'épaisseur moyenne de 6.2 mm. 



3.4 Study of assembly deformation 

3.4.1 Model description 

A bulky fixture and a thick boit were chosen to restrain their deforrnation and to enable 

the study of the coupon deformation only. Nonetheless. a smdl arnount of fixture and 

bolt defonation is inevitable. In order to m e s s  the deforrnation of the whole rissembly 

and the interaction between the assembly's pans. a three-dimensional finite element (FE) 

mode! was set up with the commercial FE package Ansys 5.5 [201. Figure 3.3a shows 

the FE model and the coordinate axis orientation. Because of symmetry. only half the 

width and hülf the thickness of the ÿssrmbly were rnodelled. The outrr wmhrr wiu: 

attached directly to the boit shaft in order to save a contact-friction interface betwern the 

outer washer and the head of the bolt. To reduce the number of degrees of freedom. 

substructuring was used. Superelements (MATRIX 50) were created for the bolt. the 

coupon and the fixture. Underlying the superelements were 8-noded brick elements 

(SOLID 45). inferior tetrahedron elements were only used instead of the brick elements 

where the fixture plate tapers. For the coupon. the materid properties were smeared 

through the thickness by the use of linear onhotropic material properties. Hence. no 

interlarninar stresses could be studied. Since non-linear material propenies cannot be 

combined with substnicturing [20), linear material propenies were used for the steel 

washers, the bolt and the fixture. Fiexible surface to flexible surface contact elernents 

(TARGET 170 and CONTAC 173) were used io model the contacting surfaces. Clearance 

and friction were taken into account. Friction coefficients for composite to steel and steel 

to steel surfaces were chosen respectively as 0.33 [21] and 0.6. Around the hole of the 

coupon, elements were placed every 5". on the fixture every 7.5" and on the boit every 

10". The through the thickness mesh density of the different parts is shown at Figure 

3.3b. It was not possible to use a finer bolt mesh, since computing time was dready 



excessive. A zero radial displacement boundary condition was applied ai the boundary of 

the large upper hole of the fixture plate, where it connects to the fixture pin in the 

experimental set-up. Movemeni of the fixture plates in the thickness direction was 

restrained. The assembly was prestressed in the through the thickness direction by 

making the bolt 0.007 mm too short. This accounted for the through the thickness stress 

of 5 MPa induced by the 3 Nm boit torque (221. Finaily. a 14.17 kN tende load was 

generated by the application of  a negative 0.4 mm displacernent 100 mm from the hole 

centre. 



Figure 3.3: 3-D finite element model: (a) overview of the fixture, the inner washer, the 

coupon and the boit with attached outer washer; (b) zoom of contact region. 



3.42 Assembl y deformation 

Figure 3.4 is a graphical presentation of the displacements that the bolt. the coupon and 

the fixture undergo under the full load ( 14.17 W). The curves represent displacements 

through the thickness dong the Z-ais. n i e  coupon line. the three bolt lines and the 

fixture line are al1 taken at the half width symmetry line (Y=O mm). The front of the boit 

refers to the side of the bolt that contacts the coupon while the back of the bolt 

designates the side in contact with the fixture. The coupon and fixture lines refer to the 

displxements of the coupon and the fixture boundaries nt Y=O mm that are in contact 

with the bolt. The LVDT pin (see Figure 3.2) was screwed in the fixture 19.1 mm 

beneath the holr centre and 14.3 mm from the crntreline. The LVDT pin line is taken 

through the thickness of the fixture in the extension of this pin uis .  

0.000 - 
1 Coupon Washer 

-0.w5 ; 
t 

fixture 

4. 

7.5 10 12.5 15 17.5 20 

Position on 2-axis (mm) 

Figure 3.4: Displacements predicted by 3-D FE mode1 for the bolt, the coupon and the 

fixture. 



Many interesting features cm be observed in Figure 3.4. The first general remark 

concems the coupon and bolt front displacement lines. These lines are expected to 

superimpose since the load is transferred from the bolt to the coupon at this interface. 

Instead, a small gap is observed between these lines. The gap between the lines 

corresponds to a very small gap between the bolt and the coupon at this location in the 

model. Small local gaps exist between the contacting bolt and coupon meshes since the 

contact procedure cînnot entirely match the corner mesh of the bolt on the finer rnesh of 

the coupon. There is however no overall gap and. iherefore. this numerical artefact is not 

Iikely to affect the global response of the model. The second generai observation that can 

be made from Figure 3.1 is thrit the total deformation of the bolt and the tïxture üccount 

for almost 0.M mm or 10% of the applied displacement. The third feature wonh noting 

is the dissirnilarity between the thrce lines representing the bol! (front. centre and back). 

In the following sections. the defornations and displacemrnts of the assembly's 

components are analysed in more detail. 

3.4.3 Bolt deformation 

In this section it is attempted to analyse the bolt deformation predicted by the tinite 

element model. In fact, the god is to rationdise the unsteady trends pattemed by the 

three lines ( front. centre and back) representing the bolt displacements in Figure 3.4. It 

should be recailed that the bolt is cornpressed at its front in the coupon section and at its 

back in the fixture section. The compression of the bolt by the contact forces is cdled 

bolt bearing. The difference between the bolt front and bolt centre lines in the coupon 

section, observed in Figure 3.4. results from the bolt bearing defornation. A similar 

observation c m  be made for the difference between the bolt back and bolt centre lines in 



the fixture section just beside the washer. This difference results from the bearing 

deformation of the bolt where it is in contact with the fixture. These observations are 

well illustrated by Figure 3.5 which shows the stress contours in the bolt. For the benefit 

of clarity the deformation of the bolt is amplified 50 times in Figure 3.5. 

Figure 3.5: Nodal stress contours in the bolt (Stress-X). Observation in X-Z plane (Y=C)). 

de formation of the bolt mplified 50x. 

It can be seen in Figure 3.5 that the load transfer area is the siege of high compressive 

stress concentrations. The compressive stress goes much 'deeper' than the centreline of 

the bolt, cenainly in the coupon section. This compression causes the difference between 

the bolt centre and bolt back lines in the coupon section of Figure 3.4 For the part of the 

bolt in the fixture, it is clear that even tough the fixture is 31.8 mm thick. the stress 

transfer region in the fixnire is concentrated right next to the washer. in fact, Figure 3.4 

shows that the bolt back line and the fixnire line cross beyond 17.5 mm. This indicates 

that a gap is created between the fixture and the backside of the bolt. In the washer area. 



the compressive stress should be about zero at the bolt surface. However. due to the 

limited number of through the thickness elernents (Figure 3.3b). this stress discontinuity 

is not delineated very accuntely in Figure 3.5. Although affected by the bearing. a great 

deal from the deflection of the bolt-centre Iine in Figure 3.4 results from bending and 

shear deformation of the bolt. Actually, bolt deflection by flexure and shear c m  be 

estimated by 3 method proposed by Barrois [13). A Timoshenko bearn on two elastic 

foundations then represents the bolt-plate interaction. The beam itself represents the bolt 

and the elastic foundations act as the coupon and the fixture. Figure 3.6 represents the 

model set-up gnphicaily. In fact. it shows a sketch of the resulting load distribution 

instead of the rlastic foundations that generate these loads. Because of symrnetry. again 

only half the bolt length was modelled. The bearn clamping at the left end reflected this 

symmetry condition. Betwren the two rlastic foundntions. r 1.5 mm beam undrr a 

constant shear force wris added to account for the thickness of the washer. Sincr the bolt 

is long and since there is a 0.3 mm gap between boit and fixture. there is a part of the 

bolt that does not contact the fixture and that will not contribute to the Ioad trrinsfer. 

Therefore. this part of the bearn was modelled as having only bending acting on it. The 

head of the bolt was supposed perfectly clamped. hence the boundary condition at the 

right end of the beam. The length of the bolt-fixture contact zone was determined by 

itentions. The foundation stiffness "kW for the coupon and fixture was determined by the 

formula proposed by Barrois: 

Clearly the foundation stiffness is controlled primarily by the Young's modulus "F'. 

Hence, the foundation stifhess of the steel fixture was 213.3 kN/mrn2. For the 

foundation stiffness of the GRP coupon. the longitudinal modulus was used. This 

resulted in a coupon foundation stifhess of 26.6 kN/rnrn2. 
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Figure 3.6: Model of the bolt as a beam on elastic foundations: model sketch with 

coupon and fixture loads: cornparison of displacement results with bolt displacement 

results from the finite element anaiysis (FEA). 

Figure 3.6 compares the analyticd bolt denection to the finite element solution. For the 

finite element model, the deflection of the bolt centre line is shown but dso the average 

of the boit front, back and centre lines. While the main weakness of the finite element 

model is the limited number of through the thickness divisions. the beam model is 

clearly an oversimplification of the problem. For example, the foundation is 

discontinuous in the beam model and the bolt bearing deformation is no< taken into 

account. Despite these drawbacks, the analytical and FE andysis results are dongside in 

the region of intetest, showing the importance of bolt flexure and shear in the total 



deformation of the bolt. The method proposed by Barrois seems to give a fairly good 

rstimate of the involved displacements without making any presumptions on the load 

distribution through the thickness. The bolt load distribution is presented in Figure 3.7 

for both the analytical and the finite element models. The F E  bolt load distribution is 

calculated from the nodal loads on the coupon and the fixture hole surfaces. The contact 

length in the fixture is only 5.7 mm for the malytical approach while it is about 1 1.5 mm 

for the finite element simulation. Both are probably imprecise. The analytical rstimate 

becûuse it simplifies the problem and the finite element model by reason of the small 

number of elements used through the thickness. The almost flat loüd distribution in the 

coupon predicted by the analytical model cm be rxplained by the iow foundation 

stiffness for the GRP material. in the finture, the stiff steel foundation causes a high load 

gradient. For the finite element model. the through the thickness load gradient is a bit 

higher in the coupon but less in the fixture. The resuiting load is less in the FE rnodel 

since 2% of the total load is transferred by friction via the washer according to the 

model. Actually, regardless of al1 the differences between the finite element and the 

beam model, both show clearly that it is mostly the fixture material right next to the 

coupon that takes the load. The assurnption that the bolt load is evenly disiributed 

through the thickness. made by the Tate and Rosenfeld formula. is clertrly not vdid for 

the present rxperimental set-up. 
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Figure 3.7: Bolt load distribution: analytical and finite element analysis (FEA) results. 

3.4.4 Fixture deformation and rotation 

Figure 3.8 shows the fixture deformation. amplified 400 tirnes. The fixture rotation was 

expected. The gradient in the contact pressure between the boit and the fixture. which is 

caused mainly by the bolt deformation in flrxure and shear, creates a bending moment 

around the Y-ÿxis in the fixture and accordingly results in some rotation of the fixture 

plates. This rotation is dso observed via the smdl slope of the LVDT pin line in Figure 

3.4. The rotation of the fixture is of major importance since the LVDTs were attached to 

the fixture via the LVDT pin at a 40 mm distance from the fixture attachment point 

(Figure 3.2). At the height where the pin is screwed in the fixture, the pin-fixture 

assembly acts as a ngid body: stresses are negiigible in the fixture ai the extension of the 



LVDT pin, resulting in a straight LVDT pin line. Consequently, the rotation of the 

fixture can be extended dong the pin. A measurement error would be induced by the 

fixture rotation. The measured displacement would be significantly higher than the 

rictual displacement since the LVDT casing tums with the fixture. Although it was not 

commented upon. fixture rotation also shows up in the finite element model by Postupka 

et a[. [41. At this point. the choice of the boundary conditions on the upper fixture axis 

becomes important. During the experiments it was observed that free sliding of the 

fixture plates over the fixture pin was irnpaired once the bolt was tightened. Hence. one 

FE model was sec up that did not allow any sliding of the fixture plates over the fixture 

pin and a second model was set up with free sliding of the fixture plates over the fixture 

pin. [t w x  round thai, when the fixture was free to slide over the fixture pin. the rotation 

w s  üpproximatel y four limes greater. 

Figure 3.8: Fixture de formation. de formation amplified Jûû x. 

Because of its importance. the rotation was verified experimentally. Both L W s  were 

attached at the same side of the fixture and on the same LVDT pin. one closer to the 

fixture plate (3 [mm) and the other one further from the fixture plate (Mmm). The 

second reference point was not taken on the coupon but on a plate fixed to the machine 

frame. Figure 3.9 shows a typicd result of these tests. In order to confimi the rotation 

predicted by the free sliding FE model, the difference between the LVDT data in Figure 

3.9 should increase with the load and reach about 0.06 mm at a 20 kN load. Acnially, no 

such difference could be observed in any of the three conducted tests. Even the smaller 



rotation associated with the non-sliding fixture could noi be observed. Hence. the non- 

sliding fixture boundary condition was preferred over the sliding fixture condition. 

Moreover, in the light of the experimental results, the fixture rotation will be ignored. 

No apparent reason was found to rxplain the difference between the observed 

experimental behaviour and the FE predictions. 

Figure 3.9: Displacements recorded with both LVDTs rittached to one LVDT pin but ai 

different positions: 3 1 and 64 mm from the fixture plûtes. Second reference for the 

displacement mesuremeni is a plate fixed to the machine frame. 

3.45 Bolt-Eixture flexibility 

The displacement recorded by the LVDTs cm be calculated by interpreting the 

displacements in Figure 3.4. For this estimate. displacements in the coupon section will 

be avenged over the coupon thickness while displxements in the fixture will be taken at 

the fixnire's edge. Also, we suppose that the reference point of the LVDTs on the 



coupon is placed 100 mm below the hole centre. The total displacement recorded by the 

LVDTs (kvm) cm then be separated into the following cornponents: 

hvm - - ~ C O U ~ O M O C I ~  + &%brbbc + &.bf + &.II + &~f,r + (&IILLVDT) (3.4a) 

SLvDT(mm) = 0.361 + 0.003 + 0.005 + 0.008 + 0.011 + (0.024) mm (3.4b) 

StvDT (%) = 100 + 0.8 + 1.4 + 2.2 + 3.0 + (6.6) % ( 3 . 4 ~ )  

The coupon displacement bb6c,,pn+,,,d" is the total de formation of the coupon. put equal 

to 100% in equation 3 . k  to easily compare the contributions of the other deformations. 

A number of unwanted defonations are added to the coupon displacement. In the 

coupon section, the part of the bolt bearing defonnation from the bolt front line to the 

boit centre iine is called bb&rg,bc''. Likewise. "&,Q,bi' designrites the part of the bol! 

bearing defomation in the fixture section. from the bolt centre linc to the boit back line. 

The defortnation of the bolt centre line. mainly by flrxurc and shear is çalled .98h.h" and 

the fixture deformation. cülculated as the difference betwern the LVDT posltion line and 

the fixture line. is named "&jeri' Finaily the displacement associated with the lever arrn 

effect of the tïxture rotation b'&,t,LVD+', is computed from rhe rotation angle of the LVDT 

pin line. The lever a m  effect accounts for almost as much as the bolt and fixture 

deformations together. However. it could not be observrd expenmenially and for that 

reason it will be neglected. Still. the remaining fixture and boit deformûtions have to be 

riccounted for. With the help of equation 3.5. the total bolt and fixture deformation 

included in the recorded LVDT displacernent can be calculated. During 

experiments. the total coupon deformation cm then be calculaird by subtracting the bolt- 

fixture defonnation from the recorded LVDT displacement. The bolt-fixture fiexibility 
a b  Cboit.emR" is defined as the boit and fixture deformation per unit load. Assuming a 

linear load-displacement relationship and using the numerical defomation data given 

above, the bolt-fixture flexibility (CbIefiXmR) is estimated to be 1.9 1 0 ' ~  m m ,  for the 

present experimental set-up. For subsequent analyses [ i  61. the bolt-fixture tleribiliiy is 



presumed independent of coupon width. end distance and the lay-up of the GRP 

lminates. 

3.4.6 Coupon defomation 

The load is iransferred from the coupon to the fixture mainly by the bolt. According to 

the model only a smdl load fraction. 2% of the full 14.17 kN load. w u  transferred via 

washrr friction. Figure 3.4 and Figure 3.7 showed noticeable but relatively small through 

the thickness defomation and stress gradients in the coupon. Considenng that thesr 

three-dimensional phenornena are of a limited magnitude. a two-dimensional finite 

element rnodel seems apt to study the coupon deformation. The 3-D finiir element 

model predicted that the full load induced a 0.36 mm defomation in the coupon. Only a 

pan of this defomation cm be attributed to hole elongation as will be detailed in the 

subsequent section. where the coupon defomation is studied in more detail. 

3.5 Study of coupon deformation 

3.5.1 Mode1 description 

A two-dimensional finite elemen t mode1 is chosen io investigate the coupon 

deformation. It ailows a parametric study of the important parameters without excessive 

computing times. Figure 3.10 shows the applied boundary conditions and the element 

mesh. The hole boundary region was meshed by structural solid elements with midside 

nodes (PLANE82). Again, elements were placed every 5' for the contact side of the hole 



and every 7.5" for the oiher side. Further from the hole, four node structural solid 

elements without midside nodes (PLANEJ?,) were used. Contact between the hole and 

the boit was modelled with 2-D flexible contact surface to ngid target surface contact 

elements (CONTAC 1 72 and TARGET 1 69). The bolt wûs modelled as a rigid cylindricd 

target surface. Accordingly, the deformation of the bolt by beaing, shear and bending is 

not included. The contact elements were placed at the contact side of the coupon's hole 

boundriry. The rigid bolt surface was fixed and a 0.4 mm displacement was applied 100 

mm from the hole centre. Both bolt-hole clearance (A= 0.3 mm) and friction 0.33) 

were taken into account. bitially. linear material properties will be used. 

Figure 3.10: 2-D finite element model: (a) overview and boundary conditions: (b) detail 

of the hole region. 



3.5.2 Bearing deformation or hole elongation: definition of bearing strain 

In the introduction, it wûs mentioned that some authon mesure the hole elongation 

[1.2] while others measure a displacement beside [3) the hole or some distance beneath 

the hole [4-71. It is helpful to study the displacements in the coupon up close. so that the 

differences between these displacement measuremetits can be understood. possible 

ambiguity cm be removed and a meaningful displacement mesure c m  be devised. The 

displacement mesurement beside the hole, used by Collings and Beauchamp [3). will 

not be considered in this discussion since no direct physical meaning or releviince for 

design was intended by that displacement mesurement. Figure 3.1 1 show FE 

displricernent results dong different coupon sections. The total 0.4 mm displricement 

generates a 46.4 MPa tensile stress in the coupon section. It should be wamed that the 

following analysis only applies as long as the behaviour is elastic. Xny damage xound 

the hole due to the compressive. shear or tensile stresses involved will result in stress 

redistribution and damage propagation. From Figure 3.1 1 it can be seen that. since the 

boit is fined in the present rnodel. the material just in front of the bolt is constmined 

from moving. This consuaint is relieved when moving awüy from the midsection dong 

the Y-axis. as noticed from the hole front displacement line. Large gaps between the hole 

front, centre and b r k  lines are observed just aside the bolt (Y= 5 mm). This indicates 

ihat the tensile stnins are high in this zone. Towards the side. the diffrrences between 

these lines become small since the strain reduces noticeably towards the sides. As a 

consequence of these small strains. the displacements at the sides of the coupon are 

dmost the same as those further backwards. 10 mm behind the boit for example. At 60 

mm from the bolt centre the displacements have become unifonn through the width. 

This indicates that the stress concentration, which was observed around the hole, has 

disappeared. The small difference between the hole back and the X= -10 mm Iine at the 



midsection of the coupon (Y= O mm) shows that there is a zone with srnall tende strains 

just behind the bolt. The difference between the hole front and hole back lines at the 

midsection of the coupon (Y= O mm) is the hole elongation. Only 0.23 1 mm of the 

imposed 0.4 mm displacement actually becomes hole elongation and the remaining 

0.169 mm is plate elongation. This hole elongation is what is measured by Crews [ 11 and 

by Kallrneyer and Stephens [2]. 

Figure 3.1 1 : Displacements in the coupon ( hole front: X=D/2=+4.765 mm: hole centre: 

X=û mm: hole back: X= 4.765 mm). 

h our experirnental set-up as in most of the examined litenture (4-71, it is not the 

bolthole elongation that is measured, but the displacemeni at a distance "C' under the 

bolthole centre. as show schematically in Figure 3.1 1. Besides the easier installation 

procedure, the reason is that the rneaningful parameter from s desip pint  of view is the 

bearing deformation of the coupon and not just the hole deformation. From the Tate and 



Rosenfeld formula for the joint flexibility (equations 2a to 2d), we c m  see chat the 

bearing deformation of the coupon is an important part of the joint deformation. To 

calculate this coupon bearing deformation bb&o,,po,aYinp", the total coupon displacement 

L b 6coupn.mld" mrasured at a distance "Lw From the bolt centre (see Figure 3.1 1)  is 

sepmted in 2 components. The first componcnt is the normal extension of the coupon 

Le. the displacement that the coupon would undergo when subjected to a uniform tensile 

stress over the length "L. The remaining part of the total coupon displacement is the 

bexing deformation of the coupon. This is expressed by equation 3.6. 

tn f x t .  the bcÿring deformation of the coupon (&oupn.hng) is equal to the increüse in 

total coupon displacement caused by hole clongation aî well as by stress concentrations 

around the hole. Application of equation 3.6 to the present example shows that the 0.4 

mm coupon displacement (&,,,n,,,,~~ ) comprises 0.2 18 mm coupon bearing deformaion 

(&oupon,kmng). It is clear that "6,,.,..-," cnnnot be measured directly but has to be 

câlculated from equation 3.6. This requires that the tensile modulus "Ex" of the testrd 

materisil be known. 

It is with the bearing deformation de ou,,^,," that the bearing strain -&,;' will be 

calculated in this pnper (equation 3.7). The bearing stnin ''E~;' is the ratio of the beûring 

deformation over the hole diameter " D  (equation 3.7). The bearing stress "ab;' is the 

ratio of the load "P" over the hole diameter "D" and the thickness of the laminate "h" 

(equation 3.8). The bearing chord stiffness "Eb; is calculated by equation 3.9. In the 

present study. the stiffness is dways calculated from the dope of the bearing stress- 

bearing strain response curve between 1% and 1.5 % bearing stnin. These beming stnin 



values were selected since they are in the linear part of the experimental bebeving stress- 

bearing strain curves for various coupon geometries and laminate types 

The directions of the ASTU D5961 test mrthod are no! respectcd when the beûnng 

strain is bascd on the bearing defornation as defined by equation 3.6. The standard 

specitïes that the de formation of the hole in the direction of the bcaring load. i.e. the hole 

elongation. should be measured and used as the bais for the bearing stnin. The karing 

chord stiffness will clrarly be diffrrent when the strain is brised on the hole elongation or 

when it is brised on the bearing deformation. It is interesting to analyse how the pitch 

distance ratio "w/D" changes the relations between the total displacement. the hole 

elongation and the bearing deformation. Figure 3.12 presents d l  three for a range of two- 

dimensional FE models. The pitch distance ratio w;is varied from w/D=2 to w/D=lO but 

the end distance ratio (elD=3) and beüring stress (obi= Iûû MPa) were the same. 



+total diplacement 

+ hole elonqation 

_ _ _ _ _ C _ _ _  - 

wf0=2 w/W-3 w/&4 WI D=6 w/D= IO 

Wiâîh ratio (w/D) 

Figure 3.12: Bearing deformation, hole rlongation and total displacement for various 

pitch distance ratios "w/D". Belinng stress nr =lûû MPa and end distance ratio r/D=3. 

Figure 3.12 shows that the total coupon displacement decreases when the plate width 

increases. although the decrease becomes less for large widths. The hole elongation dso 

decreases with increasing plate width. however. the decrease is l e s  pronounced than that 

for the total displacement. For large widths. the decrease in hole clongation becomes 

very small. This means that the stiffness does not increase anymore for large widths 

when the strain is based on hole elongation. The bearing deformation data. which are 

calculated frorn the total coupon displacement data with the help of equation 3.6. show a 

different tendency. In Tact, the relation between hole elongation and bearing defomation 

seems to be dependent on the coupon geometry. certainly for large widths where the 

bearing deformation slightly increases. This increase must not be misinterpreted: a wide 

coupon will not get longer than a smdl coupon. The deformûtion of a coupon is 

accounted for by the totd coupon displacement while the bearÎng defomation is t 



component of this total coupon displacement. The reievance of defining a bea-ing 

deformation is that the total displacement can be cnlculated at any large distance "L" 

from the hole centre if the bearing defomation is known and vice versa. Displacement 

rneasurements made at different distances " L  from the bolthole. will rcsuh in different 

toial displacements but in the s m e  bearing displacement. This is provided that the 

distances "L" are far enough from the hole so that a unifom stress field has developed. 

In fact, it is the deviation from the unifonn stress field close to the bolthole thrit causes 

the increase in bexing defomation at high widihs. Although the stress becomes 

eventuûlly unifonn through the width for ail widths. the distance it txkes to becorne 

unifom differs, Stress results of the FE models reveal that the difference between the 

minimum and the maximum longitudinal stress is only 9% nt 30 mm brhind the hole 

centre for the w/D=2 coupon. 28 % for the w/D=6 coupon and 125 for iht. w/D=lO 

coupon. For the I q e  coupons. there is r considerable iength of the plate where the load 

is mostl y transferred by the innennost material. whrreas the material towards the sides of 

the coupon is not as much stressed. This is visible in the displacement curves for wlD=6. 

displayed on Figure 3.1 1 : the distance between the displacement curves ai X= -10 mm 

and X= -20 mm. is greater ai the mid-width of the coupon than at the sides since the 

stress is smaller at the sides. For ;i w/D=lO coupon. this effrct becomes vcry 

pronounced. Since the load is tnnsferred over a smaller widrh than the full width. the 

plate stretches more thm it would if the full width would be used to iransfer this load. 

Equation 3.6 does presume a uniform stress field since it defines that the bearing 

deformation is the increase in displacement due to the presence of the joint. Therefore. it 

does not account for the materiai not king  effectively stressed towards the sides. close 

to the bolthole. A plate deformation lower than the actual plate defontion is subtracted 

from the totai displacement and, as a result, an increase of the beriring defomation is 

observed. This increase of the bearing defomation will cause a decrease of the coupon 

be;inng stiffness for hi@ pitch distance ratios. Despite this cunosity. it is believed that 



the coupon beriring deformation should be taken as the basis for bearing strain and not 

the hoie elongation. The coupon bearing deformation is of practical interest to the 

engineer since it allows a convenient calculûtion of the total displacement and since it is 

consistent with the joint flexibility formulas. 

3.5.3 Importance of washer friction 

It is current practice tu calculate coupon deformations by two-dimensional numerical 

models. If the bolt is tightened. some load is transferred by friction on the plates' 

surfrice. ln the present case this friction load has to pÿss through the washers. which are 

placed between the coupon and the rixture plates. Th is  second load püth could influence 

the in-plane displacements and the resulting bearing stiffness. To gauge the validity of 

the two-dimensional approach for our set-up. the results of the full three-dimensional 

finite element model were compared to the two-dimensional model. Moreover. another 

three-dimensional FE rnodel wÿs added with a rigid bolt and a rigid washer. 

Consequently. the amount of load trmsfer by friction can be analysed without fixture 

bending. First a 0.002 mm through the thickness displacement was applied to the ngid 

washer. The pressure that is hence created between the washer and the laminate matches 

the initial through the thickness stress caused by the 3 Nm bolt torque. In a second step 

the in-plane tensile load was applied on the coupon. 

Figure 3.13 shows that the original 3-D model, which has fixture rotation. and the 2-D 

model agree relatively well. At low loads. the original 3-D model predicts a higher 

stiffness than the 2-D model. The 3-D model with the ngid washer also shows this high 

onset stiffness. However, it superimposes with the 2-D model at higher loads. The stiffer 

onset for the 3-D models results from the coupon-washer friction. At full load, 6 % of 



the load was transferred by friction for the 3-D mode1 with ngid washer, against 2% for 

the original 3-D model with fixture rotation. The difference must be caused by the 

different through the thickness stress distribution under the washer. Curiously. the 

experimental bearîng stress-sirain behwiour resembled more the 2-D behnviour. The 

initial stiffness was certainly not higher than the stiffness at moderate loads during the 

experiments. Moreover. experimental stiffness results by Cooper and Tuwey [6) showed 

no siiffness difference between pin bearing tests and bolt bearing tests at a bolt torque of 

3 Nm and 30 Nm. The 2-D mode1 without washer friction is therefore judged suitable to 

model the coupon deformation for the present test set-up. 

O 0.005 0.01 0.015 0.02 0.025 
Bearing strain (-) 

Figure 3.13: Cornparison between 2-D and 3-D rnodelling of the bearing stress-bearing 

stnin response. 



3.5.4 Friction and clearance 

In al1 the previous analyses. (i A d . 3  mm bolt-hole clearance and n pd.33  friction 

coefficient were considered. Sensitivity of the bewing behaviour to friction and 

cleannce is surnmarised by Figure 3.14. A different behaviour is observed for the perfect 

fit (A=O mm) and for the clearance fit ( A S . 1  mm and A 9 . 3  mm) simulations. For the 

perfect fit simulations. the bearing stress-bearing strain responsc is linear. For the 

clearance fit simulations on the contrary, the initial stiffness is low and independent of 

the friction coefficient. At higher loads the stiffness increiises and the influence of the 

Friction coefficient shows. The role of bolt-hole friction becomes derirly smriller when 

high clearances are used ( A d . 3 ) .  This trend was also reportrd by Pierron et cil. [231. For 

the clearance fit simulations, the stiffness increases with the losid becriuse the contact 

angle increases with the load. For the perfect fit simulations on the contrary. the contact 

angle was independent of the karing load. 



Figure 3.14: Influence of clearance (M. 0.1.0.3 mm) and friction coefficient (p=O. 

0.33.0.6) on the bearing stress-karing strain response. 

35.5 Material non-linearity and resulting ûearing stiffnas value 

High stress concentrations are present around the coupon hole. Due to fibre-matnx 

debonding and resin cracking in the CSM. materid non-linearity begins at low load 

levels. Shear non-linearity is also reported to significantly affect the bearing response 

[23]. Therefore. bilinear onhotropic material properties were calculated and modelled 

w ith the anisotropic rate-independent plasticity option (ANISO) of the Ansys 5.5 

software [20]. Figure 3.15 shows the bearing stress-strain response for both linear and 

non-linear materiai behaviour. Both models had a 0.3 mm bolt-hole clearance and a 0.33 

friction coefficient. Even though only the material close to the bolthole is highly 

stressed. the stiffness reduction by the non-iinear material properties i s  obvious. 



Although the stiffening effect is not visible anyrnore in the bearing response of the non- 

linear materid property rnodel. the contact area does increase with load. in fact. the 

contact angle was always slightly higher for the non-linear materid property rnodel than 

for the linear one. The resulting numerical bearing chord stiffness is 9.89 GPa when 

material non-linearity is considered, instead of 13.17 GPa otherwise. 

O 0.005 0.01 0.01 5 0.02 0.025 

Bearing strain(-) 

Figure 3.15: Influence of material non-linearity on beuîng stress-bearing strain response. 

3.6 Experimental validation 

As claimed in the introduction, a major concern when testing bolted joints is which 

displacement is king used to generate the bearïng stress-stnin curve. The preceding 

numericd study pointed out that the measured displacement includes unwanted bolt and 



fixiure defornation. These included bolt and fixture deformations were quantified by 

equation 3.5 and they cm therefore be subtracted from the measured displacement. The 

result is the totd coupon displacement ~6coupn ,~o~" .  The coupon bearing deformation 
. b Scoupn,bcYing" is then retrieved from bbScoupn.t.ai* through the application of equation 3.6. 

The complete procedure is formulated neatly by equation 3.10, which takes also inro 

riccount that the measured displacement is actually the average of two LVDT 

displacemeni measurements. 

The experirnental bearing strain ' ' E ~ ~ "  is calcul;ited from the coupon bearing deformation 
.. 6coupon,kmn," by the application of equation 3.7. The bearing chord stiffnrss "Ehr" is 

then computed by a linertr regression on the data of the bearing stress-bearing strriin plot 

between 1 % and t .5 % beriring strriin. 

Figure 3.16 shows the beÿnng stress-bearing stnin response for one of the four 

performed validation tests. The braring chord stiffness line. which stms at the effective 

origin. is also shown. The rneûsured bearing chord stiffness values are given in Table 3.1 

dong with the average value. the standard deviation. the coefficient of variation and the 

confidence interval range. The variation in bearing chord stiffness values is relatively 

high. Nelson et ( i f .  [IO] also reponed high scattering for their bearing stiffness tests on 

carbon fibre-reinforced epoxy composites. According to Figure 3.14. high scattering c m  

result from srnall variations in boit-hole c lemce.  Also, the data reduction by equation 

3.10 increases the relative difference between ihe rxperimentally rneasured 

displacements and the material heterogeneity is emphasised by the small bolt-hole 

contact area. 



Figure 3.16: Example of rxperimentd bearing stress-bearing strain responsc. 

Table 3.1 : Experimental bearing chord stiffness. 

1 Specimen 

1 Std. I A2 

Std. 2 A2 

Std. 3 A2 

Std. 5 A2 

Average 

1 Std. Deviation 

Bearîng chord stiffness Ebr 

1 1550 MPa 

t WS2 MPa 

778 1 MPa 

9661 MPa 

9861 MPa 

1589 MPa 

16.1 % 

I2528 MPa 



Considering the observed experimental scatter, the close match between the 

expenmentd siiffness value (9.86 GPa) and the numencally predicted value (9.89 GPa) 

c m  be regardrd as a coincidence. However. the good agreement between the 

experimental and numerical beaing chord stiffness data is confinned by additional tests 

with different Iminate and geometry configurations [16]. For the exarnple given in 

Figure 3.16. the stiffness would be 1 1 %  lower if the bolt-fixture flexibility were not 

taken into account. The calculated bolt-fixture flexibility is  important although an 

oversized fixture and a relatively thick bolt were used. Bolt deformation could have bren 

reducrd by choosing a ihicker bolt and. as suggested by the ASTM standard. by making 

the washer and the fixture plate in one piece. However. large bolt diameter ovcr laininate 

thickness ratios "Dh" reduce the bearing strength for GRP [?A] and fixing t h ~  w~shcrs 

to the tkturc plate would reduce the versritility of the fixture. 

3.7 Conclusions 

Frorn the results of the three-dimensional finite elernent model. ri data reduction 

procedure was elabonted to exclude the bolt and fixture deformation from 

experimentdly measured displacements. Although the steel bolt and the steel tïxiure 

were made relatively thick, their deformation was substantial and hence the proposed 

correction proved to be necessary. The bolt deformation and the bolt load distribution 

from the finite eiement model were compared to those resulting from lin analytical 

model that represented the bolt-plate interaction as a beam on elastic foundations. 

Despite some differences, both models showed clearly that the through the thickness 

load gradient is limited in the GRP coupon but very pronounced in the fixture. in the 

fixnire, the contact pressure with the bolt was at its highest right next to the coupon 



edge. from where it reduced quickly. The measurement of the bearing defomation was 

preferred to the measurement of the hole elongation. Figure 3.12 showed that the relation 

between the hole elongation and the karing deformation depends on the coupon 

geometry. Considering that the coupon bearing deformation is easier to mesure and 

useful for design. bearing strain and stiffness should always be based on the beünng 

deformation. To get a good numerical estimate of the bearing stiffness, material non- 

lineari ty should be taken into iiccount. This material non-linearity reduced the numerical 

bearing stiffness by a third in the studied example. The bolt-hole clearance and the 

friction coefficient also prove to be important parameters for the numerical analysis of 

the load-displacement behaviour. Three-dimensional numerical analysis predicts an 

i n c r e ~ e  of the initia] stiffness by washer friction. Since this initial incrcase wris nor 

observed rxperirnentally and since the influence on the loüd-displacement behaviour was 

raihrr small. washer friction was tgnored and a 2-D approach wris adoptcd for the 

numerical study of coupon defomation. The experimental coupon bearing stiffness 

agreed well to the numerical beûring stiffoess obtained by this 2-D finite rlement model. 

However. more experimental load-displacement data are needed to verify much of the 

numerical resul ts. 
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CHAPITRE 4 

BEARING STIFFNESS OF GLASS FIBRE-REINFORCED 

POLYESTER: INFLUENCE OF COUPON GEOMl3TRY AND 

LAMINATE PROPERTIES 

Les méthodes developpées dans I'ürticle précédent sont appliquées dans le présent 

article. Lü riponse charge-déplacement est analysée et modélisée pour une gamme de six 

matÇriüux composites verre-polyester d'usage ginéral et pour trois géométries 

d't-chantillons. Ainsi. nous démontrons comment la rigidité de portance et la réponse 

charge-diplacemenr en général sont dfectées par les propriétés mécaniques des 

matériaux et par la géométrie des échantillons. 



BEARING STIFFNESS OF GLASS FIBRE-REINFORCED 

POLYESTER: INFLUENCE OF COUPON GEOMETRY AND 

LAMINATE PROPERTIES 

1 Centre for Applird Resrcircir on Poiymrrs. Ecolv Polytechnique de Montréd. CP 6079. 

sricciirsc~le Centre- Ville, kfu~itrL;<ri. Quebec. H3C 3A 7. Cmcrdcr 

( Cet article a Cté soumis au journal "COMPOSITE STRUCTURES" ) 

4.1 Abstract 

The bearing stress-strain response of glriss fibre-reinlorced polyester (GRP) Iminates in 

a single-bolt double lap joint was investigated experimenteliy and numericülly. Six GRP 

laminate types were tested according to the ASTM D5961 procedures for three coupon 

geometnes. A 2-D finite element model that included material non-linemity. clearance 

and bolt-hole friction predicted the bearing stiffness very accuntely. However. both 

numerical and cxperimental data disagreed with existing joint flexibility rnodels 

developed for metals or carbon fibre-reinforced epoxy laminates with tight fitting bolts. 

Clearly, some adaptation of the joint flexibility formulas is needed when they are used 

for design of GRP stmctures with large bolt-hole clearance. On average. joints with a 

reduced width (w-2) were 26 % more cornpliant than three times wider standard 



joints (w/D=6). Doubling the end distance had a smaller effect on the beaing stiffness. 

Laminates with more axial reinforcement had a clearly higher bearing stiffness for the 

small coupon width (w/D=2). For wider coupons (w/D=6). this trend became less 

rpparen t. 

KEYWORDS: bolted joints, fastening, bearing deformation. bearing stiffness. GRP. 

4.2 Introduction 

Whrn dealing with mechanically fastened composite structures. the bolted joint is the 

weakest link in the structure. If in addition the mechanical joint is not optimally designed 

this will result in premature and unexpected failure. A great deal of research i1.21 has 

therefore concentrated on the stress and strength analysis of bolted joints. While most 

practical joints consist of multiple bolt rows and columns. rcsearchers focus more on 

single-boit joints. Fortunately. data from single-bolt joint tests can be useci to calculate 

the strength of multi-bolt joints [31. One of the key strps in such a procedure is to 

determine the load cmied by each bolt. Joint flexibility formulas are simple tools to 

predict these boit loads [ 3 4  and the most practical way to detemine or verify these 

joint flexibility formulas is by analysing the load-displacement behrviour of single-bolt 

joint tests. Therefore, both the strengtb and stiffness characteristics of single-bolt joint 

tests are of great importance. A number of joint flexibility formulas have been 

developed, mainly by the aviation industry. for use with metais and carbon fibre- 

reinforced epoxy (CFRP) (3-71. However, considenble differences have been found 

between these joint flexibility formulas [5,7]. So far, to the authors' best knowiedge, the 

joint flexibility fornulas have not k e n  vaiidated for glass fibre-reinforced plastic 

smcnirrs, which are more cornpliant than metals or CFRP stmctures. Moreover. as 



opposed to design pnctice in the aviation industry, the bolt-hole cleûrance in genenl 

purpose glass fibre-reinforced plastic structures is often high to ease the assembly of the 

joint. 

The load-displacement response or the bolt loads in multi-boit joints can also be 

determined by numerical modelling of the bolt-plate interaction [8- 1 11. Good correlation 

between experiments, joint flexibility formulas and a 3-D finite element model were 

found by Postupka et of. [7j for a single-bolt double lap joint. However. the same 

accuracy level cannot be mainiained when modelling a whole structure with numerous 

boits. Al1 of the joint's details cannot be included in a global analysis. The local-global 

transition cm be made with the joint flexibility formulÿs. Such a hybrid procedure is 

proposed by the Eurocomp handbook [4]: fïnite element anülysis is used to modrl the 

global rnulti-boit structure but the locai load-displacement relationship in the bolt areas 

is assessed by joint flexibility formulas. These joint flexibility formulas can be verified 

or established via a local 3-D finite element analysis, according to Postupka et ( i f .  [7]. 

The load-displricement response of a bolted joint can be divided in three pans [3]. 

Ini tidl y. for joints with bolt-hole clearance. the cissembly conditions result in some 

sliding without significant loads. After this initial sliding, a iinear load-displacernent 

response is observed. This is the part of the load-displacement response characterised by 

the joint flexibility formulas. The deformations of the plates and of the bolt contribute to 

the observed joint flexibility and as such the joint flexibility formulas must account for 

the bearing deformation of the plates but dso for the deformation of the bolt. Collings 

and Beauchamp 1121 observed experimentally that laminates with a high t J S O  ply 

content had the highest bearing stiffness. Cooper and Turvey [13] showed for GRP that 

the coupon width has a strong influence on the bearing stiffness and the end distance 

less. For non quasi-isotropie laminates, the bearing stiffness is strongly affected by the 



direction under which the load is applied (141. The applied bolt torque dws not alter the 

bewing stiffness [13] but bolt-hole clearance significantly lowers the bearing stiffness 

[6,15]. At high bearing loads, the load-displacement response becomes non-linear [12], 

thereby limiting the second part of the load displacement response. The original joint 

flexibility formulas are invalid in the non-linear part of the load-displacement response. 

which goes up to the ultimaie bearing load. Nelson et al. [3] chose to model this 

transition to non-linearity by a bilinear law. A knee point is put at 80 % of the ultimate 

bearing load and the bearing stiffness is reduced to 20 % of its original value to model 

the non-linear part of the load-displacement response. For GRP. s clear knee point with 

subsequent st i ffness reduction marks the transition to non-linearîty. üs observed 

experimentally by Cooper and Turvey [ 131. The transition is referred to as the damage 

load since the first perceptible damage is produced at this point. The damag load is 

independent of the coupon geometry but increases with bolt torque. The washers placed 

between the coupon and the fixture plates affect the load-displacernent response and 

particularly the Ievel of the damage load [16). Without ihese washers. some non-linearity 

can be observed before the damage load is reached. Moreover. the damage load is 

lowered but the ultimate load is increased. Bolt-hoie clearance reduces the damage load 

[15] and clearance between the bolt and the washer dso affects the darnage load [17]. 

in this investigation, we focus on the load-displacement response of typical general- 

purpose glass fibre-reinforced polyester (GRP) laminates in a single-bol t double lap 

joint. The bearing response is evduated for six typical GRP Iminates and three coupon 

configurations. Moreover, bearing stiffness is simulated by a two-dimensional finite 

element model that takes into account matenal non-linearity, clearance and bolt-hole 

friction. Although the bearing tests were based on the genenl guidelines of the ASTM 

D596 1 standard test method for bearing response of polymer matrix composite laminates 

[18], a specific data reduction procedure was used to calculate the deformation. The 



authors established this data reduction procedure in a preceding paper [19]; it enables a 

cornparison between the present bexing stiffness data on the one hand and the estimates 

of the joint flexibility formulas on the other hand. Bearing strength and bearing damage 

characteristics are presented in a separate paper [?O]. 

1.3 Experimental set-up 

The expenmental set-up is shown in Figure 4.1. The fixture design was based on the 

guidelines given by the ASTM D5961 standard [18]. The fixture was attached to a MTS 

810 servo-hydraulic testing machine and the load was applied at a constant grip 

displacement speed of 1 mdmin. Daia were recorded every 0.3 S. As rxpressed by 

rquation 4.1. the bearing stress "Qb;' WÛS obtained by dividing the applied load "P" by 

the hole dimeter "D" and the laminate thickness "h". 

To measure the defornation. two LVDT displacement transducers (LVDT DC-DC 0313 

from intertechnology. Don Mills, Ontario) were used. A smsll clamp was: fixed to the 

coupon at a distance "L" (see Figure 4.1) under the bolthole centre. This coupon clamp 

supported the displacement rods of the LVDTs. The LVDT casings were attached to the 

fixture plates via the LVDT pin. From the recorded LVDT displacements "&J&' and 

"&VDE'*9 the coupon bearing defornation "Scoupon*hnp'' was calculated by equation 4.2. 

The bearing suain "Q,; was then obtained by dividing this coupon bearing deformation 

by the bolthole diarneter " D ,  as expressed by equation 4.3. 



The first part of equaiion 4.2 presents the average recorded LVDT displacement. The 

second part of equation 4.2 subtracts the nomal extension of a coupon wiih width "w". 

thickness "h", length "L" and tensile modulus "E," off the recorded LVDT 

displacernents. The ihird part of equation 4.2 corrects for some included bolt and fixture 

deformation. bdeed, bolt and fixture deformations were subtracted off the recorded 

LVDT displacements since only the coupon deformation is of interest in the current 

siudy. For the present experimentai set-up. the bolt-fixture tlexibiiity "Cbolt-Oxlurr '* was 

cstimüted to be 1.9  IO-^ mm/N (191. The resulting displacement **6c,.,n,k,,," is not 

equd to the hole rlongation of the coupon. It is rather the ;idditionri1 displricement in the 

coupon dur to the load transfer via the joint. More details on this subject are given in 

[ 191. 



Figure 4.1: Experimental set-up of the single-bolt double Iap bolted joint test. 

1:connection ro load cell, 2: fixture devis, 3: fixture pin. 4: fixture plate, 5: LVDT 

casing, 6: bolt. 7: LVDT pin, 8: LVDT displxement r d ,  9: test coupon. 10: coupon 

clamp for LVDT reference, 1 1 : washer. 



The bearing chord stiffness "Eb? is calculated from the bearing stress "4;' and the 

bearing strain "&'. It is essentially estimated over the linear part of the bearing stress- 

beaïng strain plot. This is expressed by equation 4.4. From the bearing chord stiffness. 

the coupon flexibility cm be calculated by equation 4.5 for cornparison with 

the joint flexibility formulas. 

The use of two LVDTs. one at each side of the coupon. is belirved crucial to obtain 

reproducible deformation and stiffness data. Significant differences were found between 

the two LVDT displiicernents when testing GRP. These differences were almost absent 

for preliminuy tests on aluminium coupons. The differences between the recorded 

LVDT displacements çould therefore originate from the heterogeneity of the GRP 

laninates. This heterogeneity is emphasised by the srnall bolt-hole contact area. Another 

plausible enplanaiion was given by Pierron et d. [15] who found significant differences 

betwern the deformations recorded by back-io-back strain gnuges placed close to the 

bolthole. just above the boit. They attributed these differences to geometric 

imperfections. causing an uneven pin-composite contact load through the thickness of 

the coupon. 

Six laminates with different arnounts of 0" roving. 90" roving and chopped strand mat 

(CSM) were rested. The lay-ups were chosen to obtain a wide range of mechanicd 

behaviour. The laminates were nominally 6.2 mm thick with a fibre volume fraction 

close to 40%. Three coupon geometries were tested to determine the influence of the 

coupon geometry on the load-displacement response: 



Standard coupon: w/D=6 e-3 

Long coupon: ~v/D=6 en>=6 

Smail coupon: w/D=2 e/D=3 

The specimen geometry is defined by the pitch distance ratio "wlD" and the edge 

distance ratio "e/D". The dimensions "w" and " D  were already defined as the width and 

the hole diameter, "e" is the end distance. The end distance is the distance from the 

centre of the hole to the non-loaded end of the coupon. The standard coupon has the 

width and end distance ratios recommended by the ASTM D596 1 standard. A hole 

diameter of 9.53 mm and a bolt diameter of 9.23 mm were selrcted. The applied bolt 

torque was 3 Nm. Washers were placed brtween the testcd coupons and the fixture 

plates. The interior dirimeter of the wiishers was 9.7 mm. exterior diarnetrr 22.6 mm and 

thickness 2.5 mm. The rxperimental set-up allows the two fixture plates to slidr frecly 

over the tïxture pin axis in order to accommodate coupons of different thickness and in 

order to be perfectly centred before each tesr. 

4.4 Material properties 

The six laminates under investigation were compression moulded from ihree glass fibre- 

reinforced polyester prepregs. Guardsman 349-802 1 -00 isophtal ic unsaturated polyester 

resin from Lilly industries (Cornwall. Ontario) was used to impregnate the fibres. The 

first fabric. BTI UM-1208 (Brunswick Technologies, Brunswick. Maine) contained 

unidirectional coniinuous 0" roving knitted to a chopped strrind mat (.OO/CSM). The 

second fabric Cotech E-LTMP 1808 contained O* roving and 90" roving knitted to a 

chopped s tmd mat (0°190"/CSM). The third fabric, Cotech E-M0060, contained only 

chopped s tmd mat (CSM). The last two fabrics were produced by Johnston industries 

Composite Rein forcements (Phenix. Al abma). After moulding, the thickness of the 



prepregs became approximately 0.62 mm. 0.78 mm and 1.21 mm respectively. From 

these three elementary prepregs, six laminate types were moulded according to the lay- 

up sequences shown in Table 4.1. The first three laminates were made with one type of 

prepreg while the last three were combinations. Table 4.1 also shows the percentage of 

0' roving, 90' roving and CSM reinforcement, relative to the total fibre content. The 

experimental modulus (E,,,) is reported as are the engineering constants calculated by 

micromechanics and classical lamination theory (CLT) [2 1-23]. For these calculations, 

the fibre volume fraction was presurned constant through the different plies and typical 

polyester resin and glass fibre propenies were selected. For the CSM. the fibre Irngth 

ovcr fibre bundle diameter factor in the micrornechanics equation wüs üdjustcd to tit the 

rxperirnental modulus of the aII CSM Iiirninate C. Sincr the agreement betwcrn the 

rxperimental md the CLT longitudinal modulus is good. the authors chose to use the 

CLT engineering constants for the finite rlement anûlysis (FEA). 

Table 4.1 : Laminate Iay-up. relative reinforcement content and engineering constants. 

Laminate name and lay-up 

1 Reinforcement 

A [(CSMfO")/(O0/CSMh1, 

B [(CS M/90"/0")/( 0"/W/CSM)3], 

C f(CSMh1 

D [(CSM/V)/(oo/CSM)21CSM]I 

E [(CSM/W/o")/(O"/CSM)~/CSM'), 

F [(CSM/W/o")l(00/CSM)j]~ 

Ensinecring constants 

E,. ,,,, Et .nr  E? c-tr r u  V,-,CLT 

~Gprit iGpa) iGprir G p a i  1 . 1  



A number of reasonable hypotheses were adopted to study the influence of material non- 

linearity on the bearing stiffness. The non-linearity was simplified to a bilinear 

behaviour. Moreover, the tensile and compressive responses were supposed identical. 

Figure 4.2 shows the calculated non-linear properties for laminate A ris compared to its 

constituents: 0" roving and chopped strand mat. For the chopped strand mat (CSM). the 

data were gnthçred by comparing SMC data [22.24-271 to laminate C. It is known that 

for CSM laminates a knee point occurs in the tensile stress-strain diagrams. This knee 

point is believed ta correspond to initial matrix cracking. which causes a reduction of the 

tensile modulus. The knee point is hence defined as the intersection between the initial 

and the secondary tangentid moduius. As shown by tensile stress-strain curve "c" in 

Figure 4.7. a knee point wüs put ai a stniin of 0.0025 for the CSM. Beyond this kncr 

point the tangent modulus was reduced to 60 % of its initial value. Since the CSM is 

quasi-isotropie. the behaviour is identical in the longitudinal and the transverse direction. 

For the roving. the tensile response was assumed linear in the longitudinal (Figure 

4.Z"a") as well as in the transverse direction (Figure 4.2"e"). The tensile responses of the 

laminates were calculated from the stress-strain response of the constituent roving and 

CSM. The resulting longitudinal and transverse tensile responses are presented in Figure 

4.2 for larninate A by curves "b" and "Ci". Both curves. longitudinal and transverse. have 

a knee point at a 0.0025 strain. Beyond this knee point. instead of CLT, a mle of 

mixtures was used to calculate the new stiffness. Sheu stress-shear strain responses are 

known to be highly non-linear [15]. This shear non-linearity originates from the non- 

linear behaviour of the mauix. The non-lineûnty was again reduced to a bilinear 

behaviour. The shear response was supposed linear up to J O  MPa for both the CSM and 

the roving. Beyond this knee point at 40 MPa, the stiffness was reduced. As shown by 

Figure 4.2. the shear response was caiculated so that the shear stress reached 140 MPa 

for the CSM (Figure 4.2 "C') and 60 MPa for the roving (Figure 4.2 "hW), both at a 5% 

shear stnin. The shear response is identical in the longitudinal and in the transverse 



directions because of the symmetry of shev stresses. Shear stress-strain curves for 

materials similar to those investigated were not found in literature. The choice of the 

high 5% shear strains was made in order to have a satisfactory behaviour over a large 

strain range. which is  important since high strain concentrations are present at the hole 

edge. For the laminates, the knee point was kept also at 40 MPa. The stiffness beyond 

the knee point was again cdculated by a mle of mixtures. The resulting shear stress- 

shear strain behaviour for laminate "A" is given by curve "g" in Figure 4.2. 

- - 

Figure 4.2: Non-linear material behaviour for laminate A. as propmmed for finite 

element analysis and non-linear behaviour of its constituents: 0" roving and CSM. 



4.5 Finite element modelling of coupon deformation and bearing 

stiffness 

The coupon deformation was modelled in 2-D by the commercial finite element package 

Ansys (281. The authors validated the 2-D approach by cornparison to a full 3-D model 

that included bolt bending, fixture deformation and washer friction [19]. Figure 4.3a and 

b show the applied boundary conditions and a typical mesh. The bolt was modelled as a 

ngid target surface (TARGET169) while the hole boundary w u  covered with contact 

elements (CONTAC172). The hole boundary region was meshed by structural solid 

elements with mid-side nodes (PLANE82). Elements were placed every 5" for the 

contact side of the hole and every 7.5" for the oiher side. Awüy from the hole. four node 

structural solid elements without midside nodes (PLANE42) were used. Initially. linear 

orthotropic material properties were input from Table 4.1. The rigid bolt surface was 

fixed while for each laminate and geometry. a 0.4 mm displacement was applied 100 

mm from the hole centre. Both bolt-hole clearance (0.3 mm) and friction were taken into 

account. The friction coefficient between the GRP hoie and the steei bolt was estimated 

to be equal to 0.33 [29]. Results were saved at 20 intermediate load levels. With the help 

of equations 4.1 to 4.4, the bearing stress-strain response and the beuing stiffness were 

calculated from the load-displacement results. Obviously, for these finite element 

simulations. the bolt-fixture flexibility in equation 4.2 was dropped. 



Figure 4.3: 2-D finite element model. standard geometry: (ri) overview and boundnry 

conditions: (b) detail of the hole region. 

It was observed during the FEA that. even under small loads. the high stress 

concentrations wound the bolthole generate significant stresses. For the CSM 

reinforcements present in the current laminates these stresses result in severe stiffnrss 

changes in tension, compression and in shear. Shear non-linearity is also important for 

the roving. Bilinear onhotropic materid properties were cdculated for each laminate and 

modelled by the anisotropic rate-independent plasticity option (ANISO) of the Ansys 5.5 

software [28]. Figure 4.4 shows the difference between linear and non-linear behaviour 

for standard geometry coupons of laminates A, B and C. The stiffness reduction by the 

non-linear material properties is clear. With linear material properties. the solution 

becomes stiffer at higher loads because of the changing contact conditions. With the 



non-linear material properties, the bearing stress-bearing strain response is more Iinear. 

The materid non-linearity in the area close to the bolthoie counters the stiffening by the 

changing contact conditions. Obviously, the pattern behaviour shown in Figure 4.4 for 

the standard geometry operates in the same mmner for the two other geometries 

considered. Another interesting observation is that laminate B behavcs stiffer than the al1 

CSM larninate C if the extensive material non-lineaity of the CSM is considered. If the 

material non-linearity is not taken into account. laminate C coupons behave stiffer than 

Iüminate B coupons. This is remarkable since the longitudinal and transverse modulus of 

laminate C rire iower than those of B. However. the shear modulus is higher for larninate 

C and. therdore. the higher bearing stiffness for laminate C is probably due to the higher 

sheür rnodulus. This exarnplr rmphasises the importance of stress transfer by sheür from 

the ares in front of the bolt to the entire width of the laminate. 

+A: lin ' / 
+C: lin 

, , 

O 0.005 0.01 0.01 5 0.02 0.025 

Bearing strain (-) 

Figure 4.4: FEA bearing stress-bearing strain response for laminates A. B and C, 

standard coupon geometry: linear and non-linear material properties. 



The bearing stiffness was calculated for the three coupon geometries and the six 

laminate types. The bearing stiffness was obtained from the dope of the cdculated 

be'aring stress-beuing strain diagrarns between 0.01 and 0.01 5 beming strain. Table 4.2 

shows the calculated bearing stiffness data, considering both linear and non-linear 

material properties. Results from linear and non-lineu material property models differ 

considenbly. Tables 4.3 and 4.4 are other representations of the resuits in Table 4.2. 

These tables make it easier to interpret the effects of material non-linearity on the 

bearing stiffness. On average the bearing stiffness was reduced by 28% when the 

material non-linenrity wiis teken into account. Comparing the standard and small 

geometries gives information on the correlation betwern coupon width and bearing 

stiffness. The width of a smüll coupon is threc rimes less than thnt of a standard coupon. 

The stiffnrss reduction by this width change is most pronounccd for Iüminüte C and lest 

for laminate A, As it cm be seen from Table 4.4. in the case of the linear material 

propenies anal ysis. the stiffness decreases by only 19% for laminate A against 33% for 

laminate C. For the non-linear material propenies analysis. the stiffness difference 

between the two laminates increses: the reduction becomes 15 % for laminate A and 

-12% for laminate C. Xlthough the gneral trend is that stiffer laminaes loose less 

bearing stiffness when reducing the plate width, laminate B seems an exception to this 

nile. The effect of the change in end distance can be cvalurted b) c m p r i n g  the 

standard coupons (e/D=3) and the long coupons (e/D=6). Doubling the end distance 

causes the smallest increase in stiffness for laminate C. The highest stiffness increase is 

for laminate A. For the linear analysis. the stiffness increÿses by 14% for lminate A and 

by 10% for laminaie C. The stiffness increase is less for the non-linear analysis: 1 1% for 

laminate A and 5 G/o for laminate C.  The resuits indicate that the Iminates with the 

highesi longitudinai modulus seem the most favoured by the increase in end distance. 
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Table 4.2: Bearing stiffness by finite element andysis: non-linear and linear material 

properties 

Srnall Standard Long 

(MPa) (MPa) (MPa) 

Small Standard Long 

(MPa) (MPa) (MPa) 



Table 4.3: Cornparison between bearing stiffness obtained by non-lineair and by linear 

material property finite element analysis. 

Laminate 

A 

B 

C 

D 

E 

F 

Average 

Small 1 Standard I Long 



Table 4.1: Effect of width and end distance on numerical bearing stiffness results with 

both linear and non-lineu material propenies. 

Laminate 

A 

B 

C 

D 

E 

F 

Average 

.- - . . . - . 

Non-linear 

S mall-s tandard Longstandard 



1.6 Experimental bearing response and bearing stiffness 

A total of 74 tests were conducted to mesure the bearing stiffness. At least three 

coupons were tesied for each geometry and each laminate. Frorn the recorded force and 

LVDT displacements the bearing stress-bearing strain response was calculated by 

equations 4.1 through 1.3. For the following malysis the expenmental longitudinal 

rnodulus "Ex" is used instead of the classical lamination theory values. Cornparison of 

Figure 4.5 and Figure 4.6 shows how the load-displacernent characteristics are 

transfonned to the bearing stress-bearing strain fonnût. 

I O 0.5 1 1.5 2 2.5 3 3.5 

Grip displacement (mm) 

Figure 4.5: Recorded load and LVDT displacement data together with cdculated coupon 

bearing deformation as a hinction of grip displacement: example for laminate D. long 

coupon geornetry . 



UBS 

O 0.025 0.05 0.075 0.1 0.125 

Bearing strain (-) 

Figure 4.6: Bearing stress-karing strain example (laminate D. long ). DS: damage stress. 

UBS: ultimate bewing strength. 

The force. the average of the recorded LVDT displacements '*&vD< and the calculated 

coupon bearing deformation bb6c,.p,,~.,," are plotted as ri function of the grip 

displacement in Figure 4.5. First, up to a 0.3 mm grip displacement. there is a 

displacement of the LVDTs without a significant increase in force. It is the displacement 

needed to develop full contact between the bolt and the test coupon. Thrn. the force and 

the LVDT displacements develop in a linear way up to 1.4 mm grip displacement. At 

this point, a damage mechanism causes a load drop and an instantaneous increase of the 

LVDT displacernents. The laminate does not fail catastrophically but the stiffness is 

reduced. Cooper and Turvey [13] refer to this point as the damage load. The ultimate 

strength is reached at 2.8 mm grip displacement. There is a smdl load drop and a smdl 

increase of the LVDT displacements for this laminate. At 3 mm grip displacement. 

another failure mechanism causes a significant load &op and a major sudden increase in 



the LVDT displacements. Figure 4.6 shows the same data but in bearing stress-beûring 

strriin format. The bearing stiffness line is also piotted on the graph. The s m e  procedure 

was used to calculate the bearing stiffness for dl the laminates and geornetries 

investigated. First. the effective bearing strain origin was determined. The effective 

origin was defined as the intercept between the X-axis and a straight line going through 

the bearing stress-strain data at 50 and 100 MPa bearing stress lrvels. This stress range 

was judged practical since it is situated just beyond the stan of the linear bearing stress- 

strain part for the coupons investigated. Bearing stiffness was then calculated by a linear 

regression on the bearing stress-stnin data beiween effective 0.01 and 0.01 5 bearing 

strains. When the fit was judged poor, the data range was rntended to obtain a better fit. 

As in the referenced literature. the present bearing stress-braring strain responscs can be 

divided in two or three sections, starting from zero strriin up to the ultirnate bearing 

strength of the coupon: 

1. Up to the effective bearing strain origin the assembly reacts no substantial load since 

there is no full contact between the bolt and the hole. The effective beünng strain 

origin for the example of Figure 4.6 lies at 0.02. 

2. Beyond the effective bearing strain origin. the bearing stress-strain response becomes 

practicdly linear. The bearing stiffness and the joint flexibility formulas effectively 

characterise this linear behaviour. The linear response ends when damage starts to 

develop at a bearing stress of about 100 MPa. For practical purposes. this part can be 

extended up to a clear damage sign, either the ultimate bearing strength (UBS) or the 

damage stress (DS), both defined in Figure 4.6. For the example in Figure 4.6. it is 

clearly the drmage stress that limits this section. 

3. if the damage stress and ultimate bearing strength do not coincide, a non-linear 

bearing response follows after the damage stress has been reached. Often the initial 

damage at the damage stress is not catastrophic and the laminate cm still support 



higher loads. However, due to the damage. the behaviour becornes highly non-Iinear 

and beaing siiffness is reduced. For the example of Figure 4.6. this non-linear 

behaviour extends from the damage stress to the ultimate bearing strength. located at 

a 620 MPa bearing stress. 

These three parts will now be discussed in funher detail. The effective bearing strain 

origin is an important part of the bearing stress-bearing strain response. This offset is 

closely related to the initial clearance [3.6] and it can effectively alter the load 

distribution between the bolts in multi-bolt joints [30]. Examination of the present 

single-bolt joint data agrees with Barrois' opinion [61: the effective origin is bound by 

the clearance but may also be Iower. In our experiments. the clearance is 0.3 mm 

between the bolt and the coupon and dso between the bolt and the tïxturr. Therefore. the 

maximum siiding possible before full contact develops betwren the components is 0.6 

mm. This corresponds to a 0.063 bearing strain. Figure 4.7 shows a histogram of the 

observed effective origins. The average effective bearing stnin origin was 0.0 1. For only 

3 of the 74 coupons. the effective bearing strain origin exceeded 0.03. These smali offset 

values were expected since the experimental set-up favoured initial contact between the 

bolt and the coupon. The few negative offsets were probably cnused by a preload. 

induced when the coupon was gripped. No clear relation between the offset and the 

laminate type could be found. Also. contnry to results reported by Turvey [Ml. no 

relation was found between the offset and the coupon geometry. 



Offset for effective beanng strain origin (-) 

Figure 4.7: Histogrm showing the frequency of the offset values for the effective 

bearing strain origin. Total number of tests is 71. 

The experimentai bearing chord stiffness values that ch;iractense the beaing behaviour 

from the effective origin up to the damage stress or up io failure are presented at Figure 

4.8 and Table 4.5. The 95 % confidence intervals in Table 4.5 are quite large due to the 

small number of coupons and some scatter in the results. In Figure 1.8 only the mean 

values are printed and the laminates are ranked from highest to Iowest longitudinal 

tensile modulus. Table 4.6 exposes the effects of width and end distance on the 

expenmental bearing stiffness values. In the tested range the end distance effect was 

small: long coupons were on average only 6 Clo stiffer thm standard coupons. On the 

contrary, the width had a pronounced effect on the stiffness: the srnall coupons (w/D=2) 

were clearly more compliant than the standard coupons ( w h 6 ) .  On average, the small 

coupons were 26 96 more compliant than the standard coupons. The coupon beaing 

stiffness was observed to be smaller for laminates with a lower longitudinal tensile 



modulus. Moreover, this effect was more pronounced for the small than for the standard 

and long coupon configurations. 

Figure 4.8: Expenmental coupon bearing stiffness. Along the abscissa m i s .  the 

laminates are ranked from the highest (A) to the lowest (C) longitudinal modulus. 
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Table 4.5: Expenmental bearing stiffness values : average and 95 % confidence 

intervals. 

S mal l Standard 

Laminate Ebr 95 % conf.int. Ebr 95 % conf.int. 

(MPa) (MPa-MPa) (MPa) (MPa-MPa) 
1 

A 8663 7825-950 1 986 t 7333- 12389 

Long I 

Table 4.6: Effect of width and end distance on the expenmental stiffness results. 

. 

Laminate 

A 

B 

C 

D 

E 

F 
1 

Average 



The exarnples in Figure 4.9 allow us to andyse the non-linear part of the bearing 

response. To enable a good cornparison beiween the three coupon geometries, the 

effective bexîng strain origins were placed at zero. Al1 the small coupons failed 

catastrophically. The damage stress coincided with the ultimate bearing strength and the 

beriring response did not show a non-linear part. although some non-linemity is present 

just prior to the Mure of the small coupon in Figure 4.9. For the standard coupons. the 

damage stress only coincided with the ultimate bearing strength for laminates A and F. 

The other standard coupons and the long coupons showed a distinct damage stress at 

about 4 0  MPa. Figure 4.9 shows that non-lineurity prior to the damage stress was 

limited for both the standard ruid the long coupons. At the damage stress. the load drops 

slighily. followed by ü further stress build-up. up to the ultirnate bearing strength. The 

bearing response becomes visibt y non-linear beyond the damage stress and the bearing 

stiffness is sirongly rrducrd. Figure 1.9 shows that the beûring stiffness was reduced 

more for the standard than for the long coupon. Alihough design should not involve 

bearing stresses higher than the damage stress [13.15], the reduced bearing stiffness in 

this non-lineür pan of the bearing response does have a beneficial rffect on the uiiimate 

failure strength of multi-bolt joints since it reduces the load share of cntically loded 

holcs [31. Howrver. permanent hole deformiition drvelops when the drunage stress is 

exceeded. which makes the bearing response load history dependent. The bilinear model 

of Nelson et tri. [3] cannot model this load history dependency. Moreover. the 

experimental bearing response cannot be approximated veiy accurately with such a 

bilinear model. 



-0.025 O 0.025 0.05 0.075 0.1 0.125 0.15 0.175 0.2 

Bearing strain (-) 

Fipre 4.9: Experimental bearing stress-bcaring strain curves for laminrite B: standard. 

long and small coupon. 



4.7 Discussion 

Figures 4.10. 4.1 I and 4.12 show the experimental bearing stiffness data along with the 

results of the t'ïnite rlement analysis for respectively the standard, long and small 

coupons. Considering the extensive data reduciion procedures on the rxprrimental data 

and the use of only reasonable hypotheses for the materid properties during the 

numerical simulation. the agreement between experimental and finite rlernent data is 

exceptiondly good when müterial non-linearity is considered. The Iargest difference 

between numerical and experimental data is observed for the standard coupon pometry 

of Iaminate D. The experirnentûl stiffnrss musi be too high in this case sincr i t  is rven  

higher than the one for the long coupon. On average. the sxperirnental values were only 

slightly higher than the FEA results calculated with non-lineür material proprrties. The 

pronounced effect of the width on the braring stiffness is similw in both the nuniencal 

and experimental results. The eaperiments showed an average 16 Cl, stiffness reduction 

over dl the laminates. as a result of the smltller width. For the FEA analysis this was 

almost the same. 24 %. The gain in stiffness by the longer end distance wüs srnüller: on 

average 6 % experirnentdly and 9% numencall y. 
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Figure 4.10: Experirnental and FEA bearing stiffness - standard coupon. 
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Figure 4.1 1 : Experirnental and FEA bearing stiffness - long coupon. 
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Figure 4-12: Enperimental and FEA beming stiffness - smail coupon. 

The bearing stiffness values c m  also be compared io the estimates tiom joint tlexibility 

formulas. Figure 4.13 shows a cornparison between the rxperirnental benring stiffness of 

the standard coupons. the corresponding FEA results iuid the bearing sti ffncss calculated 

frorn a selection of joint flexibility formulas. The joint tlexibility formulas were 311 tlikrn 

frorn reference [7]. These joint flexibility formulas must usually characterise the 

deformation of the whole joint. including noi only bearing deformation of the coupon but 

also bolt and fixture defornation. Here only these parts of the joint flexibil ity formul;is 

concemed with bearing deformation of the coupon were withheld. Indeed. with the use 

of equation 4.2, bolt and fixture defonnations were isolated from the coupon beûring 

deformation and therefore do not contribute to the experimental stiffness. It h a  to be 

mentioned that different versions of the sarne joint flexibility formula were found in 

different papers available to the authoa. Three different versions were found for the 



Huth equation [4.5.7] as well as for the Tate and Rosenfeld equation [3.6.7). without any 

reference to the modifications made. The poor fit between the joint flexibility formula 

predictions and the expimental coupon bearing stiffness values in Figure 4.13 is not 

very surprising since these joint flexibility formulas were developed for high modulus 

materials with small bolt-hole clearance values. The closest fit with the current resuhs by 

the Huth equation can even be considered a coincidence since, for this equation, the 

coupon karing deformation depends on the thickness of the fixture plates. Another issue 

is that the onhotropic nature of the composite materials is not appropriately taken into 

account in the presented models. The becinng stiffness wûs çalculütrd with the 

longitudinal tcnsile modulus for the joint flexibility formulas. The decrease in bearing 

stiffness with decreasing longitudinal modulus is therefore rnuch too pronounced. as can 

be observed from Figure 4.1 3. For the standard coupon geometry. the bearing stiffness is 

clearly dependent on the whole mechmical rcsponsc of the laminrite and not only on the 

longitudinal tensile modulus. Nelson et ul. [31 proposed to take material onhoiropy into 

ûccount by replacing the longitudinal tensile rnodulus in the Tate and Rosenfeld fornula 

by the geometric average of the longitudinal and transverse tensile modulus. Although 

such an average would make the Tate and Rosenfeld results in Figure 4-13 more rqual. it 

would a h  make the bearing stiffness of laminate A lrss than the bewing stiffness of 

laminate B. This is clearly not the case. None of the presented models can be used with 

confidence for design with the materials and bolt-hole clearance values under 

investigation here. For use with GRP. an adequate joint flexibility mode1 should be 

sought that is clearly defined, covers the orthotropic nature of the laminates and includes 

at least the bolt-hole clearance as a parameter. 
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Figure 4.13: Cornparison between experirnentd bearîng stiffnrss. FEA bearing stiffness 

and estimates by joint flexibility formulas - standard coupon. 

Fortunately. srnall differences between experimenial and calculated braring stiffness 

values are permissible for design. in fact. the extent of the origin offset is also of major 

importance and seems yet more difficuit to assess. Figure 4.7 showed the distribution of 

the observed offsets. Whereas for some assemblies the offset was dmost zero and the 

load picked up immediately, other assemblies experienced a significmt sliding before 

the assembly took any significant load. Smaller clearance values and precise assembly 

wouid reduce the uncertainty ai this point but they are not praciical for GRP structures. 

Rather. for GRP, designers should tdce into account these dearances and the 

implications they cm have on the strength of a multi-bolt joint. The clearance and 

sliding can even be used to reduce the load on the most criiically loaded boit [)O]. For 

be;uing stresses that exceed the damage stress. the bearing response becomes highly non- 



linear. The used finite element mode1 only accounted for material non-linearity and not 

for the extensive darnage mechanisms that take place beyond the damage stress. 

Accordingly it was of no use beyond the darnage stress. This is no major shortcorning 

since bolt loads should not exceed the darnage stress. The non-linear part of the bearing 

response. from the damage stress up to the ultimate bearing strength. should merely be 

looked upon as an available safety margin. Therefore. no thorough investigations were 

made to correctly represent this non-linear behaviour. 

18 Summary and conclusions 

Experirnenidly. the bearing response of GRP laminates cm be dividrd in threr pans: 

initiai sliding, linear bearing response prior CO the damage stress and non-linear post 

damage stress bearing response. The observed variability of the initial sliding implics 

that the bolt load c m  not be accurately known if the structure is iissembled with bolt- 

hole clearance. Design codes should acknowledge this uncenûinty. The bearing stress- 

strain behaviour becomes linear after this initial sliding. This linear pan of the beating 

response can be accurately characterised by the bearing stiffness. as witnessed by the 

coherent experimental results. On average. joints with a reduced width (wlD=2) were 16 

Clo more cornpliant than the standard joints (w/D=6). The end distance had a smaller 

effect on the bearing stiffness. A longer end distance (e/D=6) resulted only in an average 

6 % stiffness increase as compared to the standard joint (elD=3). For the small coupon 

geometry, the laminates with more axial reinforcement had a clearly higher bearing 

stiffness. For the wider coupons, this trend became less apparent. The bearing stiffhess 

was dso accurately predicted by two-dimensional finite element malysis. Material non- 

linearity, bolt-hole clearance and friction had to be taken into account for optirnai 

precision. The experimental observations on the influence of width, end distance and 



laminate properties were reproduced satisfactorily by the FEA. rstablishing confidence 

in both the experimentd procedures and the numencal malysis. However. the agreement 

with available joint flexibility models was poor. It is an important indication that the 

joint flexibility formulas developed for CFRP or rnetals with tight bolt-hole fits are 

actudly unsuitable for design of GRP joints with boit-hole clearance. 
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CHAPITRE 5 

DESCRIPTIVE RELATIONSHIPS BETWEEN BEARING 

RESPONSE AM) MACROSCOPIC DAMAGE IN GRP BOLTED 

JOINTS 

La réponse charge-déplacement était déji maiysée partiellement au chapitre précédent. 

Cependant. tiu chapitre précédent I'ricceni itait mis sur les aspects concernant tri rigidité 

de I'rissembiügc. Dons Ir present chapitre. nous poursuivons l'analyse de Iü r6sponse 

charge-dtiplücrment avec une discussion des aspects qui sont reliés plus 1 Ia r6sistmcr 

de I'üsscmblagc boulonné tels que Iri contrainte d'endommagemen t initial. la résistance 

ultime. Ir mode de rupture et le comportement post-défaiilance de I'ssemblage. Les 

effets du type de renforcement et de la. géométrie de I'ichantillon sur ces 

çaractériristiques de Ia réponse charge-déplacement ttaient déterminés. Nous avons aussi 

exüminC leur relation avec l'initiation ci In propagation de f'rtndornmagernrnt 

macroscopique. À notre avis. ces résultats et observations peuvent constituer une source 

de comparaison ou de référence pour la conception des assemblages boulonnés en 

matériaux composites verre-polyester d'usage général. 
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5.1 Abstract 

The airn of this investigation was to examine the relationships between larninate 

architecture. macroscopic damüge and imponan t belring response chüracterist içs such as 

damage load. uitimate failure load and post-Mure behaviour in gneral purpose glas- 

fibre reinforced polyesters. Six laminates with varying 0" roving, 90' roving and chopped 

strand mat contents were tested for their bearing response in a single-boit double shear 

lap configuration. Three specimen configurations were tested. The fint specimen 

geometry was the standard coupon geometry of the ASTM DS961 bearing response test 

with a pitch distance ratio "wlD" of 6 and an end distance ratio "dD" of 3. The second 

and third geometies used a "w/D=6. e/D=6" and "w/D=2. e/D=3". The diversity in 

larninating sequences and geornetries led to equdly diverse failure patterns. However. 

interesting generd trends were observed that went beyond this divenity. 
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5.2 Introduction 

The use of general-purpose composite materials for structural ptirposes cm oniy become 

widespread if such structures prove to be safe md durable in addition to king cost- 

effective. Often. assembly by means of bolted joints is necrssilry. Thcsc bolted joints are 

stress raisers and are therefore Iikely the weakrst link in the structure. Both the material 

composition and the joint geometry control the joint strength and the hilure mode. 

Consequrntly. bolted joints should be clirefully designed with respect to both the 

geometry and the material composition. For single-boit double lap joints in tlbre- 

reinforced p!astics. four failure modes can be observed depending on gcometry. ilminate 

type and loading direction [Ml. Figure 5.1 displays the distinctive lailure modes: net 

tension, shearout. cleavage and bearing. The width 'w' and end distance 'e' determine 

the geomeiry of a single-boit joint. Net tension friilures develop for smüll coupon widths. 

However, laminates deficient in longitudinal reinforcement dso show this failure mode 

for large widths. Shearout failures occur for coupons with small end distance. They are 

dso observed for large end distance coupons when the laminate is short of off-mis 

reinforcement 121. Cleavage failures also occur for laminates that have low offmis 

reinforcement content. Cooper and Turvey [3] observed that failure could pass from 

shear to cleavage and then to bearing by increasing the end distance. The ckavage failure 

cm be initiated at the non-loaded end of the coupon, nther than at the hole rdge. since 

the laminate experiences some kind of three point bending above the bolt [ 1,61. Bearing 

failure is the preferred failure mode since the joint can sustain significant post-failure 



Ioads beyond the uitimate load. The other failure modes are usuolly catastrophic. Bearing 

failure occurs for combinations of near quasi-isotropie lay-ups. large widths and large 

end distances. The development of bea-ing Mure assures the highest strength for a 

single-bolt joint. Yet, high-strength joints with multiple bolt rows are often critical in 

tension due to high by-pass loads in the innermost bolt row [6] .  In the following, only 

single-bolt double lap joints are under investigation. Care must be exercised when results 

are generalised or compared. Transitions between the failure modes depend not only on 

the geometry but dso on the lay-up (71 and on the torque level [3). hlso. strength 

increases with increasing bolt torque. but only markedly if the failure is by bruing (3.61. 

Net tension Shearout Cleavage Bearing 

Figure 5.1 : Failure modes of single-boit joints. 

The failure mechanisms underlying the macroscopic failure modes were studied by 

Wang et al [SI and by Csmanho et al (91 for CFRP. Bearing Mure consists or 

accumulated compressive damage, which involves fibre rnicrobuckling. minor 

delaminations, fibre-matnx sherûing and matrix cracking. This compressive damage 

fonns shear cncks that are not catastrophic as long as the washer confines the damage. 

Multipie shear cracks develop in a siep by siep process. However, there is a loss of 



laminate integnty alter the first shear cracks have grown through the larninate thickness. 

This leads to s small load drop and a reduced stiffness but also to an increased pressure 

between the wmher and the laminate. Hence. the load transferred by friction is increased. 

The ultirnate load is reached when the Iast set of shear cracks rerich the outer wuher 

edge. For the tension failures. delaminations and matrix cracking occur in the tension 

plane before the ultirnate load is reached, resulting in small non-lineaity and some 

stress-concentration relief. When the failure is by shearout. the damagr in the bewing 

plane is intensified towards the shearout planes. Oniy little fibre microbuckling takrs 

place and no non-lineanty is observed before shearout failures. Genenl behaviour is 

much alike for carbon fibre rcinforced epoxy (CFRP) and glass fibre rrinforccd cpoxy 

composites (GFRPI. However. high strains supportcd by the glass fibres lead to more 

interactions between Mure modes and an increased number of delaminritions ibr GFRP 

[7 ] .  For glass fibre reinforced poiyestrr (GRP). delaminations are likely to play an wen 

more important role since the interlaminar shear strength reduces notiçeably whcn using 

a polyester resin instead of an epoxy [ 1 O]. Abd-El-Naby and Hollawny [? ] compared the 

bolted behaviour of two pultmded GRP sheeis. The O" roving were phced at the çore of 

the sheet and the chopped strand mat (CSM) at the outside. The proportions of O" roving 

and CSM differed for the two sheets. For smail end distance vrilucs. both friiled by 

shearout. For higher end distances. the behaviour becme very different. The laminate 

with supenor CSM content developed a delamination between the inner 0" roving and 

the outer CSM reinforcements. The CSM reinforcement was crushed while the O* roving 

were pushed out of the plate. Ductile bearing failure could develop for very high end 

distances. The larninate with more 0" roving dways initiated Mure by shearout. 

irrespective of the end distance. This larninate could not develop bearing hilure but for 

veiy high end distances, ductile shearout failures could develop. Quinn and Matthews 

[ 1 I] aiso observed the possibility of ductile shearout failures. Load displacernent 

characteristics of bolted joints in GRP often show a knee point from which the behaviour 



becomes non-linear. Since this non-lineaity coincides with the first clearly observable 

damage, it has been defined as the damage load (31. 

The objective of this paper is to explain the relationship between the boit bearing 

response and the rein forcement architecture for typical GRP laminates. We will show 

that important features of the karing response such as damage load. ultimate loüd. 

failure mode and post-failure behaviour cm be related to relative proportions of CSM. 0° 

roving and 90" roving used in the laminate's lay-up and to the sequence in which these 

rein forcements ;ire laid up. 

5.3 Experimental procedures 

5.3.1 Materials 

The materiais under investigation were compression moulded from combinations of 

three glass-fibre reinforced polyester prepregs. Prepreg "A" contained unidirectional 

coniinuous roving and chopped strand mat (OO/CSM). The prepreg "B" consisted of O" 

roving. 90" roving and CSM (O0/9O0/CSM). Prepreg "C" contained only CSM (CSkI). 

When moulded. these reinforcements had approximate thicknesses of respectively 0.62 

mm. 0.78 mm and 1.24 mm. Frorn these three elementary prepregs. six laminates were 

moulded according to the lay-up sequences shown in Table 5.1. Table 5.1 also shows the 

content of O0 roving, 90' roving and CSM as compared to the total reinforcement 

content. The fibre volume was approximately 40 % for dl the laminates and nominal 

laminate thickness "h" was 6.2 mm. To prevent premature buckling. plies with O" roving 

were avoided at the laminate surface. The mechanical properties reported in Table 5.1 

were obtained from ASTM D3039 tensile tests. The longitudinal tensile strength "G~" 



and modulus "Ex" increase with the 0" roving content. The transverse strength depends 

on both the 90" roving and the CSM reinforcement content. 

Table 5.1 : Laminate lay-up. relative reinforcement content and mechanical properties 

Laminate name and lay-up 

A [(CSWW(O"/CSMh], 

B [(CS M/90°/0")/( O"190"lCS M) 31, 

C [(CSWs] 

D [(CS~l/0°)/(00/CSM)21CSM 1, 

E [(CSM/90"/0°~/( û"/CSM)~CSM1, 

F [(CS M/9Q0/00)/(Oa/CS b1)j Js 

Reinforcement 

0" 90" CSM 

(55) (%) t % )  

Mechanical propertics 

5.3.2 Test method 

A testing fixture was designed to evduate the bolted joint strength üccording to the 

specifications given by the ASTM D5961 standard test method for bearing responsr of 

polymer rnatrix composite laminates [12]. Since a more versatile use was desired. the 

design was not fully equivdent to the ASTM testing fixture. A drawing of the fixture 

used is shown in Figure 5.2. The fixture was mounted on a MT'S 810 servo-hydraulic 

testing machine and data were recorded every 0.2 s by the MTS Teststar II software. 

Grip displacement speed was 1 mmlmin. Two LVDTs. mounted on the fixture plates, 

monitored the displacement of the coupon at a distance " L  below the bolt centre. The 

bolt diameter was selecied in function of the hole diameter over laminate thickness ratio 

"Dni" For a smdl ratio, the bolt bending is important and for a large ratio, instabiiity 



rffects reduce the bearing strength 171. As a compromise. a hole diameter of 9.53 mm 

(D/h= 1.54) was chosen. The bolt diameter was 9.23 mm. Steel washers with a 22.6 mm 

outside diameter, 9.7 mm inside diameter and a 2.5 mm thickness were placed between 

the fixture plates and the coupon. The boli was tightened at 3 Nm. 

Figure 5.2: Experimentd set-up of the single-bolt double h p  bolted joint test. 

1:connection to load cell, 2: fixnire devis. 3: fixture pin, 4: fixture plate. 5: LVDT 

casing, 6: bol<, 7: LVDT pin, 8: LVDT displacement rod, 9: test coupon, 10: coupon 

clamp for LVDT reference. 1 1 : washer. 



Three coupon geometries were tested: 

Standard coupon: w/û=6 e/D=3 

Long coupon: w/D=6 en>=6 

Srnall coupon: w/D=2 e/D=3 

The first geometry is the standard coupon geometry of the ASTM standard with a pitch 

distance ratio "wlD" of 6 and an end distance ratio "e/D" of 3. The second geometry is a 

long coupon with the same width (wlD=6) as the standard but with a longer end distance 

( e D - 6 ) .  This geometry was selected because. with highly orthotropic laminütss. bearing 

failures will not occur at a smail end distance like dD=3. Finiilly. coupons with a width 

of two times the hole diameter (w/D=2) were ais0 tested. This geornetry favours tension 

failures. Investigating the resistance to tension faiiures is important since joints with 

multiple bolt rows are often tension failure critical. due to by-pass loüds [6] .  At lest  

three coupons were tested for cach laminate and geometry in the longitudinal direction. 

Standard coupons of laminates A. D and E were dso tested at least threr times in the 

transverse direction. These test coupons were referred to as AT. DT and ET. As for the 

tende tests, laminates B and C were not tested in the trmsverse direction. Laminate C 

should be equaily resistant in both the longitudinal and transverse direction. For laminate 

B. small differences may exist between the bearing behaviour in the longitudinal luid 

transverse direction due to the differeoce in stacking sequcnce. For laminate F. not 

enough material was on hand for the transverse tests. Finally, it should be mentioned that 

in order to examine the damage initiation and propagation mechanisms. a number of 

tests were stopped at intermediate load levels. These partial tests were particularly 

cmied out for the standard geometry in the longitudinal direction. 



53.3 Data presentation method 

As suggested by the ASTM standard, the data is presented in bearing stress-bearing 

strain format. The bearing stress "ab;' is defined by equation 5.1 as the applied load "P" 

divided by the hole diameter " D  and the thickness of the laminütc "hW. The bearing 

strain "~,r)* is defined by equation 5.2 as the coupon bearing deformation over hole 

diameter ratio. To calculate the bearing deformation of the coupon (6c.,,,.k,,,,). the bolt 

and fixture deformation that is included in the recorded LVDT displacements is 

subtracted from the average LVDT displacement. Also. the deformaiion of an unnotched 

coupon of length "L" - the distance between the bolt centre and the LVDT displacement 

clamp (Figure 5.2)  - is subtracted from the recorded averÿge LVDT displacement. 

The development of equation 5.2 is discussed in a complementary paper ( 131 where also 

the boit-fixture nexibility of the experimentd set-up is calculated: Choi,.s,,,,, = 1.9 10" 

mrn/N. 

The damage growth will be studied fint for the standard coupon geometry. The 

behaviour of each laminate is discussed separateiy in ternis of damage growth. strength, 

failure mode and pst-failure behaviour. Then the effects of doubling the end distance 

are presented by examination of damage growth in the long coupons. Findly, the 

influence of width is briefiy discussed at the huid of the smdl geometry. Joint stiffness 

aspects are reported elsewhere [16]. 



5.4 Standard coupon: relationship between reinforcement 

architecture, bearing response and macroscopic damage 

S. 4.1 Longitudinal tests 

The typical beming responses of the six laminates investigated are shown in Figure 5.3 

and 4 in the form of bearing stress-becirihg strain (Gr - E ~ , )  dirigriims. Actuüll y. ihese 

diagrams are plotted from the recorded load-displacement data. The load-displacemen t 

response of bolted joints inevitably shows some evidence of slip since at start thcre is 

some clearance in the assembly. Consequently. before constmcting the çunres in Figure 

5.3 and 5.4. the obtained load-displacement curves were offset to eliminate the 

displacements caused by this clearance. 

I O 0.1 02 0.3 0.4 

Bearing strain (-1 
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Figure 5.3: Bearing response of laminates A. B and C: standard geometry longitudinal 

direction tests. 

u- - a - - - ; .  - 
O O. 1 0.2 0.3 0.4 

Beanng strain (-) 

Figure 5.1: Bearing response of laminates D. E and F: standard geornetry longitudinal 

direction tests. 

From Figure 5.3 and 5.1. it  cm be seen that the bearing stress-stnin diagrams for the six 

laminates invrstigated are reasonably linear up to a first peak bearing stress (FPS). at 

about 400 MPa. followed by a stress drop corresponding io the first observable 

macroscopic damage. Depending on the tested laminate. this stress drop was more or 

less catasrrophic. In the following. this bearing response will be discussed in conjunction 

with the obsenied darnage for al1 the laminates. To take photos at different damage 

stages for a given laminaie. the tests were intemipted at the desired load level and 

damage state. This procedure is inevitable since the fixture and the washers hide the 

damage during the test. Therefore. for a given laminate. e x h  photo corresponds to one 

test, the test k ing stopped at a meaningful damage state. 



Luminate A : This laminate is constructed from ( C S M / O ~  clothes containing chopped 

strand mat (CSM) that is knitted to 0' roving. Laminate A was moulded according to the 

laminating sequence [(CSM/O)/(O/CSM)4J,. The 0' roving constitute 63% by weight of 

the reinforcement and the CSM constitutes the remaining part. The corresponding 

bearing stress-strain diagram in Figure 5.3 shows a sudden drop of the stress beyond the 

FPS point. leading to the final fracture. This response is characteristic of a cûtastrophic 

failure. The corresponding macroscopic damage is shown in Figure 5.5. The observed 

failure cm be categorised as a shearout fûilure according to the definitions in Figure 5.1. 

Fipre 5.5: Failure of laminate A. standard coupon. 



Laminote B: This larninate is constructed from ( ~ ~ M f 9 0 ~ 1 0 ~ )  cloihes with the CSM. 90" 

roving and 0' roving knitted together. Laminate B was moulded according to the 

laminating sequence [(CSM/90/0)/(0/90/CSM)3JSS This Iaminate contains the same 

weight ratios of 0" roving, 90" roving and CSM reinforcement. The corresponding 

beariiring stress-strain curve in Figure 5.3 shows a small drop of the stress beyond the FPS 

point. The stress drop beyond the FPS is followed by a funher stress build-up. This 

response is characteristic for a progressive failure. The corresponding macroscopic 

darnage is shown in Figure 5.6a to 5.6d. It should be noted that each image of Figure 

5.6a. b. c and d corresponds to a differeni specimen. as mentioned previously. The state 

of damage that corresponds to the small stress drop following the FPS is show in Figure 

5 . h .  According to the dciinitions of Figure 5.1. the observed füilure of laminate B stûrts 

ris a bearing failure. During the stress build-up brtwecn the FPS and the second pedc 

stress (SPS). the damage popagates in ü progressive münner. Ai the second pe& stress. 

the damage hhas reached beyond the washer edge and the stress Stans declining 

continuously. The damag evolution from just beyond the second peak stress up to total 

failure is shown by Figure 5.6b to d. The damage progresses until the edge of the 

specirnen and final failure is by shearout. Howrver. the post failure responsrs of 

laminates A and B (Figure 3.3) are not alike. More cnergy appears to be required to 

propagate the shear cracks through the 90" roving, present in laminate B. 



Figure 5.6: Faiiure of larninate B, standard coupon; a) just after tint peak stress ( j.a. 

FPS); b) j-a. second pedc stress ( j.a. SPS): c) damage propagation: d) final fdure.  

Laminate C: This larninate coniains exclusively chopped strand mat (CSM). As for 

larninate B, the karing response shows a smdl drop at the FPS point followed by a 

stress build-up to r second peak stress from which the stress drops rapidly. This response 

could be called a modemte progressive Mure when compared with that of laminate B. 



Figure 5.7a and b show the damage stütes that correspond to respectively the P S  and 

the second peak load. As for laminate B. beiving darnage is obsetved in front of the bolt. 

The rapid stress drop beyond the second peak stress. is caused by a tension failure chat 

spreads across the entire specimen width. This tende damage leads to the find fracture 

shown in Figure 5 . 7 ~ .  

Figure 5.7: Failure of laminate C, standard coupon; a) j.a. FPS; b) at SPS; c)  find failure. 



Laminate D: This larninate is a combination of Iminates A and C and the resulting 

lamination sequence is [(CSM/O)/(O/CSM)? /CSMIS. in Laminate D. the 0' roving 

constitute 38% of the reinforcement weight and the CSM constitute the remainine part. It 

should be noted that, for Iminates A and D, the ratios of the 0' roving and CSM 

reinforcements are just about inverted. Hence the higher [ensile strength of laminaie A 

(Table 5.1). However. in terms of bearing strength. larninate D is signitïcantly more 

resistant than laminate A as it cm be seen from Figure 5.3 and 5.4. The FPS of larninate 

D is also higher than the FPS of laminate A. The FPS is followed by a small stress drop 

and then a stress build-up leading to a second peak stress. The typical damage 

corresponding to the FPS is shown in Figure 5.8~1. There are some indications rowrirds a 

bearing fracture as well as some indications rowards a sheürout füilure. The subsequent 

darnüge states (Figure 5.8b to 8d) show thüt the final fracture ciin be categorised as a 

shearout failure. Yet. this shearout fracture is not as strüightfvrward as for laminate A. 

The front view of the friiled coupon confims this (Figure 5.8d). The outer plies contain a 

high proportion of O" roving and at the second peak stress they delnminüte from the CSM 

COR. This delamination is however restncted to the area between the shearout planes. I t  

is not visible under the washers either. Consequently. the substitution of some central 

(Oo/CSM) plies by an equivdent weight of CSM plies has altercd the shearout iliilure 

observed in laminate A to an interlamindintralaminar shearout Mure. The two sides 

shear out consecutively. Hence. the bearing response shows a kink at 4M) MPa during 

the stress drop from 500 to 300 MPa. Figure 5.8b and 5 . 8 ~  show both sides of the s m e  

coupon at the intermediate state: one side of the coupon has not yet sheared out while the 

other side has. For some coupons, a stress drop in two stages was observed instead of the 

kink. The outer plies cannot cany any fkther load once they shear out and delaminate 

from the core. Convenely. the central CSM plies outside the washer m a  have not yet 

failed. They are responsible for the energy consuming process that maintins the stress ai 

300 MPa. These central CSM plies occupy half the thickness of the Iminate and they 



cannot fail in tension since they remain constrained by the O" roving at the sides. lnstead 

these centrai CSM plies fail gradually by bearing. The load passes from the bolt to the 

CSM core outside the washer via the constrriined but sheared out material under the 

washer. 

STD, D', 4 

Figure 5.8: Failure of laminate D, standard coupon; a) j.a FPS; b) j-a. SPS, side one: c) 

j .a  SPS, side two; d) final failure with front view. 



Laminate E : This laminate is a smdl modification of laminate D. indeed. we sirnply 

replaced the first (CSM/OO) cloth in laminate D by a (CSW90°/00) cloth. The resulting 

lamination sequence of this combination is [(CSM/90/0)/(0/CSM)I /CSM),. In Iaminate 

E. the 0' roving constitute 33% weight of the reinforcement. the 90' roving constitute 

9% of the reinforcement and the CSM constitute the remaining put, i.e 58%. As it cm 

be seen from the bearing stress-strain diagram, laminate E behaves similarly to laminate 

D up to the FPS. which is followed by a slighi stress drop. The damage corresponding to 

ihis point is illustrated by Figure 5.9a. There are again signs of bearing and shearout 

damage. The FPS is as high as the FPS of laminate D but the stress build-up between the 

FPS and the second peak stress is not as high. This is not valid in general: on average the 

second peak stress was almost equal for both laminates (Table 5.2). The damage beyond 

the second peak stress corresponds to the damage state shown in Figure 5.9b and c. The 

Jarnage üdvüncrmrnt siatr is again different for the two sides of the coupon. Taken apart 

and analysed. Figure 5 . 9 ~  shows some indications toward a bearing fracture as well as 

some indications toward a shearout failure. The frontview of the friiled specimen (Figure 

5.9d) shows that an interlaminrtr/intralarninsr sheamut failure has taken place between 

the more flexible CSM core and the stiffer outer plies. The sheared out plies movr 

fonvard and outwards. leading to the delamination of the comprised 90" roving from the 

shearout planes towards the sides. The local whitening outside the washer area results 

from this delmination. The post-failure behaviour of laminates D and E show strong 

resemblance although the kink in the failure response of laminate D has becorne a two- 

stage drop for laminate E. The failure mechanism is basically the same for Iminates D 

and E. At the second peak stress. the stiff outer plies shear out and delaminate, one side 

rit a time. Then the central CSM plies hrther bear the load, king crushed gradually by 

the advancing bolt and the materiai restrained under the washer. 



Figure 5.9: Failure of laminate E, standard coupon: a) j.a. FPS: b) j.a. SPS, side one: c )  

j.a. SPS. side two; d) final failure with front view. 



Table 5.2: Ultimate bearing strength and 95% confidence intervals 

Std. longit. Std. transv. Long longit. Small longit. Small transv. 

( M W  (MPa) ( M m  ( M W  ( M W  

Laminate F : This laminate is a small modificntion of laminate A. Indeed. we simply 

replaced the first (CSM/O") cloth in laminate A by a (CSM/9O01O0) cloth. The resulting 

lay-up sequence is [(CSM/90IO)I(OICSMLI,. In larninate F. the 0' roving constitute 56% 

of the reinforcement weight, the 90' roving constitute 9% of the reinforcement and the 

CSM constitutes the remaining part. i.e 35%. Unfortunately. the amount of 90' roving 

was too smdl to provide any irnprovement in cornparison with laminate A. The beuing 

stress-strain response of larninate F (Figure 5.4) is very similar to that of laminate A 

(Figure 5.3). Between the shearout planes, the 0° roving plies and the CSM plies in 

between them were sheared out and only the surface layers. CSM and 90" roving, stayed 

in place. Actually. the contribution of the 900 roving shows up very late. As it c m  be 

seen from the transition from Figure 5.10a to Figure 5.10b, the 90" roving eventudly 

delaminate from the underlying plies. This delamination creates the local whitening in 

Figure 5.10b and causes the smdl stress build-up in the end of the bearing stress-strain 

curve, 



Figure 5.10: Failure of laminate F, standard coupon: a) j.a. fûilure: b) propagated failure. 

5.4.2 Transverse tests 

Laminates A and D: Transverse standard geornetry coupons were cut from laminates A. 

D and E. Their beruing stress-strain diagrams are labelled AT. DT and ET in Figure 5.1 1. 

Figure 5.123 shows a clev tensile failure for Iaminate A. The sudden stress drop in 

Figure 5.11 results from this tensile faiiure. Laminate D has the same constituents as 

larninate A but a greater fraction of CSM. This increase in off-axis reinforcement raises 

the peak stress significantly. The failure pattern remains similar to ihat of larninate A. A 

clear tensile fdure is observed in Figure 5.12b, accompanied by a srnail amount of local 

whitening ahead of the bolt, which is indicative of some compressive damage. 



Lnminate E: Laminate E resembles laminatte D but has 9 % roving in the transverse 

direction. which improves the transverse tensile strength (Table 5.1). Contrary to 

laminates A and D. the present beaing stress-strain curve shows a first and second peak 

stress. A small stress drop is observed at the FPS and then there is a funher stress build- 

up to the second peak stress. The dmage present at the second peak stress is shown at 

Figure 5 .12~ .  The progressive damage that developed between the first and second peak 

load c m  be characterised as beuing and sheûrout dmage. However. the final Mure is 

in a tensile mode (Figure 5.12d). The extensive whitening associated with this tensile 

failure is a delamination between the outermost roving ply and the laminaie core. The 

outermost roving are 0" roving in the transverse sense. According l y. 01-11 y the transverse1 y 

weaker interior of the iüminate failed by tension. 

pq 
- ET, Std 

O 0.1 0.2 0.3 0.4 

Bearing strain (-) 

Figure 5.1 1: Bearing response of laminates A, D and E: standard geometry transverse 

direction tests. 



STD, ET', 1 1 9.- 
Figure 5.12: Failure of lûminates A. D and E, standard geometry transverse direction 

tests; 3) AT; b) DT; c )  ET at SPS; d) ET, final failure. 



5.5 Influence of end distance on the relationship between 

reinforcement architecture, bearing response and macroscopic 

damage 

Laniinrites A crnd F: The preceding description has illustrated how small changes in the 

reinforcement affect the bearing response and the damage mechmisms. in this section. 

the samr laminates are tested in the same conditions using specimens with an end 

dist;ince ratio dD=6 instead of e/D=3. The typical bearing stress-beuing main (ab, - Ebr) 

responses of ihe six laminates investigated are shown in Figure 5.13 and 5.11. When 

these bearing responses are compared to those of Figure 5.3 and 5.1. the readily apparent 

feature is ihat laminates A and F. which for the standard geometry friiled right dter the 

FPS. now display a stress build-up and a second peak. For laminate A. the second peak 

is about as high 3s for the other laminates but it is still followed by a sharp stress 

decrease. drnoting a fast crack propagation. Actually. Figure S.15a shows that the 

corresponding failure mode is a cleavüge failure. The materid whitrning above the hole 

is an indication of the damage created during the stress build-up between the FPS and 

the second peak stress. The cleavage failure is in fact a one-sided shear crack. The higher 

end distance delays the crack formation but is not sufficient to eliminate the catastrophic 

propagation of the shear damage. Compared to laminate A. the final failure of laminate F 

is incontestabiy delayed by the presence of the small quantity of 90' roving. The failure 

pattern remains catastrophic but becomes quite cornplex. During the test, propagating 

shear cracks were observed in front of the washer at about 500 MPa. Then, at 600 MPa, 

a local buckling was observed at the washer edge, which coincides with the temporary 

load reduction visible in Figure 5.14. Failure was noi complete at this point since the 

buckled plies were then supported by the washer edge and were prevented from buckiing 



further outwards by the fixture plates. Nevertheless. failure followed shortly after this 

event by a further propagation of the shear damage dong the shear planes. The 

contribution of the 90' roving is well discemible in Figure 5.15b by the extensive 

material whitening. This whitening is indicative of the delamination between the 90" 

roving and the laminate core. The delamination occurs since the laminate core shears out 

between the shearout planes while the 90" roving ply resists this shearout. 

O O. 1 0.2 0.3 0.4 

Beanng strain (-) 

Figure 5.13: Bearing response of laminates A. B and C: long geometry longitudinal 

direction tests. 



O O. 1 0.2 0.3 0.4 

Bearing strain (-) 

Figure 5.11: Bearing response of laminates D. E and F: long geometq longitudinal 

direction tests. 

Figure 5.15: Failure of laminates A and F, long coupon; a) A, final failure ; b) F, final 

failure. 



Laminate B: Laminate B already showed clear signs of bearing damage for the standard 

coupon dthough final failure was by shearout. Figure 5.16 shows that the bearing failure 

c m  fully develop when the end distance is increased. The bearing failure was ctxpected 

since laminate B has a well balanced lay-up with equal amounts of 0" roving, 90" roving 

and CSM. The bearing failure results in a high second peak stress. Beyond ihe second 

peak stress s gradud decline in the bearing stress is observed, characteristic of the steady 

damage propagation associated with bearing fsilures. 

Figure 5.16: Failure of laminate B. long coupon: a) j.a. SPS ; b) damage propagation; c )  

final failure. 



Lnminate C: Laminate C shows a particular behaviour in that it cûn develop any of the 

two responses displayed in Figure 5.13. For some specirnens, laminate C yields nearly 

the same response as for the standard specimen, in spite of the higher end distance. A 

tensile failure takes place (Figure 5.17a) and the only difference with the standard 

jeometry coupons is the higher second peak stress. For other specimens the tension 

Wlure does not show and instead a beaing lailure develops. Both the bsnring response 

and the involved damage (Figure 5.17b) become sirnilar to ihose for Iürninate B. The 

dual behaviour of laminûte C that occurs for this Iong geometry (elD=6) plausibly 

indicatrs that this end distance corresponds to a transition point brtween the tension and 

bearing failure modes. Notice that the tensilr stress concentration factor decreüses when 

the end distance ratio is increased from e/D=3 to e/D=6 [ 15). 

Figure 5.17: Failure of laminate C. Iong coupon; a) tensile failure: b) bearing failure. 

Laminate D: At first sight. the overali behaviour of laminate D has not changed rnuch by 

the use of an increased e/D ratio. Yet. after the fint pedc stress, which is at about -100 

MPa, the stress climbs further to about 600 MPa. Then the stress declines as ri 

consequence of a resuained shearout failure propagation. shown in Figure 5.1 83. As a 

result of the longer end distance, the stiff outer plies fail just in front of the washer, 



rather than delaminating al1 the way to the edge as was observed for the standard end 

distance. Hence the restrained shearout failure can transform into a bearing failure with 

extensive crushing at a steady stress around 400 MPa. The bearing damage is well 

visible in Figure 5.1 Sb. 

Figure 5-18: Failure of laminate D, long coupon: a) j.a. SPS: b) damûge propagation. 

Luminute E: For the standard specimen it was noticrd that this Iarninaie shows initially 

some indications toward a beming fracture as well as some indications toward a shrarout 

failure. The final fr~cture mode was a sheuout with delaminations of the stiff outer 

plies. With the increased elD ratio, the fracture is clearly a bearing fracture (Figure 5.19). 

The beaing response diagram shows that the second peak stress is rnuch higher and that 

the post-failure behaviour has become very ductile. as for laminates B and D. and 

sometimes for C. Such behaviour is certainly very interesting for applications where the 

damage tolerance is ûn essentid requirement as for many construction and transport 

applications. 



Figure 5.19: Friilure of Iaminate E. long coupon: damage propagation. 

5.6 Influence of width on the relationship between reinforcement 

architecture, bearing response and macroscopic damage 

The small coupon has a pitch distance ratio w/D=2 against w/D=6 for the standard and 

the long coupons. Actually, the bearing stress-strain response for srnall bearing test 

coupons is more erisily related io the tensile behaviour of the laminates than to the 

bearing response of the wider bearing coupons. Figure 5.20 shows the beuing response 

for ail coupons. The ranking in karing strength is the same as for the tensile strength. In 

fact, except for coupon AT, the bearing strength was about three-quarters of the tensife 

suength for dl ihe laminates. This is an indication that failure aiways initiated in a 

tensile mode. Figure 5.21 shows these tensile failures. Although other damage modes are 

mixed in for some coupons. the tensile failure most likely initiated the failures. The 



effect of the width on the beûnng strength cm readily be observed from Table 5.2. 

Noteworthy is that laminates A and F, which were the weakest for the standard width 

bearing tests, have actually not lost much strength by the reduced width and have 

become the strongest for the small width bearing tests. 

O 0.05 0.1 0.15 

Bearing strain (-1 

Figure 5.20: Bearing response for the small geometry longitudinal and transverse 

direction tests. 



Figure 5.2 1 : Failure of small coupons: a) A and B; b) C and D: c )  E and F: d) transverse 

coupons: AT, DT and ET. 

5.7 General discussion 

The diversity in Iaminating sequences led to equdly diverse failure patterns. There are 

however generd trends that go beyond this diversity. Pehaps the most salient general 

feature was thai there was a fiat peak stress at about Jûû MPa, irrespective of coupon 

geornetry and reinforcement architecture, for al1 the coupons that had an uliimate bearing 

strength greater than JOO MPa. The FPS is related to the fint observable damage and 

was therefore cdled the damage load by Cooper and Turvey [3]. They also observed that 



the damage load was independeni of the coupon geometry. Both bearing md shearout 

were observed at the darnage load for the present laminates. What exactly triggers the 

failure at the damage load is therefore not clear. It is obvious however that the bearing 

damage is a necessity to surpass the damage load. No coupon surpassed the FPS point 

without signs of bearing damage under the washer, even if the final failure mode was 

totally different. invenely, no coupon that showed macroscopic bearing damage failed at 

the FPS point. The bearing darnage caused an instant load drop and hole elongaiion. The 

through the thickness restra.int provided by the washen limited the compressive bearing 

damage. A steady stress build-up was therefore possible. up to the second peak load. For 

the standard coupon geometry. the bearing darnage could only develop when rnough off- 

mis reinforcement was present. For the long geometry this requirement was not üs 

srringent. as proved by the change in behaviour for laminates X iuid F. What further 

distinguished the standard and long coupon geometry was that the bearing damage could 

not reach outside the washer area for the standard coupons. Catastrophic failure modes 

took over at the second peak load. For the long coupon on the other hand. the bearing 

failure could also develop outside the washer. This was observed for laminates B. D and 

E. and sometimes for C. The ultimate load had been surpassed when the compressive 

damage reached beyond the washer edge, but the load remained sufficiently high to 

provide a good damage tolerance. 

For the small coupon geometry, dl the laminates failed in a catastrophic tensile faiiure 

mode. The correlation with the tensile strength was therefore strong. On the contrary, for 

the standard and long geometry, the behaviour was not dominated by one single 

mechanical property. However, clear links could be made between Iaminate composition 

and bearing response. The shearout failures could not be related directly to the shear 

strength of the laminate. For example. the shear strength of laminate B is lower than the 

shear strength of laminates A and F, since it has less CSM. However, laminates A and F 



failed before laminate B. by shearout. Clearly, it was the easy crack propagation path 

dong the O" roving that caused the catastrophic shearout failure at the damage load for 

laminates A and F. It must have been the 90" roving that prevented the early propagation 

of sheür damage dong the O" roving for laminate B. Bearing damage developped at the 

hole edge and as a result the bearing strength surpassed that of laminates A and F by 

about 100 MPa, However, the final failure mode was still shearout. Laminates D and E 

had sufficient CSM to give them both high shear strength and good damage tolerance. 

As for laminate B. bearïng dmage developed at the damage load. At the second peak 

Ioad. an interlarninadintralaminar shearout failure took over. The interlminar failure 

took place because of ply blocking in these laminates: the 0" roving were placed doser to 

the laminate surface and the mûjority of the CSM reinforcement wüs kept around the 

midsection. Clrlirly. ply blocking should be avoided if at al1 possible. Rrmarkable is rhat 

the braring strength was almost rqual for Iüminütes B. C. D ÿnd E. although thrir 

reinforcernent was very diverse. For the long coupon geometry, the laminates appear to 

have becorne less sensitive to their respective weaknesses. alihough the damage load 

rernained at the same Ievel. The shear failure of laminates A and F was delayed since 

bearing domage developed at the hole edge for the long coupon geornetry. This resulted 

in a significantly higher bearing strength. However. the final failure remained 

catastrophic. Laminates B, D and E developed true bearing failures. dso outside the 

washer area. Their strength also increased substantially. more for laminaies D and E than 

for B. For laminate C. the change in end distance was expected to have ii rninor influence 

on the bearing strength. But on the contrary. the failure load increûsed substantiaily and 

the failure mode even changed to bearing on occasion. The reduced tensile stress 

concentration for the larger end distance geometry is a plausible explmation for these 

changes. 



5.8 Conclusions 

By picking six representative I.minates and three coupon geometry types. a global 

picture is created for the bearing behaviour of typical GRP laminates. The standard 

coupon geometry showed the rnost diverse failure behaviour. B y adding off-ais 

reinforcernent the bearing behaviour changed from a catastrophic failure with relatively 

Iow strength to a progressive high strength failure. The development of a progressive 

failure w u  always associated with macroscopic bearing damage at the hole edge. When 

this damage developed. a knee point occurred in the bearing stress-stnin diügram. 

known as the darnage loüd. Bearing damag could not develop outside the washer region 

for the standard geometry. giving it only limited darnage tolermce. lncreasing the end 

distance did not only providr an improvement in strength but also an improvernent in 

fûilurc: mode. Tme darnage tolrrant behaviour was observed for laminates with sufficient 

off-axis reinforcement. This damage tolerance was associated with beuing damage 

outside the washer region. If possible. designers should choose one of the damage 

tolrrant laminate types. dong with the long end distance. However. the results of the 

smrill width tests indicaie that for multi-bolt joints with important by-pass loads. 

designers need to find a balance between bearing strength on the one hand and [ensile 

strcngth on the other hand. 
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CHAPITRE 6 

DISCUSSION GÉNÉRALE 

Comme beaucoup d'autres problèmes en ingénierie reliés au choix du matériau. l'étude 

du comportement mécanique des assemblages boulonnés en verre-polyester nécessite 

une méthode d'assai appropriée. Seule une telle méthode d'essai peut distinguer à coup 

sûr les vraies caractéristiques d'un materiau et indiquer sa pertinence pour le problème à 

résoudre. Bien qu'il existe une méthode d'essai standard pour l'analyse du comportement 

mécanique des assemblages boulonnCs en rnüttkiaux composites. elle est ambiguë en cc 

qui concerne la mesure de déformation. C'est pourquoi nous wons d'abord défini une 

mesure de déformation pertinente. bien difinir et facile i rtialiser. Afin de clarifier la 

problématique de la mesure de déformation. nous avons etudié la déformation de tout 

l'assemblage d'essai avec un modèle par élCments finis 3D. A noire connaissance. nous 

sommes les premiers à discuter en detail I i i  déformation des assemblages boulonnés j. 

double recouvrement et à boulon simple h l'aide d'un modèle par diments finis en 3D. 

Les résultats de ce modèle démontraient que la diformation du boulon et des plaques de 

portance influence sensiblement les mesures de déformation. Sachant que le premier 

point de référence doit être placé sur les plaques de ponance ou sur le boulon. nous 

étions donc obligés de corriger les données de déformation à I'aide d'une estimation de la 

déformation du boulon et des plaques de portance. Cette estimation était basée sur les 

résultats du modèle par éléments finis. La littérature existante indiquait que les 

concepteurs ne s'intéressent pas à I'élongat ion du trou mais plutôt au déplacement de 

ponance de l'échantillon. On concluait donc que la quantité à rapporter est le 

déplacement de poriance de l'échantillon et non pas l'élongation du trou. prescrite par la 

méthode d'essai standard. Afin de déterminer ce déplacement. on plaçait le deuxième 



point de référence pour la mesure de déformation sur I'échantillon à une distance assez 

loin du trou. à un endroit où les concentrations de contraintes ont disparu. Ainsi le 

déplacement total de I'échantillon était obtenu. Avec le déplacement total on calculait la 

quantité voulue: le déplacement de portance de I'échantillon. Bien que le concept soit 

établi i l  y a longtemps. peu est connu sur cette mesure de déformation. Létude de ses 

caractéristiques démontrait que le déplacement de portance est du mSme ordre de 

grandeur que l'élongation du trou. Cependant, l'influence des concentrations de 

contraintes est prise en compte dans le déplacement de portance ri non pas dans 

I'élongation du trou. Il est important de réaliser que seul le déplacement de portance est i 

la fois utile pour le design et adapté à la caractérisation du matériau. Parfois. le 

déplacement total est rapporté et ce dCplacernent toial inclut une grande partie 

d'extension en traction de I'échantillon. Cette extension n'est pas rcilitir au comportement 

de l'assemblage boulonni mais plutat 1 la largeur de I'ckhüntillon et iiu module en 

traction de I'échaniillon. Si la réponse charge-déplacement est construite avec le 

déplacement total. cette extension en traction ombrage Ir déplacement de portance et 

cache les vraies caractéristiques charge-déplacement de l'rissemblqe boulonné. 

Le modèle de l'assemblage par éléments finis en 3D permettait I'itude de car;ictt?istiqurs 

qu'on néglige habituellement pour les assemblages à double recouvrement. Le modiilr 

démontrait par exemple qu'il y a une certaine déformation du boulon par compression 

ainsi que par flexion et par cisaillement. Nous avons démontré que la déformation du 

boulon par flexion et par cisaillement était à l'origine du gradient de la pression de 

contact ii travers l'épaisseur de I'échantillon et des plaques de portance. Pour les plaques 

de portance la pression de contact était très élevée juste à côté de la rondelle intérieure et 

diminuait tellement vite vers i'autre bord qu'il n'y a plus de contact entre le boulon et les 

plaques de portance à partir d'une certaine distance. II faut donc conclure qu'à partir 

d'une certaine épaisseur des plaques de portance, l'augmentation de leur épaisseur ne 



réduit plus forcément In pression de contact. Un phénomène souvent négligé dans les 

études numériques est le transfert de charges par frottement entre l'échantillon et les 

rondelles. Une comparaison du modèle 3D avec un modèle ZD et avec un autre modèle 

3D avec un boulon et des rondelles rigides indique que la charge transférée par 

frottement n'est pas très élevée pour la présente géométrie. L'influence de ce frottement 

sur la réponse charge-déplacement se montre surtout par une rigidité initiale qui est plus 

élevée que la rigidité aux charges moyennes. Ce phénomène n'était pas observé 

expérimentalement; la réponse charge-déplacement ex pirimentale dai t plus en accord 

avec le modèle par éléments finis 2D, nigligeant le frottement entre les rondelles et 

l'tkhantillon. La suite de notre étude s'est donc fait en utilisant des modèles par tiltiments 

finis 2D. La raison du désaccord entre la réponse charge-déplacement expérimentale et la 

réponse des rnodkles 3D - incluant le frottement entre I'échüniillon ct les rondellrs - 
n'est pas évidente. Mais la différence entre les modèles 3D démontre que des 

changements mineurs dans les conditions d'assemblage ont des répercussions 

marquantes sur le comportement charge-déplacement de I'Çchaintillon. 

il est connu que le jeu et le frottement entre le trou et le boulon affectent la distribution 

de contraintes dans un assemblage boulonné. Notre étude a démontré que ces paramètres 

devraient aussi être pris en compte pour l'évaluation précise de la réponse charge- 

déplacement. La réponse charge-déplacement est aussi très affectée par la non-linéarité 

des matériaux. Les données pour la modélisation de la non-linimité des matériaux 

provenaient de quelques simples hypothèses lesquelles étaient basées sur des données 

expérimentales trouvées dans la littérature. 11 est intéressant de noter que l'effet de cette 

non-linéarité se manifeste déjà ii de très faibles charges. Les concentrations de 

contraintes élevées au bord du trou doivent être à l'origine de ce phénomène. 



La réponse charge-déplacement était évaluée dans la direction longitudinale pour les six 

matériaux et pour les trois géométries d'échantillons. Ainsi, nous etions en mesure 

d'évaluer l'influence de la géométrie de I'échantillon et des propriétés mécaniques du 

matériau sur la résponse charge-déplacement de l'assemblage. Les rigidités de portance 

prédites par les modèles par éléments finis accordaient bien aux rigidités de portance 

mesurées expérimentalement. Ainsi. les mêmes tendances etaient observées 

expérimentalement et numériquement. En considérant les trois géométries étudiées. il 

semble que la rigidité de portance varie plus en fonction de la largeur qu'en fonction de 

la distance au bord. La rigidité de portance dépend aussi des propriétés mécaniques du 

matériau. Elle ne dépend pas seulement du module en traction. Par exemple. on observe 

pour Iü _piornétrie standard que les &arts entre les rigidités de portance ne sont pas aussi 

grands que les icans entre les modules en traction. Crpcndant. pour la géorneirie itroite 

13 rigidité de portance devient quand mPme fortement dependante du module 

longitudinal. 

Les résultats numériques et expérimentaux sont en désaccord avec les rigidités prédites 

par les formules de la tlexibilité du joint. Les rigidités prédites par les formules de I i i  

flexibilité du joint sont beaucoup trop élevées. A notre connaissance. les presents 

résultats sont les premiers 5 être utilisés pour la vérification de I'applicabilité des 

formules de la flexibilité du joint au design des structures en matériaux composites 

verre-polyester. Les présents résultats sont donc une forte indication que ces formules 

devraient être adaptées pour le design de structures en matériaux composites verre- 

polyester assemblés avec un jeu entre le trou et le boulon. Heureusement. le déplacement 

de portance n'est qu'une composante du déplacement total de l'échantillon et de la 

déformation totale de l'assemblage. Ainsi, on peut accepter que les rigidités prédites par 

les formules de Ir flexibilité du joint soient légèrement différentes de la vraie rigidité de 

portance des échantillons. En plus, la charge ne dépend pas seulement de Ir rigidité de 



portance mais aussi de l'étendue du glissement initial. Les résultats expérimentaux 

indiquaient une assez grande variabilité dans le glissement initial. Ce glissement initial 

fait partie de la réponse charge-déplacement et sa variabilité indique que la charge ne 

peut pas être prédite exactement en fonction du déplacement. Ceci est surtout important 

lors du design d'assemblages à plusieurs boulons. La distribution des charges sera très 

affectée si le glissement est différent d'un boulon ii un autre. Bien sûr, cette variabilité 

pourrait être réduite par une réduction du jeu entre le boulon et le trou et par un 

assemblage précis. Mais dans la réalité industrielle des matériaux composites verre- 

polyester. il  serait plutôt recommandé de prendre en compte cette variabilité lors du 

design. 

La rkponse charge-déplacement n'est que linéaire que jusqu'à la chugr  

d'endommagement initial. Un endommagement permanent sr développe b la charge 

Un sur cette d'endommagement initial. Plusieurs auteurs conseillent ainsi de baser le desi, 

charge et non pas sur la charge ultime [ 14.331. Nous croyons aussi que l'écart entre la 

charge d'endommagement initial et la charge ultime devrait être considéré comme une 

marge de sécurité. il est intéressant de noter par contre que la non-linéarité de la réponse 

charge-déplacement Cgdisera un peu les charges lors d'une iventuelle surcharge [-BI. 

Les différentes combinaisons matériau/géométrie menaient à des défaillances et des 

résistances très différentes. Par contre. des tendances générales Ctaient observées 

lesquelles facilitent Ir synthèse et la discussion des résultats. D'abord, nous avons 

observé deux comportements très distincts. Pour certaines configurations. 

l'endommagement initial coïncidait avec la contrainte ultime; la rupture était immédiate 

et catastrophique. Pour d'autres configurations, l'endommagement initial causait 

seulement une légère baisse de la contrainte et par la suite la contrainte montait de 

nouveau jusqu'à une résistance ultime nettement supérieure à la contrainte 



d'endommagement initial. L'étude de l'endommagement démontrait que pour les 

derniers. l'endommagement initial incluait toujours de l'endommagement par portance. 

bien que des signes de cisaillement étaient observés aussi parfois. Par contre. pour les 

configurations qui défaillaient d'une manière catastrophique au premier signe 

d'endommagement. on n'observait pas d'endommagement par portance: 

l'endommagement initial était par traction ou par cisaillement. dépendant de la géométrie 

et du matériau. Apparemment. l'endommagement par portance au bord du trou rend 

possible un endommagement progressif en dessous de la rondelle. Pendant cet 

endommagement progressif la contrainte peut encore monter. jusqu'au point où la 

contrainte ultime soit atteinte. Pour la géomitrie standard. cc comportement se 

manifestait seulement s'il y avait assez de renforcement triinsverse. sous forme de mat 

coupé CSM ou sous forme de roving à 90". Pour la géométrie longue. cette contraince ne 

semblait pas si stricte à juger du changement en comporternrnt des mai6riaux A et F. 

L'endommagement progressif ne se manifestait pas pour II  géométrie titroite. 

En fonction de la géométrie. i l  semble que la contrainte d'endommagement initiai 

plafonne quand l'endommagement par portance se développe au bord du trou. II est 

surprenant que la contrainte d'endommagement initial semble varier peu en fonction de 

la constitution du matériau. Cet aspect est une voie intéressante pour une future 

recherche. Même pour les matériaux composites à haute performance. il n'est pas encore 

clair en quoi existe exactement la rupture par portance. Le chemin à parcourir pour 

comprendre In rupture par portance et le phénomène décrit ci-haut sera à notre avis assez 

long. En effet. peu est connu sur le comportement des matériaux composites verre- 

polyester et de leun constituants sous des conditions de chargement tellement complexes 

que celles d'un assemblage boulonné. 



Bien que la contrainte d'endommagement initial n'augmente pas. le changement de la 

distance au bord fait augmenter la résistance ultime et a aussi une influence positive sur 

le mode de rupture final et sur le comportement post-défaillance. Pour les matériaux B. 

C. D et E. géométrie standard, un endommagement par portance pouvait se développer 

mais seulement en dessous des rondelles. a la contrainte ultime. un mode de rupture 

plutôt catastrophique se développait. Pour la géométrie longue. on observait que 

l'endommagement par portance se développait aussi en dehors des rondelles pour ces 

matériaux. Ces vraies ruptures par portance garantissaient un comportement quasi- 

ductile après la contrainte ultime. Ce comportement est très intiressant dans les 

applications où une bonne tolérance aux dommages est souhaitable. Pour le matériau C. 

géometrie longue. la rupture par portance n'était pas garantir; on observait aussi des 

ruptures par traction. Le matériau C. composé uniquement de mat CSM. se montre très 

sensible aux ruptures par traction, mSme si Ia largeur de 1'Sçhantillon est six fois le 

diamètre du trou. Pour les matériaux D et E. géométrie standard. on observait une 

rupture par cisaillement intralaminairelinterlaminaire i la contrainte ultime. Le 

délaminage Çtait causé par la différence en rigidité entre la peau et le cœur du stratifié. 

Bien que la contrainte post-défaillance soit assez ilevée. i l  est donc i recommander de 

bien disperser les plis de roving 5 0" à travers l'épaisseur. L'augmentation de la distance 

au bord résultait en une défaillance au bord de la rondelle et non pas en un délaminage. 

Ainsi. une rupture par portance pouvait se développer. Pour le matériau B. on observait 

déjâ des signes d'une rupture par portance pour la géométrie standard. L'augmentation de 

la distance au bord permet la rupture par portance de se développer complètement. En 

général. il semble que les matériaux composites verre-polyester profitent beaucoup d'une 

augmentation de la distance au bord de trois à six diamètres du trou, même si assez de 

renforcement transversal est présent comme pour le matériau B. 



Des tests dans la direction transversale, géométrie standard. indiquent qu'un bon taux de 

renforcement transversal, préférablement des roving à 90". est h conseiller pour éviter 

des ruptures prématurées par traction dans cette direction. Une bonne résistance en 

traction est aussi importante dans la direction longitudinale. Des essais sur des 

Çchantillons étroits indiquent que la résistance de ces assemblages est directement reliée 

B Ia résistance en traction du matériau. Ainsi, les matériaux A et F deviennent les plus 

résistants. B cause de leur taux élevé de roving i O". C'est justement ce taux élevé de 

roving à O" et le manque de renforcement transversal qui les rendaient les moins 

résistants pour la géométrie standard. Ces résultats indiquent que le concepteur doit 

choisir le matériau le plus adapté h son application non seulement en fonction des 

résultats de l'essai avec la géometrie standard mais aussi en Fonction de la r6sistrince aux 

ruptures en traction. Pour des assemblages avec plusieurs rangées de boulons. la 

rt5sistance aux ruptures en traction devient certainement importante et le concepteur doit 

chercher l'équilibre entre Ir résistance à la rupture par portance et la résistance à Iû 

rupture par triiction. il est utile de remarquer que les donnies prksentS-es ici peuvent 6tre 

utilisées comme des données de base pour des critères de rupture simples comme les 

critères des distances caractéristiques ou comme le critère de Hart-Smith (annexe 1 )  

lequel permet la construction de diagrammes d'efficacité tels que celui de la Figure 1 .S. 

Les présents résultais indiquent que la géométrie standard évoque le comportement le 

plus diversifié. Pour la conception de structures, des essais additionnels sur d'autres 

géométries sont souhaitables. Comparé à la géométrie standard. le comportement des 

assemblages à faible largeur est complètement différent et le comportement change 

encore beaucoup en augmentant la distance au bord de trois à six fois le diamètre du 

trou. Cette distance au bord peut même résulter en un comportement qui est assez 

tolérant aux dommages. Pour Ir géométrie standard et pour la géométrie longue on ne 

pouvait pas relier le comportement 4 une seule propriété mécanique. La réponse 



mécanique d'un assemblage boulonné dépend clairement de l'ensemble des propriétés 

mécaniques du matériau et non pas d'une seule. Cependant. notre étude indique qu'il y a 

des liens assez francs entre la composition du matériau et la réponse mécanique de 

l'assemblage. Ces liens peuvent guider le concepteur dans son choix du matériau. 



Les conclusions suivantes peuvent être formulées concernant notre étude sur la réponse 

mécanique des assemblages boulonnés en matériaux composites verre-polyester: 

1. Avec un modèle par déments finis en 3D nous avons démontré que les déformations 

du boulon et des plaques de portance du montage déssai affectent la mesure de 

déplacement des LMIT. Ainsi. les mesures de déplacement expérimentales étaient 

corrigées afin d'exclure ces déformations parasites. 

2. La problématique de Ia mesure de dtformation &ait exposée. Nous avons proposé 

d'etüblir la réponse charge-déplacement en fonction du déplacement de portance. Les 

principaux avantages d'utiliser le déplacement de portance au lieu de l'dongation du 

trou sont que les données sont utiles pour le design et que la mesure de déplacement 

est facile S réaliser. 

3. Un rnodkie par iICmrnts finis en ZD qui tient compte du jeu et du Frottement entre le 

boulon et le trou et de la non-linéarité du matériau est apte pour la modélisation 

précise de Iii rigidité de portance. Les rigidités de portance numériques s'accordent 

bien aux résultats expérimentaux pour Irs six matériaux et les trois géométries 

d'échantillons. 

4 Les rigiditis de ponance expérimentales et numériques sont beaucoup inférieures 

aux rigiditCs prédites par les formules de la flexibilité du joint. Les formules de la 

flexibilité du joint doivent être adaptées si on veut les utiliser avec confiance pour le 

design des assemblages boulonnés en matériaux composites verre-polyester d'usage 

général avec du jeu entre le boulon et le trou. 

5. La rigidité de portance dépend de la géométrie de l'échantillon. En moyenne, la 

rigidité de portance des échantillons étroits (w/D=2) était de 26 % inférieure à celle 



des échantillons standards (w/D=6). La distance au bord n'affectait pas tellement la 

rigidité. La rigidité de portance dépend aussi des propriétés mécaniques du matériau. 

Pour les échantillons étroits on observait que Ia rigidité de portance augmentait 

visiblement avec le module en traction. Pour les échantillons standards et longs avec 

une largeur de six fois Ir diamètre de trou. cette tendance était beaucoup moins 

prononcée. 

6. Les caractérisitiques de la défaillance des assemblages en matériaux composites 

verre-polyester dépend de l'ensemble des propriétés mécaniques du matériau et de 1s 

géométrie. Pour la géométrie standard. on observait que Iü défaillance changeait 

d'une rupture catastrophique 3 buse risistance i une rupture progressive i haute 

résistance en wgmrntant Ir renforcement transvcrsd. 

7. Le développement d'une telle rupture progressive est associk à un  endommagement 

macroscopiqur p u  portance au bord du trou. Cet endornrniigement par portance se 

développait h une contrainte d'endommagement initial d'à peu près -10 MPa. Le 

niveau de cette contrainte était peu dépendant Je la distance au bord ou de 

l'empilement du matériau. 

8. Pour Iü géométrie standard. l'endommagement par portance ne peut que se 

dçvelopper en dessous des rondelles. ;\ la conirainte ultime. un autre mode de 

rupture plus catastrophique se développe en dehors les rondelles. La tolérance aux 

dommages pour la géométrie standard est donc limitée. 

9. Une augmentation de la distance au bord améliore sensiblement la résistance et le 

mode de rupture pour les matériaux testés. Pour les matériaux avec assez de 

renforcement transversal. on observait de l'endommagement par portance en dehors 

des rondelles. Cette rupture par portance résultait en un comportement tolérant aux 

dommages. Si possible, le concepteur devrait choisir une combinaison 

géométrie/matériau tolérante aux dommages. 



10. Un taux élevé de renforcement transversal, surtout des roving à 90". aide aussi à la 

résistance de l'assemblage dans la direction transversale. 

I I .  La résistance des assemblages aux échantillons étroits dépend fortement de la 

résistance en traction du matériau, Une résistance élevée en traction est donc 

souhaitable: elle résulte d'un taux élevé de roving à O". Les matériaux peu 

performants pour la géométrie standard et longue deviennent donc intéressants pour 

la géométrie étroite. Ce résultat indique que le bon choix du matériau change avec la 

géométrie du joint. 

12. Contrairement à la géométrie étroite. la résistance et Ics modes de rupture des 

Cchûntil Ions standards et longs ne risultent pas d'une seule propriité mécanique du 

mati-ririu telle que la résistance en traction. Des carxtiristiques importantes de I i i  

réponse mécanique comme la contrainte d'endommagement initial. la rksistiince 

ultime. le mode de rupture ou le comportement post-dtXriillance pouvaient Stre reliés 

aux types de renforcement ri 5 la séquence d'empilement de ces renforcements. Le 

choix du matériau peut se faire en fonction des observations décrites. 

En guise de recommündations. nous mentionnons les points suivants : 

Dans la discussion des résultats on mentionnait d i j i  que les fondements de la rupture 

par portance ne sont pas encore bien connus. La compréhension de ces fondements 

pourrait expliquer pourquoi la contrainte d'endommagement initial ne variait presque 

pas en fonction du choix de renfort. 

Dans la même optique on peut rechercher - explicitement dans le contexte des 

composites verre-polyester d'usage général - de quels paramètres du matériau la 

contrainte d'endommagement initial dépend. 

Les données expérimentales indiquent que. lors du choix du matériau, il y aun 

souvent un compromis à faire entre la résistance en traction et la résistance à la 



portance. En plus, la tolCrance aux dommages entre aussi en jeu. Une mkthodologie 

claire devrait Ctre dkveloppie pour ntionaliser le compromis qu'il y a h faire. 

1. Nous avons constate que les formules de la flexibilitt! du joint ne sont pas vmirnent 

adaptkes pour le design des structures en verre-polyester avec du jeu entre le boulon 

et le trou. Une adaptation convenable devrait etre cherchee. 

5. Les formules de la flexibilid du joint sont conques pour hire lr design d'assemblages 

avec plusieurs boulons. Bien que I'utilisation de cette mCthode soit recomrnandke par 

le guide de design EUROCOMP. on dispose de peu d'information sur la performance 

rt Ies limitations de cette mkthode. La publication de donnies de validation serait 

certainement souhai table. 

6. Les rhl ta ts  des rnoddes par elements finis en 3D ne concordaient pas toujours B cr  

qu'on observait experimentdement. L'gtude drs causes de ces dCsxcords pourrilit 

servir h la fois B la conception des modiiles par 6l6ments finis dr plus en plus 

representatif3 de la realid exp&imentale et h la perfection des procCdures 

experimentales. 
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ANNEXE 1 

L'influence de la largeur et de la distance au bord sur la résistance à la portance et sur 

l'efficacité de l'assemblage était tracée ii l'aide du modèle de Hart-Smith [ 1.6.16.48.119] 

dans les figures 1.7 et 1.8. Ce modèle a aussi été adopté par Rosner et Rizkalla [ 13.1201 

et par Hassan rr cil. [ 12 1 1  pour la conception des assemblages en matériaux composites 

d'usage génirül. Nous expliquons ici brièvement les caractéristiques de ce modèle. 

Le modèle de Hart-Smith suppose que la résistance 1 la portance "FbN" est indépendante 

de la largeur si une rupture par portance se développe. Dans ce cas la résistance i la 

portance devient aussi indépendante de la distance au bord. C'est pourquoi nous 

appellerons cette résistance la résistance à la portance maximale "Fhmbm". Pour les 

ruptures par clivage ou par cisaillement. le modèle suppose aussi que la résistance est 

indépendante de la largeur. En fait. le modèle considère que les ruptures par cisaillement 

et par clivage sont des cas particuliers où la distance au bord n'est pas assez élevée pour 

développer une rupture par portance. Rosner et Rizkalla [ 13.1201 ont introduit un facteur 

de réduction pour prendre en compte la réduction de la résistance par le manque de 

distance au bord: 



Ces formules sont supposées tenir compte du fait que pour le verre-polyester d'usage 

général étudié la résistance maximale n'est atteinte que sous la condition e/D 15. 

En conclusion. afin d'établir cette partie du modèle pour un matériau donné. il est 

nécessaire d'effectuer des essais sur des échnntillons larges avec une grande distance au 

bord. De cette façon, la résistance h la portance maximale Fh''".mu peut être déterminée. 

Idéalement. des essais avec des distances aux bords plus faibles devraient aussi être 

effectués pour déterminer la réduction de la résistance en fonction de la distance au bord. 

Pour des plaques etroites. la rupture est par traction. Pour des matériaux isotropes et 

parfaitement dÿstiques. la résistance peut Stre calculée avec un facteur de concentration 

de contraintes Clastique et isoirope k,,. Pour un üssemblrige boulonné d'une plaque de 

largeur "w". d'une distance au bord "r" et avec un diametre du trou "D". ce facteur de 

concentration de contraintes k,, est calculé avec les équations suivantes [ 161: 

(At -5) 

Le facteur de concentrations de contraintes dépend surtout du rapport "w/D". L'effet de 

la distance au bord est pris en compte par le parametre "8". Si la rupture est par traction 

et si le matériau est isotrope et parfaitement élastique, la charge maximale de 

l'assemblage est donnée par l'équation A 1.6: 



Le terme "du" est la résistance en traction du matériau. 

En réalité. les matériaux composites ne sont pas parfaitement élastiques. II y a une 

redistribution de contraintes qui réduit Ir sensibilité b I'rntaiile. En plus. les matériaux 

composites ne sont pas isotropes en @nénl. ce qui affecte le facteur de concentrations 

de contraintes. Pour prendre en compte ces effets. Hart-Smith s introduit un facteur que 

nous appellerons "CLw ici. Avec ce facteur "Cr" le facteur de concentrations de 

contraintes pour le matériau Clasiique ri isotrope "k,," est réduit i un  facteur de 

concentrations de contraintes effectif "k,," pour Ir matiriau composite. La relation 

suivante est utilisée dans cette intention: 

k rC -l=C;(k te -1 )  ( A  1.7) 

Ainsi. la résistance d'un assemblage critique en traction peut Cire prédite de la façon 

suivante. En utilisant le facteur "k,,". calcult? pour la géométrie donnée. et le facteur 

"Crw. determiné pour le matériau et l'empilement donne. le paramètre "li,," est calculé. 

Par conséquent la charge maximale "P" de l'assemblage est: 

Ou, exprimé comme une résistance à la portance: 

Évidemment, il est nécessaire d'effectuer des essais sur une géométrie d'échantillon 

critique en traction afin de déterminer le facteur "Ci, ". 



Les équations présentées permettent de construire des diagrammes de résistance à la 

portance en fonction de la largeur et en fonction de la distance au bord, comme par 

exemple celui montré à la figure 1.7. Évidemment la transition des ruptures par traction 

aux ruptures par portance se produit dans le modèle quand la résistance prédite pour les 

ruptures par traction dépasse celle qui est prédite pour les ruptures par portance. 

Le diagramme d'efficacité se calcule aussi avec ce modèle. La notion d'efficacité était 

expliquée au chapitre 1. C'est le rapport entre la charge qu'une plaque peut subir quand 

oeur et elle est boulonnée et la charge qu'une plaque non rntaillte de la mSme lar, 

tpaisseur peut subir. Cette expression était exprimée avec la formule suivante: 

La géométrie la plus efficace est celle qui permet de supporter la plus p n d e  charge par 

unité de largeur ou. autrement dit. cette géométrie qui permet de supporter la contrainte 

sur la section brute ( gross secrion stress) la plus Çlevée. 

Pour les ruptures par portance. clivage ou cisaillement. I'rfficacitç est : 

Vu que le rapport "~"kU," ne varie pas avec le rapport "D/w" pour ces types de rupture. 

l'efficacité monte proportionnellement avec le ratio "Dlw". En construisant le diagramme 

d'efficacité en fonction du ratio "D/wW. la courbe d'efficacité est donc une droite pour les 

ruptures par portance, cisaÏllernent ou clivage. 



Pour les ruptures par traction, l'efficacité devient: 

Vu que le facteur "kt," change en fonction de "D/w" pour les matériaux composites. la 

courbe d'efficacité n'est pas droite dans la région des ruptures par traction. Cependant. 

pour certains métaux le facteur de concentrations de contraintes devient presque un à la 

charge ultime et leur courbe d'efficacité devient donc aussi droite dans la région des 

ruptures p u  traction. 

Evidemment. la transition de la rupture par traction à Ia rupture par portance se présente 

dans le modèle quand les deux parties de la courbe d'efficaciti se croisent. Des 

diagrammes d'efficacité comme celui de Iû figure 1.8 peuvent donc Cire construits avec 

un minimum de données expérimentales. Les travaux de Hart-Smith [16.1191 et de 

Hassan et rd. [ 12 1 j étendent i' approche présentée encore 3 plusieurs autres 

configurations d'assemblage. 

Note: Les références indiquées dans cette annexe portent Irs numéros identifiés dans la 

liste générale des références ( page 230). 



ANNEXE 2 

UTILISATION DES FORMULES DE LA FLEXTBILITÉ DU JOINT 

Pour déterminer la distribution des charges dans un assemblage à plusieurs boulons le 

guide de design EUROCOMP [3] recommande d'utiliser les formules de la flexibilité du 

joint. Seulement peu d'exemples d'utilisation sont disponibles dans la littérature. Vu que 

le déplacement de portance. lequel est à la base de ces formules de la flexibilité du joint. 

est utilisé aussi dans notre étude comme mesure de déplacement. nous donnons ici un 

exemple détaillé du calcul de la distribution des charges avec ces formules de la 

flexibilité du joint. Pour cet exemple nous reprenons un cas de I'ktudr de Yang et Ye 

[ 1 331 sur la distn bution des ch'wges dans un assemblage i plusieurs boulons. Ainsi. les 

résultats peuvent Stre comparés à la distribution de charges réelle. Il s'agit d'un 

assemblage à trois boulons en ligne. Une plaque en carbone-ipoxy d'une Çpaisseur de 

2.5 mm est boulonnée ji une plaque en Aluminium de 8 mm avec des boulons d'un 

diamitre de 5 mm. La géométrie de la plaque en carbone-époxy est présende ii la Figure 

M. 1. 

Figure A2.1: Géométrie de la plaque en carbone-époxy. 



La plaque en carbone-époxy a 60% des plis orientées à 0°, 20 % à 90° et encore 20 % à 

M5", résultant en un module longitudinal de 85.12 GPa. Pour I'aluminiurn nous 

utilisons un module d'Young de 70 GPa et pour les boulons e. acier un module de 200 

GPa. Pour le calcul de la flexibilité auprès des boulons A. B et C nous utilisons les 

formules de Tate et Rosenfeld, détaillées au chapitre 3. Pour utiliser ces formules. nous 

supposons donc qu'il s'agit d'un assemblage à double recouvrement avec une plaque en 

carbone-époxy de 2.5 mm entre deux plaques en aluminium de 4 mm. Nous référons à la 

plaque en carbone-époxy comme la plaque numéro 1. aux plaques en aluminium p u  le 

numéro 1 et au boulon par le numéro 3. Pour le carbone-époxy. son module longitudinal 

est utilisé pour le calcul de la flexibilité. Les flexibilitCs Cf,, CB et CC associees aux trois 

boulons sont identiques: 

Ckmng = Ch%. l + Cbrg2 + (Cbrg3. l + Cbrg,3.2) (A?. 1 ) 

= (4.7 + 1.8 + L O + O . 6 )  10*"9.1 10-Înmm~ 

Ckdin,J = 0.6 IO-' m m  

Cshw.~ = 1. J I m m  

Ch = CB = CC = Cbr;inng+ Cboiding+ Crhev 

= (9.1 +O.6 + 1.4) 1oe6 m m  = 11.1  IO" mm/N 

il est clair que la plus grande partie de la flexibilité provient de la flexibilité de la plaque 

en carbone-époxy. La déformation du boulon est beaucoup moins importante. 

Entre les boulons A et B, la plaque en carbone-époxy est soumise i une charge PA et 

entre les boulons B et C à une charge PA+Pe. Par contre, pour la plaque en aluminium. i l  

y a une charge Pc entre les boulons B et C et une charge PB+Pc entre les boulons A et B. 

Conformément à la philosophie des formules de la flexibilité du joint, nous posons que 

les déplacements entre les boulons sont les déplacements d'une plaque sous un champ de 

contraintes uniformes : 



La solution du problème est identique à la solution des problèmes hyperstatiques en 

résistance des matériaux. La compatibilité des déplacements exige que : 

a ~ c . 2  + Pc'CC = &K.] + PB'CB 

&AB,? + P B G  = &B.! + PA*CA 

Cequilibre des forces exige que: 

P= Pl +PI+ P3 

n y o donc trois Cquations et trois inconnus: PA. PB, Pc. La solution de ce système de 3 

équations linéaires résulte en les valeurs suivantes: 

PA = 0.269 P PB = 0.266 P Pc = 0.466 P 

Les valeurs expérimentdes. mesurées par Yang et Yr [133] étaient : 

= 0.276 P PB = 0.239 P Pc =: 0.485 P 

Cet exemple indique donc que la technique des formules de la flexibilité du joint est 

assez performante. Vu sa simplicité, cette technique paraît très utile pour l'analyse et 

I'optimisation de la distribution des charges. Pour des géométries plus complexes. la 

technique peut Sire incorporée dans un logiciel par éICments finis. Cette procédure est 

élaborée dans le guide de design EüROCOMP [3]. 

Note: Les références indiquées dans cette annexe portent les numéros identifiés dans la 

liste générde des références ( page 230). 




