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Etude du comportement thermomécanique en 

flexion des poutres  sandwich carbone/céramique 

 

 

Résumé  

Le problème des ailettes de turbine à gaz qui sont soumises à des charges  

thermomécaniques élevées réside principalement dans le phénomène de la flexion 

provoqué par les forces centrifuges importantes qui provoquent des fissurations par 

écaillage.  L’objectif de ce travail de thèse est de mettre en place dans le cadre de la 

recherche sur un matériau composite à matrice céramique renforcée par des fibres 

courte (mats) de carbone à haut module, susceptibles de fonctionner à plus hautes 

températures que les matériaux actuellement les plus couramment utilisés dans les 

turbines à gaz, en aéronautique, aérospatiale. Le matériau étudié est un matériau 

composite, la matrice choisie est une céramique technique, soit l’alumine (oxyde 

d'aluminium Al2O3) comme matrice et le renfort se fait par des fibres courtes (mats) en 

carbone d’un pourcentage optimisé. L’étude numérique du comportement 

thermomécanique de l’aube a été effectuée par  logiciel Ansys (Workbench 16.0). 

L’analyse comparative effectuée pour déterminer les déplacements et les déformations 

d’un même point de l’aube pour différents matériaux utilisés dans la fabrication des 

aubes de turbine à gaz. Les résultats obtenus ont été comparés pour choisir le matériau 

qui a la meilleure performance sous contraintes thermomécaniques. 

Mots- clés: comportement thermomécanique, flexion, alumine, carbone HM, fibre 

courte,  déplacement, déformation.       
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           ىيعىاسض  اىَُنبُّنٍ   اىحشاسٌ   اىسيىك دساست     

سُشاٍُل فٍ حبىت اّحْبء / ٍِ اىسبّذوَخش  مشبىُ      
 

 

 ٍيخص

 ظبهشة فٍ أسبسٍ بشنو عبىُت حشاسَت ٍُنبُّنُت لأحَبه حخعشض اىخٍ اىغبصَت اىخىسبُْبث شفشاث ٍشنيت حنَِ

 الأطشوحت هزٓ ٍِ اىهذف. بسبب اىخقشُش حشققبث حْخج عْهب اىخٍ اىنبُشة اىَشمضٌ اىطشد قىي حسببهب اىخٍ الاّحْبء

 اىنشبىُ ٍِ (حصبئش) قصُشة بأىُبف ٍعضصة خضفُت ٍصفىفت راث ٍشمبت ٍبدة عيً اىبحث إطبس فٍ الإعذاد هى

 فٍ اىغبصَت اىخىسبُْبث فٍ حبىُبً شُىعًب الأمثش اىَىاد ٍِ أعيً حشاسة دسجبث فٍ اىعَو عيً قبدسة ، اىَعبٍو عبىٍ

 اىَخخبسة واىَصفىفت ، ٍشمبت ٍبدة عِ عببسة اىَذسوست اىَبدة. اىبشَت أو اىبحشَت أو اىفضبء أو اىجىَت اىَلاحت

 قصُشة أىُبف بىاسطت حصُْعهب َخٌ حُث Al2O3) الأىىٍُْىً أمسُذ (أىىٍُْب أو ، حقٍْ سُشاٍُل عِ عببسة

 ىيشفشة اىَُنبُّنٍ اىحشاسٌ ىيسيىك اىعذدَت اىذساست إجشاء حٌ. ححسُْهب َخٌ ٍئىَت بْسبت اىنشبىُ ٍِ (حصبئش)

 فٍ واىخشىهبث الإصاحبث ىخحذَذ اىَقبسُ اىخحيُو إجشاء حٌ  ansys    .(Workbench 16.0) بشّبٍج بىاسطت

 اىَبدة لاخخُبس اىْخبئج ٍقبسّت حَج اىغبصَت اىخىسبُْبث سَش حصُْع فٍ اىَسخخذٍت اىَخخيفت ىيَىاد اىشفشة ّقطت ّفس

 .اىحشاسَت اىَُنبُّنُت اىضغىط ححج الأفضو الأداء راث

، الأىُبف اىقصُشة  اىَعبٍو عبىٍ اىسيىك اىَُنبُّنٍ اىحشاسٌ ، الاّحْبء ، الأىىٍُِ ، مشبىُ : المفتاحية الكلمات

 . ، اىخشىّٓخقبه، الإ
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A study of the thermomechanical behavior                             

in  bending  of  carbon/ceramic  sandwich  beams 

 

 

 

Abstract 
The problem with gas turbine fins which are subjected to high thermo-mechanical loads 

lies mainly in the phenomenon of bending caused by the large centrifugal forces which 

cause chipping cracks. The objective of this thesis is to set up within the framework of 

research on a composite material with a ceramic matrix reinforced by short fibers (mats) 

of high modulus carbon, capable of functioning at higher temperatures than the 

materials currently most commonly used in gas turbines in aeronautics, aerospace, 

marine or land. The material studied is a composite material, the matrix chosen is a 

technical ceramic, or alumina (aluminum oxide Al2O3) as the matrix and the 

reinforcement is made by short carbon fibers (mats) of a percentage to be optimized. 

The numerical study of the thermo-mechanical behavior of the vane was carried out by 

Ansys software (Workbench 16.0). The comparative analysis carried out to determine 

the displacements and the deformations of the same point of the vane for different 

materials which used in the manufacturing gas turbine blades. The results obtained were 

compared to choose the material that has the best performance under thermo-

mechanical stresses. 

Keywords:  thermo-mechanical behavior, bending, alumina, carbon HM, short fiber, 

displacement, deformation.   
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Introduction générale 

Les turbomachines occupent une place prépondérante et incontournable car elles 

interviennent dans presque tous les domaines industriels où il y a lieu d’échange de 

puissance par rotation en production d’énergie électrique. Les turbines à gaz sont d'une 

grande importance dans les applications d'ingénierie modernes, elles sont le composant 

principal du processus de production d'énergie électrique. Elles présentent de nos jours une 

diversité et une richesse de conception notable. La durée de vie des composants critiques 

des turbines à gaz est régie par les modes de dégradation et de défaillance tels que: fatigue, 

écaillage, fluage, corrosion, érosion,  usure, etc. Les aubes de turbine à gaz sont 

généralement les composants les plus importants d'un moteur, qui doit supporter une 

charge mécanique et thermique importante. Si un problème survient dans la section de 

turbine, il affectera de manière significative l'ensemble du fonctionnement du moteur et, 

bien sûr, la sécurité du moteur à turbine à gaz.  La température à laquelle la turbine 

fonctionne (température d'allumage) affecte également le rendement, des températures plus 

élevées augmentant le rendement.   

De nos jours, l'amélioration du rendement des turbomachines modernes, notamment des 

turbines à gaz, s'obtient principalement en augmentant leur niveau de températures dans la 

chambre de combustion. La température maximale à l'entrée de la turbine est actuellement 

limitée par la résistance des matériaux utilisés pour les aubes de la turbine, nécessite le 

développement de nouveaux matériaux et de nouveaux procédés de mise en œuvre pour la 

production des aubes. Les aubes actuelles des turbines à haute pression et à haute 

température sont produites sous la forme d'un monocristal de superalliage à base de nickel, 

et recouvertes d'une fine couche de protection contre l'environnement, riche en chrome et 

en aluminium. Les principaux problèmes rencontrés sont liés à la solidification du dépôt : 

l'orientation cristallographique du solide déposé doit être identique à celle du substrat 

(solidification épit axiale) et la formation de défauts tels que grains désorientés et fissures 

sont à éviter. La protection physico-chimique des alliages métalliques destinés à des 

applications à haute température, est généralement assurée par la croissance d’une couche 

d’oxyde qui se développe en service à la surface du matériau. Lorsque le matériau contient 

une quantité suffisante d’aluminium, c’est une couche d’alumine, particulièrement dense, 

compacte et adhérente, qui croît lors des  
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phases de maintien à haute température. Cette couche se développe selon des cinétiques de 

croissance paraboliques et joue le rôle de barrière de diffusion protégeant ainsi l’alliage des 

agressions environnementales thermiquement activées. La ruine des systèmes barrière 

thermique survient par écaillage de la couche de céramique. Le métal mis à nu est alors 

dangereusement exposé aux gaz chauds de la chambre de combustion. Le mode de 

dégradation dominant dans ces systèmes est la création de microfissures qui résultent de 

l’accroissement des ondulations hors-plan d’une couche intermédiaire d’oxyde formée en 

service entre la céramique et la sous-couche. Cette couche d’oxyde comprimée et ondulée 

est le siège de l’amorçage et de la propagation de microfissures pouvant conduire à 

l’´ecaillage de la barrière thermique. Jusqu'à présent, de nombreuses études ont été 

effectuées sur les matériaux des aubes de turbine a gaz, Le choix porté sur une ailette en 

matériau composite carbone/céramique est prometteur vu les capacités du couple (Carbone 

-Céramique.) à supporter les charges thermomécaniques. L'attente de cette amélioration est 

ressentie techniquement sur deux aspects, d'abord le rendement de la turbine et là, 

intuitivement nous pensons que la céramique, par ses propriétés thermiques et le renfort 

par ses propriétés mécaniques élevées ferons un composite de caractéristiques mécaniques  

adaptées aux conditions de fonctionnement d'une turbine à gaz à plein régime. 

Contrairement aux turbines aux aubes en superalliages ses caractéristiques 

thermomécaniques augmenterai sa durée de vie et par conséquent, réduirai d'une manière 

significative l'entretient et les frais de maintenance. C’est à partir de cela que l’étude du 

comportement mécanique et thermomécanique sur un matériau composite est engagée. 

L’optimisation d’un tel matériau composite a pour objectif de concevoir une ailette qui 

supporte l’essentiel du chargement thermomécanique.  

L’objectif de notre travail est dévaluer le comportement mécanique et thermomécanique 

des ailettes en matériaux composites carbone (mats)/céramique. Le matériau étudié dans ce 

travail est un matériau composite, et la  matrice choisie est une céramique technique qui est 

de l'alumine (oxyde d'aluminium Al2O3) et le renfort est réalisé avec des fibres courtes de 

carbone a haut module 40% de carbone (mât) et 60% de céramique (Al2O3).    

Cette étude fournit une analyse numérique pour comprendre le comportement des aubes 

de turbine à gaz sous des charges mécaniques et thermomécaniques. La simulation a été 

réalisée à l'aide de logiciel Ansys (Workbench 16.0).  
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Plusieurs matériaux ont été sélectionnés pour la fabrication des aubes de la turbine à 

gaz, tels que les Stainless Steel Alloy, Hastelloy X, NimonicAlloy 80A, Inconel 625, 

Titanium Alloy, U 500 et Inconel 738. Pour obtenir de nombreux paramètres tels que les 

contraintes, le déplacement total et les déformations. Les résultats ont montré qu'en 

augmentant les charges, toutes les valeurs des paramètres obtenus ont été augmentées et on 

peut conclure que les matériaux composites supportent plus la charge que les autres 

matériaux. Par conséquent, il est recommandé d'utiliser des matériaux composites dans la 

fabrication des aubes de  turbine à gaz.    

Le manuscrit est structuré en deux parties, avec cinq chapitres, précédés d’une 

introduction générale et suivis d’une conclusion générale. La première partie de la thèse est 

une synthèse bibliographique composée du chapitre I et chapitre II.  Le premier chapitre 

introduit quelques notions et définitions relatives aux turbomachines (machines rotatives), 

les turboréacteurs, la classification et leurs utilisations des turbines à gaz, le  chapitre est 

terminé par la procédé de fabrication  des ailettes de turbines à gaz sur machine 5 axes. Le 

deuxième  chapitre  propose une revue critique de la littérature des travaux antérieurs ayant 

une relation étroite avec le sujet traité. Un accent est mis sur les principaux problèmes 

rencontrés les aubes de turbine à gaz en termes de développement de nouveaux alliages 

(nouveaux matériaux), le système de refroidissement et le dépôt de revêtements de 

protection (barrière thermique). Le troisième chapitre est consacré au sommaire des lois et 

les relations mathématiques des matériaux composites décrivant, les différentes équations 

des lois des mélanges et quelques notions et définitions relatives au comportement 

mécanique et thermomécanique des matériaux composites.     

Le quatrième chapitre est réservé à l’étude du comportement mécanique en flexion des 

poutres composites sandwichs et le comportement thermomécanique des ou bien l’effets 

thermiques sur la loi de comportement mécanique. Le  chapitre est terminé par la 

corrélation entre les déplacements et les déformations d’une poutre sandwich  et  la  poutre 

composite a renfort mats. Le cinquième chapitre  traite une étude numérique d’une aube de 

turbine à gaz en matériaux composite à renfort mats  sous chargement mécanique et 

thermomécanique, pour la comparaison entre les déplacements et les déformations d’aube 

en matériaux composite à renfort mats avec les aubes en déférent matériaux tels que 

l'alliage de titane, l'alliage d'acier inoxydable et l'alliage d'aluminium 2024 ont été 

comparés au matériau composite.   
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Ensuite nous allons discuterons les résultats engendrés de l’application des charges.  La 

comparaison recherchée s’est faite sur les résultats des déplacements de l’aube en matériau  

composite  et ceux des  matériaux à utilisé dans la fabrication des aubes des turbine à gaz.     

La thèse est achevée par une conclusion générale englobant l’intérêt de l’ensemble 

des résultats obtenus lors de l’étude entreprise ainsi que les suggestions proposées dans 

le but d’améliorer les propriétés thermomécanique en termes de rigidité. 
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I. 1 Introduction 

Les turbomachines sont des machines rotatives composées d’une ou plusieurs séries 

d’aubages, fixées alternativement sur le stator et sur le rotor. Les turbomachines 

thermiques permettent la conversion de l’énergie thermique en énergie mécanique par 

l’intermédiaire d’un fluide de travail. La transformation de l’énergie entre l’arbre tournant 

et le gaz est continue et se produit par l’intermédiaire d’aubes en rotation. Le principe du 

transfert de la force dynamique rend possible une concentration de puissance dans une 

machine de plus petites dimensions.   

Ce chapitre est consacré l’état de l’art et aux généralités sur les turbomachines 

(machines rotatives) et les turboréacteurs. Nous allons introduire quelques notions et 

définitions relatives aux utilisations des turbines à gaz, la classification des turbines, les 

domaines d’application, les principaux composants et en concluant ce chapitre par les 

procédés de fabrication des ailettes de turbines à gaz.  

I. 2 Généralités sur les turbomachines 

Une turbomachine est un système qui permet un transfert d’énergie entre un écoulement 

fluide et un ensemble d’aubages tournant figure I.1. La partie mobile, le rotor, modifie 

l’enthalpie totale, la pression totale et l’énergie cinétique du fluide en y apportant ou 

récupérant le travail des forces aérodynamiques sur les aubes lié au mouvement de rotation 

dans le fluide. La partie fixe, le stator, adapte la giration de l’écoulement pour les roues 

suivantes et agit telle une tuyère convergente ou divergente pour modifier la pression totale 

et l’énergie cinétique du fluide. Ces variations d’énergie s’accompagnent d’une 

modification de la pression et de la température statique dans le système. Un compresseur 

exerce un travail sur le fluide tout en le comprimant. Une turbine récupère un travail du 

fluide tout en diminuant sa pression [1].  

 

Figure I.1 Turbomachine dans un moteur Turbomeca [1]. 
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Les turbomachines ont des applications multiples. On peut citer par exemple les 

systèmes de propulsion (aéronautiques, maritimes ou terrestres), les turbines de puissance 

(hydrauliques, à vapeurs ou au gaz), les systèmes de climatisation ou encore les éoliennes. 

Ce dernier cas est un exemple de turbomachine ouverte, comme les hélices. Ces dernières 

agissent sur une quantité de fluide indéterminée au contraire des turbomachines fermées 

qui agissent sur une quantité de fluide déterminée que l’on peut mesurer via un débit. Au 

sein des turbomachines fermées on peut également différencier les machines selon que 

l’écoulement principal au sein de la turbomachine soit axial ou radial [1]. 

I. 3 Les turboréacteurs   

Un turboréacteur fonctionne sur le principe d'action-réaction. La variation de la vitesse 

de l'air entre l'entrée et la sortie du réacteur crée une quantité de mouvement (poussée) vers 

l'arrière du moteur qui par réaction, d'où le terme de moteur à réaction engendre le 

déplacement du moteur, (voir figure I.2).  

Un turboréacteur se compose d’un tube qui contient  

a. Un compresseur à plusieurs étages. 

b. Une chambre à combustion. 

c. Une turbine à gaz. 

d. Une tuyère de sortie. 

Le principe de fonctionnement de ce type de moteur se résume par l’entrée d’air froid 

par l’avant et qui sera mis sous pression par le compresseur. Ensuite, l’air compressé entre 

dans la chambre à combustion afin de se mélanger au carburant puis s’enflammer ce qui 

permet la production d’une très grande force de poussée causée par la dilatation de la 

chaleur et l’explosion du mélange. La turbine à gaz tourne par l’air explosé qui sort du 

moteur par la tuyère de sortie. Le mouvement est auto-entretenu tant qu'il y a injection de 

carburant. En simplifiant, l'énergie de pression engendrée au sein du réacteur sera 

transformée en énergie cinétique en sortie, ce qui engendrera un forte poussé. Un schéma 

visualise mieux les étapes citées précédemment [2]. 
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Figure I.2 Schéma d'un Turboréacteur [2]. 

La force de poussée du moteur pourrait être exprimée (en thermodynamique) en 

fonction de la masse d’air et la différence entre la vitesse d’entrée et la vitesse de sortie des 

écoulements de gaz. L’équation I.1 présente cette relation :  

Fpoussée = M Vsortie − Ventrée                                                                                        (I.01) 

Où : 

 M : le débit massique de l’air passant dans le moteur (kg/s) 

 Ventrée : Vitesse d’entrée des gaz dans le compresseur (m/s)  

 Vsortie : Vitesse de sortie des gaz de la tuyère du turboréacteur (m/s). 

Lorsque la totalité de l’air traverse le moteur et actionne les turbines, le turboréacteur 

est dit à "simple flux". En effet, pour ce type de moteur lorsque la température de l’air 

ambiant augmente, l’air chaud et le flux massique de l’air passant dans le moteur 

diminuent ce qui provoque la diminution de la poussée du réacteur. Pour augmenter cette 

poussée au décollage et durant les périodes chaudes, il faudrait injecter de l’eau à l’entrée 

du compresseur qui devrait se vaporiser et refroidir l’air [3].  

I. 4 Différent types de turboréacteurs 

I. 4. 1  Turboréacteur à compresseur centrifuge  

Un compresseur centrifuge est lié mécaniquement par un arbre à une turbine. Celle-ci 

peut être centripète ou axiale à un ou plusieurs étages. Le compresseur centrifuge offre 

l'avantage d'être simple à fabriquer. Sa faible longueur malgré un fort diamètre en fait un 

moteur compact idéal pour les hélicoptères. La figure I.3 montre un turboréacteur à 

compresseur centrifuge comportant plusieurs chambres de combustion et une turbine axiale 

à deux étages [3]. 
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Figure I.3 Turboréacteur à compresseur centrifuge [3]. 

I.4. 2  Turboréacteur à compresseur axial 

I.4.2. 1  Turboréacteur simple flux mono-corps 

C'est le cas le plus simple. Un compresseur à plusieurs étages est lié mécaniquement par 

un arbre à une turbine à un ou plusieurs étages. L'ensemble tourne à la même vitesse. Ce 

type de turboréacteur peut être conçu soit avec plusieurs chambres de combustion, soit 

avec une seule chambre annulaire figure I.4 [3]. 

 
Figure I.4 Turboréacteur simple flux mono corps [3]. 

 

I.4.2. 2  Turboréacteur simple flux double-corps 

Dans le but d’accroitre le taux de compression, il est pratiquement impossible 

d’augmenter le nombre d’étages au-delà d’une douzaine, le compresseur a été divisé en 

deux parties (tournant à des vitesses différentes) l’une à "basse pression" et l’autre à "haute 

pression" ce qui définit les turboréacteurs à double corps est représente dans la                         

figure I.5 [3].  
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Figure I.5  Turboréacteur simple flux double-corps [3]. 

I.4.2. 3  Turboréacteur double flux mélangés 

Dans le cas où l’élément haute pression alimente la chambre de combustion et l’élément 

basse pression (corps froid) envoie de l’air se mélanger directement dans la tuyère aux gaz 

de combustion, cette version est appelée turboréacteurs à double flux figure I.6  [3]. 

 

Figure I.6  Turboréacteur double flux mélangés [3]. 

I.4.2. 4  Turboréacteur avec postcombustion 

La postcombustion est un système principalement utilisé sur les avions militaires dont 

l’objectif est d’accroître temporairement la poussée, soit pour aller plus vite, soit pour 

initier une poussée immédiate (afin d’améliorer le décollage). Ce principe de post –

combustion (figure I.7) est très répandu et s’illustre par une très grande flamme en sortie de 

réacteur et un niveau de bruit accentué [3]. 

 

Figure I.7  Turboréacteur avec postcombustion [3]. 
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I.4.2. 5  Turboréacteur double flux avec soufflante 

Sur ce type de turboréacteur une soufflante [4] d'un diamètre bien supérieur au 

compresseur BP est rajoutée à l'avant de celui-ci. Ce qui permet d'obtenir du flux 

secondaire un maximum de poussée. Cette soufflante est entraînée par le même arbre que 

le compresseur BP [3].  

 

Figure I.8  Turboréacteur double flux avec soufflante [4]. 

I.4. 3  Matériaux des turboréacteurs 

Concevoir un turboréacteur nécessite de faire un compromis entre performance, 

résistance mécanique et masse de la structure. La température n’est pas homogène dans un 

turboréacteur (Figure I.9). Elle est basse à l’entrée du moteur (soufflante) puis augmente 

progressivement dans les compresseurs. Elle atteint son maximum après la chambre de 

combustion puis diminue jusqu’à la tuyère [5]. 

 

Figure I.9  Coupe thermique du turbo fan CFM56 série 7 [5]. 

Dans les parties froides, les matériaux légers sont privilégiés tels que le titane ou bien 

des composites à matrice organique (CMO). Ces derniers sont constitués de fils noyés dans 

une matrice, le plus souvent, de type résine polymère. Dans les parties moyennement 

chaudes, on choisit des matériaux à base d’acier et de titane. Les parties encore plus 
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chaudes nécessitent des matériaux techniques. Les plus utilisés sont des alliages 

métalliques à base de nickel et de cobalt. Bien que réfractaires, ces matériaux nécessitent 

des barrières thermiques supplémentaires pour assurer leur tenue mécanique. Une 

alternative consiste à employer des matériaux composites matrice céramique (CMC). En 

effet, les composites possèdent une très bonne tenue aux hautes températures mais une 

faible résistance mécanique. L’emploi de renfort permet de combler cette faiblesse et 

permet leur introduction dans la conception des pièces industrielles [5]. 

I. 5 Structure et composants de la turbine à gaz 

Les moteurs à turbine à gaz (GT) sont des types de turbomachines qui transforment 

l'énergie totale du fluide de travail en énergie cinétique et vice versa. Un moteur à turbine      

à gaz comporte généralement trois éléments principaux: le compresseur, la chambre                    

de combustion et la turbine. Dans le compresseur, la puissance mécanique est transférée            

au fluide de travail (air) pour augmenter sa pression.  

Dans la chambre de combustion, le carburant est ajouté au fluide de travail et fait 

augmenter sa température par le processus de combustion. Enfin, le gaz de combustion 

haute pression-haute température passe par une turbine où son énergie totale est 

transformée en énergie mécanique et fait tourner l'arbre. La figure I.10 représente une 

turbine à gaz et les principaux composants correspondants [6]. 

  

Figure I.10  Turbine à gaz de production d'électricité lourde GE-Alstom GT13E2 [6]. 

Dans sa forme la plus simple et la plus répandue, cette machine est composée de trois 

éléments principaux (figure I.11).  

I.5. 1 Le compresseur   

Un compresseur d’air axial composé par une série d’aubes mobiles (rotor), qui 

communiquent de l’énergie cinétique au fluide (air) et qui sont suivies alternativement par 

des aubes fixes (stator) qui transforment l’énergie cinétique en énergie de pression [7]. 
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I.5. 2 La chambre de combustion 

Une chambre de combustion dans laquelle est introduit un combustible liquide ou 

gazeux qui, en brûlant, consomme partiellement l’air amené par le compresseur et élève la 

température de ce mélange air-gaz de combustion [7].  

I.5. 3 La turbine de détente  

Une turbine, dans laquelle le mélange air-gaz sortant de la chambre de combustion à la 

pression obtenue après compression se détend dans plusieurs étages pour produire de 

l’énergie mécanique. Cette énergie sert à entraîner le compresseur d’air et à fournir à 

l’arbre une puissance utilisable, recueillie par exemple par un alternateur [7]. 

 

Figure I.11  Turbine à gaz industrielle [7]. 

I. 6 Principales applications des turbines à gaz  

Chaque cas d’application d’une turbine à gaz comprend un nombre important de 

paramètres de définitions spécifiques : type de combustible, durée de fonctionnement par 

an, températures extérieures extrêmes, montage, nuisances, etc.  

Il en résulte qu’une installation de turbine à gaz doit être personnalisée afin de répondre 

aux conditions d’exploitation envisagées [7].  

I.6. 1 Production d'électricité 

L'une des principales utilisations des turbines à gaz est dans les centrales de production 

d'énergie. Les turbines à gaz ont des rendements thermiques élevés, utilisent l'air comme 

fluide de travail et ont une température d'échappement élevée. Ces caractéristiques les 

rendent très populaire pour la production d'électricité. La température élevée des gaz 

d'échappement permet d'utiliser la turbine à gaz dans un cycle combiné où les gaz 

d'échappement sont utilisés comme source de chaleur pour une production d'énergie 
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supplémentaire via une turbine à vapeur. Le cycle combiné peut atteindre des rendements 

nets étonnants de plus de 60%. La figure I.12 montre un moteur à turbine à gaz industriel 

de production d'énergie, SGT-800 de Siemens [6]. 

 

Figure I.12 Turbine à gaz de production d'électricité Siemens SGT-800 [6]. 

I.6. 2  Moteurs aéronautiques 

Les turbines à gaz jouent un rôle très important dans le transport car elles sont le 

principal système de propulsion des avions de toutes tailles. La fonction principale d'une 

turbine à gaz d'aéronef est de générer de la poussée. En règle générale, les turbines à gaz 

aéronautiques sont conçus comme Turbosoufflantes qui contiennent deux bobines (ou plus) 

(arbres). Le tiroir HP comprend une turbine HP qui entraîne le compresseur HP via l'arbre 

de liaison. Le tiroir LP contient la turbine LP qui entraîne le ventilateur principal qui est le 

principal fournisseur de poussée dans un moteur à taux de dilution élevé. Le taux de 

dilution est défini comme le rapport du débit massique d'air contournant le noyau de 

moteur (turbine et de la chambre de combustion) pour le débit massique d'air traversant le 

noyau du moteur. La figure I.13 montre le moteur Rolls Royce Trent 1000. 

 

Figure I.13 Moteur d'avion Rolls Royce Trent 1000 [6]. 
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I.6. 3  Production combinée chaleur-force   

Ce type d’application permet d’économiser les dépenses d’énergies. Le couple de force 

peut servir à l’entraînement d’une machine réceptrice et la chaleur peut servir pour le 

chauffage, séchage, production de vapeur pour un processus industriel.  

Le principe de cette application peut être encore poussé plus loin pour obtenir des 

installations industrielles dites à énergie totale où la turbine à gaz peut fournir 

simultanément trois formes d’énergie : électrique (alternateur), pneumatique (par 

prélèvement d’air sur le compresseur), calorifique (récupérateur de chaleur des gaz 

d’échappement). Le rendement de telles installations est ainsi fortement revalorisé et peut 

atteindre 50 à 60% [8]. 

I. 7 Principe de fonctionnement d’une turbine à gaz 

Pendant le processus de combustion type, l'air est aspiré dans l'entrée d'air de turbine à 

gaz et est comprimé sur plusieurs étages à écoulement axial du compresseur du moteur. 

L'air comprimé est dirigé dans la chambre de combustion annulaire à un flux constant. Le 

carburant est injecté et mélangé avec l'air comprimé et enflammé pendant le cycle de 

démarrage. La combustion continue sera maintenue aussi longtemps qu’il y a un flux 

suffisant d'air sous pression et de carburant. La chaude pression de gaz de la chambre de 

combustion s'étend à travers et entraîne la turbine, passant de la pression et la température 

à sa sortie de la turbine. Ce cycle de combustion convertit l'énergie dans le combustible en 

énergie cinétique de rotation à l'arbre de sortie de turbine. Pour la combustion, la turbine à 

gaz nécessite environ un quart de l'air total. L'excès d'air est mélangé avec les produits de 

combustion afin de réduire la température du gaz à l'étage de la turbine-première entrée. 

L'air de refroidissement maintient également des températures du métal dans la chambre            

de combustion et de montage des turbines relativement faible pour assurer une longue                    

durée de vie  [8]. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Figure I.14  Processus de combustion typique [8]. 
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I. 8 Classification des turbines 

On distingue deux types de Turbine à gaz à cycle ouvert prennent un certain nombre de 

formes différentes [9].  

I.8. 1 Turbine mono arbre  

Les turbines à un seul arbre sont aptes à l’entraînement des machines qui fonctionnent à 

vitesse constante, telle que les alternateurs et pour cette raison, sont employées dans la 

génération d'énergie électrique (Figure I.15).  

Le compresseur et l’ensemble des étages de détente sont regroupés sur le même arbre 

entrainant également l’organe récepteur [8]. 

 

 

 

 

  

 

Figure I.15 Schéma de la turbine à gaz mono arbre [9]. 

I.8. 2  Turbine bi arbre 

Dans les applications où la puissance est réglée en variant la vitesse de la machine, on 

utilise les turbines à gaz deux arbres figure I.16. La turbine à deux arbres est divisée en 

deux sections séparées mécaniquement :  

 Une section à haute pression, qui fonctionne à vitesse constante dans une plage de 

puissances, et entraîne exclusivement un compresseur axial.  

 Une section à basse pression liée à la machine conduite par l'intermédiaire d'un 

accouplement, cette section peut changer sa vitesse de rotation indépendamment de 

la section turbine à haute pression [10].  

 

 

 

 

  

 

                               Figure I.16 Schéma de la turbine à gaz bi arbre [10]. 
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I. 9 Influence des facteurs extérieurs sur les performances de la turbine à gaz 

Une turbine à gaz emploie de l'air atmosphérique, donc, ses performances sont 

considérablement influencées par tous les facteurs qui ont un effet sur le débit massique de 

l’air refoulé au compresseur [10].  

I.9. 1 Température  

À mesure que la température d'admission du compresseur augmente, le travail 

spécifique de compression augmente, tandis que le débit massique d'air diminue (en raison 

d'une diminution de la masse spécifique). En conséquence, le rendement de la turbine                   

et le travail utile (la puissance) diminuent. Si la température diminue, le phénomène 

inverse se produit.  

Ce lien entre la température d'admission du compresseur, la puissance et le rendement 

change de turbine à turbine, selon les paramètres du cycle, le rendement de compression, 

d'expansion et le débit d'air.  

 

 

 

 

 

Figure I.17 Influence de la température ambiante sur les performances de la turbine [10]. 

I.9. 2  Pression 

Si la pression atmosphérique diminue par rapport à la pression de référence ISO, le 

débit massique de l'air diminue, et la puissance utile est proportionnellement réduite parce 

qu’elle est proportionnelle au débit massique du gaz. Au contraire, les autres paramètres du 

cycle thermodynamique (HR, etc.) ne sont pas influencés.  

 

 

 

 

                                                                                                                                                                                                                      

Figure  I.18  Influence de la puissance utile de la turbine à gaz par rapport à l'altitude 

d'installation [10]. 
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I.9. 3  Humidité relative 

Influence de la masse spécifique de l'air d'admission du compresseur. En effet, l'air 

humide est moins dense que l'air sec, donc si l’humidité relative augmente, la puissance 

débitée diminue et la consommation spécifique (HR) augmente. 

 

   

 

 

 

Figure I.19  Influence de l'humidité relative [10]. 

I. 10 Influence des facteurs intérieurs sur les performances de la turbine à gaz 

I.10. 1 Chutes de pression dans la section d'admission du compresseur  

Les chutes de pression sont provoquées par le système d'admission de la turbine à gaz, 

composée d’un filtre d'air, un silencieux, un coude, des variations de section des 

tuyauteries, etc., installés en amont de la bride d'aspiration du compresseur. Quand l'air 

traverse ce système, il est soumis au frottement, qui réduit sa pression et son poids 

spécifique. Ces chutes causent une réduction de la puissance utile et l'augmentation de la 

consommation spécifique, comme précédemment mentionné à cause de l'influence exercée 

par la pression ambiante [10].  

I.10. 2  Chutes de pression dans le système d'échappement de la turbine  

Le système par lequel les gaz d'échappement sont expulsés à l'atmosphère. Ces gaz 

d'échappement traversant ce système sont soumis aux pertes dues au frottement, qui 

augmentent la valeur de la contre-pression, par rapport à la valeur de la pression extérieure 

et atmosphérique.  

Ces pertes réduisent la détente de la turbine, car cette dernière s’arrête à une isobare 

plus haute que celle de référence, et ceci a comme conséquence la réduction de la 

puissance utile et l’augmentation de la consommation spécifique. Le tableau I.1  ci-dessous 

donne des valeurs typiques montrant comment les performances sont influencées par les 

chutes de pression de l'admission et de l'échappement. Pour les raisons expliquées dans le 

tableau, ces effets sont proportionnels aux chutes de pression [10].  
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Tous les 100 millimètres de H2O à l’aspiration  Tous les 100 millimètres de H2O à l’échappement 

1.42 % pertes de puissance  0.42 % pertes de puissance 

0.45 % augmentation de la consommation spécifique  0.42 % augmentation de la consommation spécifique 

1 °C augmentation de la température d’échappement  1 °C augmentation de la température d’échappement 

Tableau I.1 Chutes de pression et réduction de la puissance [10]. 

I.10. 3  Influence du type de combustible 

On obtient de meilleures performances si l’on emploie le gaz naturel plutôt que le 

gasoil. En effet, la puissance débitée quand la charge est basse et les autres conditions 

(ambiantes, chutes de pression, etc.) sont identiques, est supérieure d’environ 2%, tandis 

que la consommation spécifique est inférieure de 0,7 jusqu’à 1 %, selon le modèle de 

turbine à gaz. Ces différences deviendront d’autant plus remarquables si nous comparons 

les performances obtenues avec du gaz naturel et avec des types de combustible de plus en 

plus " lourds", tels que les combustibles résiduels, Bunker C, etc. Ce comportement est dû 

au pouvoir calorifique plus élevé des produits générés par la combustion du gaz naturel, 

car ce dernier a une teneur plus élevée de vapeur d'eau, résultant d'un rapport plus élevé 

entre l'hydrogène et le carbone, ce qui est typique pour le méthane, le composant principal 

du gaz naturel. Les combustibles gazeux ayant un pouvoir calorifique inférieur au gaz 

naturel (généralement appelés les gaz à bas Btu) peuvent considérablement influencer les 

performances d'une turbine à gaz. En effet, si le pouvoir calorifique diminue (kJ/Nm3), le 

débit massique du combustible vers la chambre de combustion doit augmenter pour fournir 

la quantité nécessaire d'énergie (kJ/h). Ce débit supplémentaire de fluide, qui n'est pas 

comprimé par le compresseur, crée une augmentation de puissance et une réduction de la 

consommation spécifique.  

Dans ce cas-ci, la puissance absorbée par le compresseur est pratiquement constante.  

Tout de même, dans le cas de la combustion des gaz à bas Btu, les effets secondaires 

suivants doivent être pris en compte :  

 Une augmentation du débit de la turbine augmente le taux de compression dans le 

compresseur, qui ne doit pas trop s’approcher de la limite de pompage.  

 Une augmentation du débit de combustible exige souvent un diamètre plus grand 

des tuyauteries et des vannes de réglage (avec une hausse conséquente des coûts). 

Cet effet est d’autant plus remarquable si la température du gaz et, en conséquence, 

le volume spécifique sont plus hauts (par exemple, les gaz produits par la 

gazéification du charbon).  
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 Les gaz à faible pouvoir calorifique sont saturés assez fréquemment avec la vapeur 

d'eau en amont du système de combustion de la turbine à gaz. Cela augmente le 

coefficient de transfert de chaleur en augmentant la température des parties 

métalliques des parties chaudes de la turbine [10].  

I. 11 L'usinage des aubes d’une turbine   

L'usinage des aubes s'effectue dans des centres d'usinage qui sont souvent optimisés avec des 

systèmes de contrôle sophistiqués avec 4 ou 5 axes et avec jusqu'à 4 broches, l'usinage complet 

d'aubes sans démonter la pièce .L’usinage de surfaces d'écoulement avec arêtes d'attaque et de 

sortie ainsi que les zones transitoires[11]. 

I.11. 1  Fraisage des aubes de turbines  

Les aubes des turbines sont fraisées avec une précision de forme de l'ordre du centième 

de millimètre. 

I.11. 2 Ébauche de brut quelconque 3D  

L’aube de turbine est usinée à partir d’une ébauche librement définie ou quelconque. La 

stratégie évite automatiquement les trajets à vide dans les parties en contre dépouilles. Des 

profondeurs de coupe régulières et l’avance indépendante des axes de rotation offrent des 

conditions de coupe constantes. 

 Le serrage des axes de rotation permet d’utiliser des outils de plus grande taille et 

d’obtenir un débit de copeaux en volume élevé (Figure I.20) [12]. 

 

Figure I.20 Ébauche de brut quelconque [12]. 

I.11. 3 Fraisage en bout d’aube de turbine 5 axes 

Ce cycle permet la finition des surfaces de la pale. Le trajet d’outil hélicoïdal peut être 

généré comme un usinage simultané 4 axes ou 5 axes. Pour les fraises cylindriques et 

toriques, l’angle guide est toujours automatiquement corrigé pour ne pas endommager les 

surfaces et pour que seule la partie coupante de l’outil soit sollicitée (figure I.21) [13]. 
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Figure I.21 Fraisage en bout d’aube de turbine 5 axes [13]. 

I.11. 4 Fraisage en roulant d’aubes de turbine 5 axes  

La partie située entre la pale et les surfaces latérales, qui ne peut être fraisée avec 

l’usinage en bout 5 axes, est usinée avec l’usinage des flancs 5 axes. Les angles guides et 

d’inclinaison latérale offrent d’excellentes conditions de coupe. Par ailleurs, l’usinage des 

flancs 5 axes permet de créer rapidement des surfaces latérales légèrement courbées avec 

l’usinage en roulant (figure I.22) [13]. 

 

Figure I.22 Fraisage en roulant d’aubes de turbine 5 axes [13]. 

La géométrie des aubes de turbines détermine l'efficacité des moteurs d'avions, des 

turbines à vapeur ou des turbo chargeurs. La tendance s'oriente clairement vers les profilés 

minces en matériaux durs. Les aciers fortement alliés sont les matériaux les plus simples 

qui sont usinés dans les centres de fraisage de Starrag Heckert. Désormais, on serre 

fréquemment des alliages à base de titane ou de nickel dans les machines. S'ajoute à cela le 

fait que les aubes sont produites en série (figure I.23) [13]. 

 

Figure I.23  Usinage en bout en 5 axes d’une aube de compresseur [13]. 
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Lors d’usinage, des défauts apparaissaient jusqu'à présent à la surface: marques de 

retour, arêtes écrasées ou traces de broutage. Même si toutes les tolérances étaient 

respectées, on pouvait voir fréquemment sur les anciennes aubes de turbines des traces de 

broutage. Une surface aussi impeccable ne pouvait jusqu'à présent être obtenue que par une 

opération supplémentaire de meulage, un procédé qui est cependant contesté, étant donné 

qu'il risque de modifier la géométrie des aubes. Ce sont surtout les surfaces d'amenée d'air 

qui sont délicates [13]. 

I. 12  Conclusion   

Dans ce chapitre, nous avons examiné une variété des turboréacteurs. Après une 

présentation succincte de quelques notions et définitions relatives aux utilisations, principe 

de fonctionnement, application des turbines à gaz et un aperçu sur l’influence des facteurs 

extérieurs et intérieurs sur les performances de la turbine à gaz et en  fin les procédés de 

fabrication des ailettes de turbines à gaz sur les machines à cinq axes. 
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II. 1  Introduction 

Le principal facteur limitant dans les premiers moteurs à turbine à gaz était la 

performance des matériaux disponibles pour la partie chaude (chambres de combustion et 

turbines) du moteur et en particulier les aubes de turbine à gaz. L'efficacité thermique des 

premières turbines à gaz était extrêmement faible car la température maximale du cycle 

était limitée par les métaux qui étaient alors disponibles pour la fabrication des 

composants. Les progrès de recherche sur les matériaux ont augmenté l'efficacité 

thermique des turbines à gaz. L'amélioration de l'efficacité des moteurs aéronautiques est 

un défi majeur car l'environnement est très agressif. Cet aspect dépend non seulement de la 

conception, mais également du choix des matériaux appropriés pour sa fabrication. Entre 

les deux, la sélection des matériaux joue un rôle essentiel car les matériaux doivent bien 

fonctionner pendant la période de conception dans les conditions environnementales 

difficiles de l'avion. Le besoin de meilleurs matériaux pour les aubes de turbine a stimulé 

de nombreuses recherches dans les techniques d’optimisation d'alliage et de fabrication. 

Dans la turbine haute pression, les aubes sont les pièces qui subissent les sollicitations les 

plus extrêmes. 

L’endommagement est donc du a de la fatigue-fluage en isotherme. De plus, à cause des 

gradients thermiques, des formes complexes et de la différence de coefficient de dilatation 

entre la barrière thermique et le substrat, l’état de contrainte est multiaxial et varie dans le 

temps. Les solutions technologiques souhaitées pour améliorer la durée de vie des aubes et 

d’augmenter fortement la température d’entrée turbine dont dépend le rendement sont: 

 Le développement de nouveaux alliages (nouveaux matériaux)   

 Le refroidissement des aubes   

 Le dépôt de revêtements protecteurs  

Après cette préface, nous exposons dans ce chapitre quelques travaux disponibles dans 

la littérature qui traitent l’aspect des solutions technologiques précédemment mentionnées 

pour améliorer la durée de vie, le rendement et la résistance des matériaux utilisés sous 

l'effet des chargements thermomécaniques.   
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II. 2  Recherches réalisées sur les métaux et leurs alliages 

Les métaux et leurs alliages ont toujours joué un rôle primordial dans le développement 

des matériaux des pièces de turbine à gaz et ont largement contribué à des progrès 

technologiques majeurs.  

Des démarches de développement de ces matériaux ont été engagées et ont abouti à une 

large gamme de matériaux métalliques dont les superalliages à base de nickel et 

revêtements résistants à la température ont été considérés. Certains alliages d'aubes de 

turbine performantes sont présentés dans la figure II. 1.  

 

Figure II.1 Développement de matériaux d’aube depuis 1940 [8]. 

Bien qu'il soit avéré depuis longtemps que l'augmentation de la température d'entrée de 

turbine dans l’efficacité des moteurs aéronautiques. Jusqu'à présent, de nombreuses études 

ont été effectuées sur les matériaux des aubes de turbine à gaz tenant en compte la 

température de service et les conditions de travail. G. Chintala et al. [14] ont fait une 

analyse d’une aube de turbine à gaz sous des conditions de trois chargements Fx, Fy et Fz à 

l'aide du logiciel Ansys, Alors que la force centrifuge (Fz) est plus élevée par rapport aux 

autres forces. Ils ont constaté que les contraintes dans l'aube en aluminium étaient 

inférieures à la limite d'élasticité du matériau, même après augmentation de la force 

centrifuge de 10 % de la valeur normale. La contrainte de Von Mises est supérieure à la 

limite d'élasticité après une augmentation de 20 % par rapport à la valeur normale. Ils ont 

Noté que les contraintes dans l’aube en Magnésium atteignent la limite élastique à 120 % 

de la valeur de la force centrifuge. En ce qui concerne l'aube en alliage de titane, que la 

contrainte de Von Mises dans la lame en alliage de titane se situe dans la limite d'élasticité 
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lorsque la force centrifuge est augmentée au-delà de 20 % de la valeur normale comme 

montre dans la figure II. 2. 

 

 

 Figure II.2 Contrainte dans trois aubes en matériaux différents sous l'influence de la force 

centrifuge [14].  

Singh et al. [15] Ont établi une analyse statique et une analyse modale pour une aube de 

turbine à gaz (figure II.3) pour différents matériaux tels que l’alliage de titane, le 

Nimonic80A, l’alliage d’inconel 617 et le Rhénium. Ils ont effectué l’analyse structurelle 

pour obtenir les contraintes et les déformations maximales qui sont générées par la force 

centrifuge agissant sur une turbine à gaz et l’analyse modale est effectuée dans les 

conditions thermiques de 900°C pour évaluer les fréquences naturelles des six premières 

formes de mode. L’analyse a pour objectif de sélectionner le matériau le mieux adapté 

pour la fabrication des aubes de turbine à gaz. 
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Figure II.3  Modèle CAD de turbine à gaz [15]. 

 

D'après les résultats, les auteurs ont conclu que le Nimonic 80A peut être sélectionné 

comme un matériau approprié pour l'aube de turbine à gaz possédant des propriétés 

appropriées par rapport aux autres matériaux comme indiqué dans le tableau II. 1. 

Modes 
Fréquences (Hz) 

Titanium alloy        Nimonic 80alloy       Inconel alloy 617          Rhenium 

     1                      691.23                       570.28                     747.49                       733.27 

     2                      997.31                       1257                        1224.4                       1169.6  

     3                      1470.6                       1935                        1898.2                       1803   

     4                      2248.6                       2811.6                     2736.4                       2617.2   

     5                      3566.3                       4709.2                     4609.9                       4374.7    

     6                      4778.4                       6491.6                     6314.3                       5968 

 

Tableau II.1 Les fréquences naturelles pour aube de turbine à gaz en différents                   

matériaux [15]. 

 

Jabbar, A.A et al. [16] ont mené une analyse statique, thermique et vibratoire pour une 

aube de turbine à gaz (figure II.4) pour différents matériaux tel que l'alliage de titane, 

l'acier inoxydable et l’alliage d'aluminium 2024.  Ils ont observé que la distribution de la 

température était presque uniforme dans la zone de flexion maximale le long de la pale. 

Pour les trois matériaux, la température maximale est comprise entre 794 °C et 812 °C et la 

contrainte maximale produite est dans les limites de sécurité pour tous les matériaux sauf 

l'aluminium. L'analyse modale a révélé que la fréquence de base de l'alliage de titane est la 

plus élevée (35 Hz) que tous les autres matériaux. Par conséquent, le retard de résonance 

de celui-ci est plus stable dynamiquement.  
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Figure II.4 Modèle 3D d'une aube de rotor [16]. 

Dans un autre travail, Reddy et al. [17] ont fait une analyse statique et thermique pour 

un même modèle d’aube  de rotor de turbine à gaz. Les auteurs ont  constaté que la 

température a un effet significatif sur les contraintes totales qui se produisent dans les 

aubes de turbine et les contraintes thermiques qui en résultent étaient plus faibles pour 

l'Inconel 625 car il présente de meilleures propriétés thermiques. 

En plus, Krishnakanth et al. [18] ont mené une analyse par élément finis pour une aube 

de turbine à gaz pour trois matériaux différents, à savoir N155, Inconel 625 et acier 

inoxydable. Ils ont constaté que la température a un effet significatif sur les contraintes 

totales qui se produisent dans les aubes de turbine. Les températures des aubes obtenues et 

les contraintes thermiques qui en résultent sont plus faibles pour l'inconel 625, car il a de 

meilleures propriétés thermiques. 

Muhsin et al. [19] Ont procédé à une analyse numérique pour comprendre le 

comportement des aubes de rotor de turbine à gaz (figure II.5) pour deux matériaux : 

l’alliage d'aluminium et l’alliage de titane sous différentes charges (5000, 10000,150000) 

N pour trouver les contraintes, les déformations, les déplacements et les contraintes de 

cisaillement. 

 

Figure II.5 Modèle d’aube de turbine à gaz [19].  
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La figure II.6, a montre une comparaison entre les déplacements des aubes de rotor de 

turbine à gaz pour deux matériaux, sous l'effet des trois chargements et la figure II.6, b 

montre la comparaison entre les déformations des aubes de rotor de turbine à gaz pour 

deux matériaux, sous l'effet des trois chargements. 

 

Figure II.6 Comparaison entre les résultats de (a. déplacements,                                        

b. déformations) [19]. 

La figure II.7, a  montre la comparaison entre les contraintes Von mises des aubes de 

rotor de turbine à gaz pour les deux matériaux, sous l'effet des trois chargements. 

La figure II.7, b montre la comparaison entre les contraintes de cisaillement des aubes 

de rotor de turbine à gaz pour deux matériaux sous l'effet des trois chargements.  

 

Figure II.7 Comparaison entre les résultats des (a. contraintes,                                                                

b. contraintes de cisaillement [19]. 

A partir des résultats, les auteurs ont démontré que l'alliage de titane pouvait supporter 

la charge plus que l'alliage d'aluminium, de sorte qu'il recommande de l'utiliser dans la 

fabrication des aubes de turbine à gaz. 

Dans un autre travail Kumar et al. [20] ont effectué une analyse thermique et statique 

pour une aube de turbine à gaz pour cinq martiaux : l’alliage de titane, N 155, l'acier 

inoxydable, alliages de Nitinol et l’Inconel 625 qui est utilisé dans la fabrication des aubes 

de moteurs aéronautiques ont été considérés pour l'analyse dans les mêmes conditions de 

fonctionnement. Ils ont constaté que le maximum déplacement est de 0,023821 mm pour 

(a) (b) 

(a) (b) 



Chapitre II  Analyse bibliographique sur les ailettes 

 

 
28 

l'acier inoxydable et le minimum est de 0,00978284 mm pour le N155 comme le montre 

dans la figure II.8.  

 

Figure II.8 Déplacements en fonction des matériaux de l’aube de Turbine [20]. 

Les contraintes qui se produisent dans l'aube de turbine en superalliage dans les limites 

de sécurité de N155. L’auteur est ses collaborateurs ont pu conclure que le N155 est le 

meilleur matériau approprié pour la fabrication des aubes des moteurs aéronautiques.  

Kumar et al. [21], ont conçu trois prototypes par  le logiciel Solidworks, le premier 

modèle est pris comme NACA 6409, le  deuxième et troisième  modèle  sont réalisés par 

un angle à 72,5p° et 145°. Ils ont mené une analyse structurelle et modale sur ces trois 

modèles des aubes de turbine à gaz afin d'obtenir le profil de pales appropriées et les 

matériaux nécessaires pour générer la puissance requise à une certaine vitesse. Ils à 

effectué l’analyse structurelle avec trois vitesses différentes 20000,40000 et 60000 tr / min 

pour trois matériaux différents super alloy X, Nimonic 80A et Inconel 625 pour obtenir les 

contraintes de Von Mises et l’analyse modale pour trouver la fréquence propre et les 

déformations totales. Ils ont conclu que l'inconel 625 doit être utilisé comme matériau 

d'aube de turbine pour des conditions de vitesse constante ou variable car le rapport 

contrainte / déformation est minimum à toutes les vitesses pour tous les profils d'aubes. 

Oghenefejiro et al.[22] ont établi une analyse numérique par logiciel Ansys pour 

déterminer la fréquence propre d’une  aube en deux matériaux inconel 738 et U500. En 

comparant, la fréquence de base dans les mêmes conditions de charge était de 751 Hz pour 

l’inconel 738 et de 896 Hz pour le matériau des aubes de turbine U500.  
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Figure II.10 Les fréquences naturelles d'aube en matériau (a. Inconel 738, b.U500) [22]. 

A partir des résultats ci-dessus figure II.10, L’auteur est ses collaborateurs ont pu 

conclure que,  parmi les deux matériaux des aubes de turbine étudiés. L’inconel 738 est le 

meilleur matériau pour la fabrication des aubes de moteur à turbine à gaz. Il est adopté 

pour une utilisation pour une aube  rotative pour le premier étage, tandis que le matériau 

d’U500 est généralement utilisé pour le deuxième étage du rotor et déconseillé d’utilisation 

pour le  premier étage de la turbine. Des simulations numériques pour l'étude de la 

dynamique des aubes ont été réalisées par Millecamps. [23] dans le but d’étudier 

l’influence des efforts au contact, de l’usure et de la thermomécanique sur le comportement 

vibratoire d’une aube de turbine à gaz, considérant l’usure du carter induite par la 

dynamique de l’aube en contact. Les résultats permettent de constater différents régimes 

vibratoires avant la fissuration et de relever les profils d’usure du carter ainsi que les 

échauffements issus du contact.  

Surve et al. [24] Ont établi une analyse structurelle statique d'une ailette NACA4412 de 

turbine à gaz (figure II.11) pour trois matériaux tels que l'alliage d'aluminium, l'alliage de 

titane et l'alliage de magnésium utilisé dans la fabrication des aubes de turbine pour 

moteurs destinés aux applications marines. Le profil du modèle d'aube de turbine a été 

généré à l'aide du logiciel Solidworks. Ils ont utilisé le logiciel d'analyse par éléments finis 

Ansys pour l'analyse structurelle. Les auteurs ont conclu dans leur étude que les alliages de 

titane sont plus performants que les alliages d'aluminium et de magnésium, en raison de la 

contrainte équivalente maximale et de réduction des déformations. 

 

Figure II.11 Modèle d’une ailette de turbine à gaz [24]. 

(a) (b) 
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Maricic [25] a fait une étude expérimentale et numérique sur le comportement 

thermomécanique des aubes associées figure II.12, afin de voir l’influence des différentes 

caractéristiques géométriques sur les contraintes de contact des aubes-disques d'arbre et le 

partage de la charge thermomécanique.  L’objectif de sont étude était le développement 

d'un modèle analytiquement à l'aide de solutions de formes fermées et à l'aide d'une 

photoélasticité, sous l’effet des forces centrifuges auto-générées du disque et des aubes  

associées. L’auteur a conclu que le modèle développé  a montré des caractéristiques 

géométriques acceptables  par apport à la relaxation des contraintes résiduelles dues au 

chargement cyclique sur les fixations des aubes de turbine dans les moteurs à turbine à gaz. 

 

Figure II.12 Modèle des aubes associées de turbine a gaz [25].    

L’auteur a conclu que le modèle développé a montré des caractéristiques géométriques 

acceptables  par apport à la relaxation des contraintes résiduelles dues au chargement 

cyclique sur les fixations des aubes de turbine dans les moteurs à turbine à gaz. 

Rahul Kumar et al [26] Ont mené une simulation thermomécanique d'un modèle 3D de 

la géométrie complète des composants de l'étage de la turbine (disque aubage intégré et 

aube directrice de buse avec carénage de pale intégré), comme illustré à la figure II.13 pour 

étudier le jeu en bout d'aube qui est influencé par la déformation des ces composants 

pendant les phases transitoires, pour comprendre le comportement structurel du système 

dans un environnement de chargement thermique et centrifuge. 

 

Figure II.13 Modèle 3D des composants de l'étage de la turbine [26]. 
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D'après les résultats, les auteurs ont observé une croissance significative de la pale et du 

rotor par rapport au carter, ce qui a entraîné des jeux minimes pendant ces opérations 

transitoires et les gradients à haute température contribuent principalement aux contraintes 

et au déplacement radial du rotor par rapport aux effets centrifuges. 

Swain et al. [27] ont considéré par analyse la défaillance des aubes de turbine à gaz afin 

de surmonter les défaillances dans les matériaux. En plus de l'importance des revêtements 

dans les turbines à gaz après avoir enquêté sur l'analyse des défauts et les matériaux 

développés, ils ont noté qu'il existe encore certaines caractéristiques qu'il faut développer 

pour obtenir une aube de turbine à gaz optimale. Ils ont conclu que la défaillance des aubes 

de la turbine à gaz était principalement due à la fatigue, à l'usure des particules dures, à 

l'oxydation du bord arrière et à l'érosion de la surface du revêtement de barrière thermique.   

Theju et al.[28] Ont analysé le comportement thermomécanique d'une aube de turbine à 

gaz pour un moteur à réaction pour suggérer le meilleur matériau pour une aube de turbine 

en comparant les résultats obtenus pour deux matériaux différents (Inconel 718 et aliage de 

titane T6). La tentative a été faite pour étudier les états des contraintes de Von Mises, le 

déplacement et la distribution de la température dans les aubes de turbine en raison de 

l'effet de couplage thermique et des charges centrifuges. Sur la base des graphiques et des 

résultats obtenus (voir figures II.14, 15& 16), les auteurs ont conclu que l'inconel 718 peut 

être considéré comme le meilleur matériau économique, en outre, il présente de bonnes 

propriétés physiques aux températures élevées par rapport au titane. 

 

     

Figure II.14   Distribution de la température dans une aube en (a. Inconel 718,                           

b. Titane) [28]. 

(a) (b) 
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Figure II.15   Distribution des contraintes de Von Mises dans une aube en                              

(a. Inconel 718, b. Titane) [28]. 

   

Figure II.16 Distribution des déplacements dans une aube en                                                           

(a. Inconel 718, b. Titane) [28].  

Alain KÖSTER. [29] a mené une étude expérimentale et numérique de 

l'endommagement en fatigue thermique de l'alliage utilisé pour la réalisation des aubes de 

la turbopompe à hydrogène, le Superwaspaloy. En s’appuyant sur les résultats d'essais de 

propagation de fissure en plasticité généralisée, il propose deux modèles basés sur la 

mécanique de l'endommagement pour étudier la durée de vie des éprouvettes en fatigue 

thermique. L'auteur a choisi de limiter son travail à l'étude de l'endommagement de cet 

alliage sous air pour des sollicitations isothermes. 

Matta et al. [30] ont fait des études statiques, thermiques et modales pour une aube de 

turbine à gaz sous l'effet de transfert de chaleur et les charges centrifuges. L’étude menée 

est une analyse détaillée pour trouver les contraintes de Von Mises, transfert de chaleur et 

les fréquences (voir les figures II.17, 18 & 19)  dans l'aube pour deux matériaux (N155, 

Inconel 718). Les auteurs, ont conclu à partir des résultats obtenus que les valeurs sont en 

limite de tolérance pour le matériau inconel 718. 

(a) (b) 

(a) (b) 
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Figure II.17 Contraintes Von Mises dans une aube en matériau (a. N 155,                                   

b. Inconel 718) [30]. 

 

 

Figure II.18 Distribution de température dans une aube en (a. N 155, b. Inconel 718) [30]. 

 

 

Figure II.19  Fréquence Naturelle  d'une aube en matériau (a. N 155, b. Inconel 718) [30]. 

Umamaheswararao et al.[31] Ont mené des analyses structurelles et thermiques à l'aide 

d'Ansys (logiciel d'analyse par éléments finis) de la pale de rotor d'une turbine à gaz du 

premier étage pour trois matériaux le N-155, l’acier doux et l'inconel 718 pour obtenir la 

(a) 

(a) (b) 

(b) 

(b) (a) 
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distribution de température à travers la pale, les contraintes maximales que la lame peut 

supporter et les répartitions des contraintes à travers la lame. Les résultats obtenus 

numériquement ont été comparés au N-155, acier doux pour trouver le matériau le plus 

approprié pour la fabrication de la lame. A partir des résultats indiqués ils ont conclu que 

l'utilisation d’inconel 718 est plus avantageuse que les autres matériaux, en raison de son 

faible déplacement, de sa bonne résistance thermique et de son faible coût.  

Une tentative numérique a été menée par Ramani et Maniiarasan. [32]  pour étudier  

l'effet de la charge mécanique et thermique sur l'aube de turbine à gaz avec des matériaux à 

gradation fonctionnelle (FGM) est composé de Nickel, Zircon et la fibre de carbone, cette 

aube de turbine a été conçue et analysée avec des couches de matériaux (FGM), ce qui 

donne de meilleurs résultats sur l'augmentation des couches de la lame.(FGM) est composé 

de nickel, de zircon et de renfort de fibre de carbone  pour réduire l'amplitude des 

vibrations de la lame. Les auteurs ont montré que la (FGM) dans l’aube de turbine à gaz 

peut fonctionner à des températures élevées et qu'elle absorbera et réduira un certain 

niveau de vibration. Par conséquent, il s'avère avantageux d'utiliser une conception en 

couches d'aube de turbine à gaz avec l'utilisation de (FGM). Les matériaux 

fonctionnellement classés sont des matériaux avancés ayant des propriétés supérieures de 

résistance à la chaleur, aptes à être utilisés dans des conditions de températures extrêmes et 

ayant en même temps des propriétés mécaniques appropriées.  

Dans les turbines à gaz, la majeure partie de la dépendance des performances repose sur 

la conception des aubes de turbine. Les aubes de turbine subissent des forces centrifuges, 

axiales et tangentielles très élevées pendant la production d'électricité. Une autre tentative a 

été réalisée par  Mazarbhuiya et al. [33]  pour déterminer les contraintes de Von Mises et le 

déplacement de l'aube de turbine à gaz en différents alliages tel que (In 625, In 718, In 738, 

In 738 LC, MAR M246, Ni-Cr, Ti-alliage, Ti-Al, Ti-T6, U500). Les auteurs ont observé à 

partir de l'analyse que la contrainte et la déformation maximales sont moindres dans le cas 

de MAR M246 parmi tous les matériaux d'aubes de turbine. Sur la base des résultats ci-

dessous (voir les figures II. 20 & 21), on peut conclure que MAR M246 peut être 

sélectionné comme matériau approprié pour l'aube de turbine à gaz. 
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Figure II.20 (a-j).  Déplacement maximale de (In-625, In-718, In-738, In-738LC, MARM-

246, Ni-Cr, Ni-Alloy, Ti-Alloy, Ti-Al, Ti-T6 et U500 respectivement) [33]. 
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Figure II.21 (a-j).  Contrainte de Von-Mises équivalente (In-625, In-718, In-738, In-738 

LC, MARM-246, Ni-Cr, Ni-Alloy, Ti-Alloy, Ti-Al, Ti-T6 et U500 respectivement) [33]. 
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Ahmed et al. [34] ont déterminé les contraintes normales, contraintes de Von Mises, 

contraintes principales minimum et maximum. Sous l'effet  des forces centrifuges 

appliquées sur les aubes du rotor à une vitesse de fonctionnement de 6000 tr / min, pour  

différents matériaux tels que Inconel 718, Inconel 625 alloy, Mar M-200 alloy et alliage de 

titane. Les auteurs ont conclu que l'alliage de titane est le meilleur alliage utilisé en termes 

de réduction des contraintes dues à la force centrifuge, parce que la densité de l'alliage de 

titane utilisé est inférieure à celle des autres alliages utilisés, entraînant une réduction des 

forces centrifuges directement proportionnelles à la masse comme représenté dans les 

figures II. 22, 23. 

 

Figure II.22   Comparaison entre les résultats des contraintes (a. normales, b. Von Mises)  

pour quatre alliages différents [34]. 

 

 

Figure II.23   Comparaison entre les résultats des contraintes principale (a. minimum,                    

b. maximum)  pour quatre alliages différents [34].  

(b) (a) 

(a) (b) 
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Une autre analyse comparative a été réalisée par Gurajarapu et al. [35], ils ont réalisé 

une analyse statique et thermique en régime permanent des pales d'un moteur à                              

turbine à gaz de 30 MW configuré pour fonctionner à bord du navire à l'aide                         

d'Ansys pour prédire les conditions potentielles de panne du moteur. Les auteurs ont 

comparé  la lame HPT en superalliage nickel X avec deux autres matériaux le Nimonic 

80A et l'Inconel 625. Sur la base des résultats de l'étude comparative et l'analyse de 

prédiction de défaillance, ils ont conclu que l'alliage de nickel X peut être adopté pour la 

fabrication d'aubes de turbines à gaz.  

Aniekan et al. [36] ont présenté une analyse thermique et statique, qui a porté sur le 

choix de matériaux appropriés qui peuvent résister à des conditions de travail difficiles et 

l’analyse thermique en utilisant la méthode des éléments finis (FEM), pour déterminer le 

comportement de chaque matériau dans des conditions de service. Pour l'analyse statique, 

la contrainte de Von-Mises maximum de 454 MPa et le déplacement totale de 0,16221mm 

obtenue pour Inconel 738 tandis qu'une contrainte de Von-Mises maximum de 416 MPa et 

le déplacement totale de 0,12125 mm ont été obtenues pour le matériau de lame U500(voir 

figure II.24). Alors que les résultats analytiques FEA pour les deux matériaux présentaient 

moins de variations entre eux, Inconel 738 présentait de meilleures caractéristiques 

thermiques, tandis que l’U500 présentait des résultats statiques structurels satisfaisants et 

surtout, les contraintes de Von-Mises obtenues pour les deux matériaux étaient inférieures 

à leur limite d'élasticité et à leur température de fusion. 

 

Figure II.24 Variations des paramètres structurels entre deux matériaux [36]. 

Yadav et al. [37] Ont réalisé une modélisation de l'aube de turbine avec le logiciel 

Solidworkset la simulation a été réalisée par la méthode de calcul numérique à l'aide du 

logiciel Ansys. Pour déterminer les contraintes Von Mises équivalentes, la déformation 
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équivalente et le déplacement total de l’aube de turbine à réaction en différents alliages tels 

que l’Inconel 625, l’alliage de palladium et l’alliage de titane. 

  

 

Figure II.25 Variations des (a. contrainte de Von mises, b. déformation équivalente,                      

c. déplacement totale) pour trois matériaux [37]. 

D’après les résultats de la figure II.25, les auteurs ont conclu que l'inconel 625 avec 

l’alliage de palladium sont les plus appropriés parmi les trois compositions. 

Nehru et al. [38] ont élaboré une étude expérimentale pour les changements de 

propriétés thermiques sur l’aube de turbine à gaz en matériau GTD-111 DS (Directional 

Solidification), Dans leur étude, ils ont expliqué l'évolution de la transition de la 

microstructure en fonction de la distribution de la fraction γ´. 

Les résultats expérimentaux montrent que les changements de fraction γ´ et de forme 

ont été affectés par le traitement HIP et post- traitement thermique et aussi des 

changements de propriétés mécaniques telles que la micro-dureté liée à la phase γ´. 

L'application d'un traitement HIP (post-traitement thermique) pour les matériaux utilisés                        

a été particulièrement efficace pour récupérer la microstructure au plus près du                      

nouveau produit. 

(a) (b) 

(c) 
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Brandao  et al. [39]  Ont étudié le comportement thermomécanique  afin de  prédire le  

fluage des aubes HPT. L’objectif de sont étude était le développement d'un modèle 

numérique permettant l'analyse de la température et le comportement mécanique d'une 

lame HPT, en mettant l'accent sur la déformation par fluage. Une pièce d’aube fournie par 

une compagnie aérienne commerciale a été utilisée (Figure II.26). 

 

   

Figure II.26 (a) Aube HPT (scrap), (b) Modèle 3D de l’aube [39]. 

Ils ont conclu que le déplacement du bord de fuite représenté est conforme à ce qui est 

attendu, bien que la rétraction du bord d'attaque soit en quelque sorte inattendue. La 

distribution des déplacements et des déformations verticales sont également représentés 

dans la figure II.27.   

 

Figure II.27 Distribution des (a. déplacement vertical, b. déformation verticale) [39]. 

Brotzu et al. [40] Il a conçu une aube de turbine à gaz de rotor légère et résistante au 

fluage. Le processus de fabrication de l'aube à partir d'une étape de prototype dans laquelle 

une version entièrement 3D (Figure II.28) a été produite par modélisation de dépôt en 

fusion. Des pales grandeur nature en investissant dans un four à induction. Des sondes 

(a) (b) 

(a) (b) 
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métallurgiques et des essais mécaniques préliminaires ont été effectués sur les échantillons 

d'aubes. Ils ont fait des investigations métallographiques et des essais mécaniques 

préliminaires sur les échantillons d'aubes. La géométrie a ensuite été affinée par une étude 

CFD, et une forme légèrement modifiée a été obtenue dont l'essai final en conditions 

opératoires. Les auteurs ont conclu que les produits fabriqués ont montré des 

caractéristiques acceptables en termes de forme et de résistance. 

 

Figure II.28 Modèle 3D d’aube de turbine à gaz [40]. 

Rogge et al. [41] Ont à fait une étude statique des aubes de turbines à gaz dans les 

moteurs d'avion. Les recherches sur le comportement des aubes se concentrent sur 

l'analyse, l'évaluation de la dynamique de démarrage, la résistance à la fatigue et l'influence 

du désaccord structurel sur les caractéristiques de vibration de l'aube.  

Nehru et al. [42]  Ont réalisé une modélisation de l'aube de turbine à gaz en  matériau                      

Ti-6Al-4V, pour effectuer une analyse statique en donnant une charge de flexion centrifuge 

et un gaz à très haute température d'entrée de turbine du gaz près de 1400°c, pour 

déterminer les contraintes de Von mises et le déplacement total (figure II.29). Les auteurs 

ont conclu que la contrainte Von Mises est supérieure à la limite d'élasticité du matériau. 

   

Figure II.29 Distributions des (a. déplacements, b. contraintes Von Misses) dans l’aube 

de turbine [42]. 

(a) (b) 
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Sanviemvongsak [43] a réalisé une étude expérimentale  par la fabrication additive des 

superalliages pour évaluer la résistance à l’oxydation et à la corrosion à haute température 

de différents superalliages élaborés par FA (alliage 718, alliage 738 et Hastelloy X), et de 

les comparer aux alliages de références coulés ou forgés (alliage 718, alliage 738 et 

C1023). Dinesh Kumar et al. [44]  Ont réalisée une analyse numérique statique et 

thermique complète à l'aide d’Ansys pour une aube de  turbine à gaz  de rotor du premier 

étage pour différents matériaux tels que l'alliage de Nitinol, l’Inconel 718 et l’Inconel 783. 

Les auteurs ont observé que le déplacement total minimal,  la contrainte minimale et le flux 

de chaleur minimal sont observés pour le Nitinol comme représenté dans le tableau II. 2. 

Type de 

l’analyse 
Matériaux Nitinol Inconel 718 Inconel 783 

Statique 

  Max Min Max Min Max Min 

Déplacement total   

(m) 
0.004 0 0.072 0 0.085 0 

Déplacement 

directionnel (m) 
0.0007 -0.001 0.012 -0.012 0.014 -0.015 

Contraintes 

équivalente (MPa) 
867.5 2.10 9153.2 8.60 9153.2 8.60 

Déformation 

équivalente 
0.004 1.80x10-5 0.04 5.37 x10-5 0.052 6.37 x10-5 

Thermique  

Température (°C) 839.22 785.88 839.22 785.88 839.22 785.88 

Transfert chaleur 

(MW/m2) 
1.65 0.3 x10-14 1.88 0.43 x10-14 2.68 0.538 x10-14 

Transfert directionnel 

(MW/m2) 
0.561 -165 0.640 -1.88 0.909 -2.67 

Tableau II.2 Comparaison des résultats statiques et thermiques [44]. 

Witek et al. [45]  Ont présenté une étude expérimentale pour une analyse de la fatigue 

des aubes de compresseurs des moteurs d'avions soumises à des vibrations résonantes a été 

réalisée, l'aube avec entaille en V qui simule le dommage aux objets (FOD) ont été pris en 

compte. L'encoche située sur le bord d'attaque de la pale a été réalisée par usinage. Le 

défaut mécanique (FOD) provoque une diminution considérable par fatigue de la durée de 

vie de la lame fonctionnant dans des conditions de résonance. À la suite des enquêtes 

effectuées, le nombre de cycles de charge jusqu'à l'initiation de la fissure ainsi que la 

dynamique de croissance de la fissure ont été déterminés. 

Fan et al. [46]  Ont mené une étude numérique à l'aide de logiciel de calcul de fluide CFD 

FLUENT pour simuler le modèle de trajectoire d'écoulement de l'aube de turbine à gaz. La 

conception du modèle tridimensionnel de l'aube de turbine a été réalisée à l'aide de SolidWorks. La 

distribution du champ de température et de pression de la pale sont obtenus, alors la température du 

gaz à haute pression diminue avec la direction de l'air et le champ de pression diminue avec le sens 

d'écoulement du gaz à haute pression. 
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Kolagar et al. [47]  Ont présenté une étude expérimentale pour étudier  la défaillance 

d'aube de turbine à gaz de 6,5 MW du premier étage. L'aube est en superalliage à base de 

nickel, et la défaillance s'est produite dans les profils aérodynamiques après 6500 heures de 

fonctionnement. Plusieurs examens ont été effectués afin d'identifier les causes potentielles 

de défaillance telles que : examen visuel, fractographie et caractérisation microstructurale 

utilisés par les systèmes optiques et microscopes électroniques à balayage (MEB) et rayons 

X à dispersion d'énergie (EDX). 

II. 3  Recherches Réalisées sur le refroidissement des aubes de turbines à gaz 

II. 3.1 Géométrie des aubes de turbine pour le refroidissement 

Les turbines à gaz fonctionnent de nos jours sous des conditions de température de plus 

en plus élevée dans les chambres de combustion. Ces valeurs élevées de températures 

dépassent souvent la limite thermique admissible pour les matériaux couramment utilisés. 

Les aubes de turbines à gaz font partie  des composants les plus exposés à ces effets 

thermiques. Leur protection nécessite l’application d’un  refroidissement efficace et  

continu. Dans  cette technique (figure II.30), l’air de refroidissement, généralement tiré du 

compresseur, traverse des circuits à géométrie complexe aménagés à l’intérieur des aubes.  

La présence, dans ces canaux, de  perturbateurs régulièrement disposés, joue le rôle 

d’amplificateur du niveau de turbulence, mais  complique davantage les mécanismes de 

l’écoulement. Avec l’augmentation  des niveaux de  températures atteints dans les turbines 

à gaz modernes, il apparaît nécessaire de prendre en considération, en plus des paramètres 

aérothermiques, les paramètres géométriques qui seraient  capables d’apporter des 

améliorations au refroidissement des  aubes.  La conception des canaux de refroidissement 

doit reposer sur des objectifs précis qui sont principalement : l’amélioration du niveau 

d’échange thermique entre le fluide et la paroi pour une surface d’échange fixée, la 

minimisation de la perte de pression pour le même flux de chaleur. Ainsi, de nombreux 

paramètres sont à prendre en considération, on cite particulièrement: l’espacement des 

perturbateurs, leur inclinaison, les rapports de forme et de blocage et la géométrie même du 

perturbateur. Ces paramètres aérothermiques pouvant influencer considérablement 

l’efficacité du refroidissement [8].  
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Figure II.30 Aube de turbine avec dispositif de refroidissement [48]. 

Plusieurs méthodes ont été suggérées pour le refroidissement des lames. La technique 

est d'avoir des trous radiaux pour passer l'air de refroidissement de vitesse élevée le long de 

l'envergure de l’aube. Le transfert de chaleur obligatoire de convection à partir de la lame à 

l'air de refroidissement ramènera la température de la lame aux limites tolérées. 

Prasad et al. [49] Ont mené une étude thermique et statique pour une aube de turbine à 

gaz en vue de découvrir le nombre optimum des trous de refroidissement, pour quatre 

modèles différents des lames, pleine et avec le nombre variable des trous (5, 9 et 13) en 

matériaux N155 et Inconel 718 (voir figure 31). Les auteurs Ont constaté que l'inconel 718 

a de meilleures propriétés thermiques car les températures des aubes et les contraintes 

thermiques résultantes sont plus faibles et avéré que le fait de prévoir des passages de 

refroidissement dans les aubes atténuaient le problème des températures élevées et des 

contraintes thermiques. Ils ont conclu que le modèle de lame avec 13 trous est                      

le plus approprié. 
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Figure II.31 Distribution des (a. température, b. contraintes, c. déplacement) en fonction 

de nombre de trous [49]. 

GUELAILIA et al. [50] Ont mené une étude numérique utilisant le code de calcul 

Ansys CFX, pour étudier l'effet du débit massique sur l'efficacité du refroidissement du 

film et le transfert de chaleur sur une pale de rotor de turbine à gaz avec trois rangées 

décalées de trous de pomme de douche qui sont inclinés à 30 ° dans le sens de l'envergure 

et sont normaux, dans le sens du courant sur la lame. Pour améliorer l'efficacité du 

refroidissement du film, les trous cylindriques, situés sur la région du bord d'attaque, sont 

remplacés par les trous de fente convergents (console). Ils ont noté que le débit massique à 

un effet très fort sur l'efficacité de refroidissement du film et la trajectoire de l'injecteur y 

est sensible. Pour un trou cylindrique typique, les auteurs ont observé que l'injecteur se 

soulève et se sépare de la surface lorsque le débit massique augmente et la console (cas 2) 

montre une efficacité de refroidissement du film beaucoup plus élevée en raison de la forte 

impulsion latérale de l'injecteur par diffusion dans le sens de l'envergure de la                               

sortie du trou. 

(a) (b

) 

(c) 
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Figure II.32 La distribution de l’efficacité de refroidissement sur le bord d’attaque [50]. 

Yusop, et al [51] ont étudié numériquement l'influence du nombre de rangées et la 

forme des trous. Ils ont mené une étude numérique de refroidissement par film pour voir 

l’influence de la forme des trous et le nombre de rangées sur l’efficacité du 

refroidissement. L'étude pour la même forme d'orifice d’injection a été réalisée sur une 

surface convexe en changeant la forme des trous d'injection pour 1, 2 et 3 rangées décalées. 

Les auteurs ont montré qu'une configuration à trois rangées de trous donne une meilleure 

efficacité de refroidissement comparée à celle d’une ou deux rangées.  

Bhondiwale et al. [52] Ont mené une étude thermique et statique structurale pour une 

aube de turbine à gaz conçue sans trous, six (6) trous et huit (8) trous à des fins de 

refroidissement de l’aube pour les matériaux N-155, Inconel 625 et alliage de l’acier 

inoxydable respectivement pour déterminer les déplacements, déformations, contraintes et 

flux de chaleur et le nombre optimum des trous de refroidissement. En observant les 

résultats de l'analyse (figures II.33) structurale et thermique, les contraintes augmentent 

avec l'augmentation du nombre de trous. Les auteurs ont conclu que les valeurs de 

contrainte pour tous les matériaux sont inférieures aux valeurs de limite d'élasticité 

respectives, les valeurs minimales sont pour le matériau inconel 625. Ainsi, l'utilisation des 

trois matériaux est sûre dans des conditions de charge données et le taux de transfert de 

chaleur augmente en augmentant le nombre des trous et c'est plus pour l’acier inoxydable, 

on peut conclure qu'il est préférable de prévoir huit trous pour l'alliage de l’acier 

inoxydable.  
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Figure II.33 Comparaison entre les (a. déplacements, b. contraintes, c. déformations) en 

fonction de nombre de trous [52]. 

 

II. 4  Recherches Réalisées sur les barrières thermiques 

Les barrières thermiques sont des systèmes multicouches composés d’une couche de 

céramique isolante déposée à la surface du superalliage constitutif de l’aube de turbine sur 

une couche de liaison intermédiaire qui assure la protection du superalliage contre 

l’oxydation. Entre la couche de liaison et la couche de céramique, se développe, dès 

l’élaboration du système, une couche d’alumine qui croît en service, par réaction entre 

l’oxygène qui se diffuse à travers la couche de céramique et l’aluminium contenu dans la 

couche de liaison. 

Les systèmes de barrière thermique aident également à contrôler la température des 

pales. Ce sont des revêtements multicouches qui se déposent sur les parties chaudes des 

machines à turbine pour les isoler des gaz à très haute température. La constitution du 

système standard de barrière thermique Snecma (figureII.34). Il est composé du 

superalliage monocristallin AM1, revêtu d'une couche de liaison Ni (Pt) Al nickel-

aluminaire, et d'une couche de céramique de zircone yttrizée YPSZ 
2
 [53]. 

(a) (b) 

(c) 
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Figure II.34 Aube de turbine et constituants de la barrière thermique [53]. 

 

II. 4. 1  Description du système multicouche 

La barrière thermique permet un abaissement de la température d’environ 1
◦
C/μm, soit 

un abaissement de la température du métal de l’ordre de 100 à 150
◦
C, pour des épaisseurs 

de barrière de 100 à 150 μm. Le système est composé de trois couches exerçant chacune un 

rôle distinct (figure II.35) [53].  

II.4.1. 1 L’AM1 

Le superalliage AM1 [Davidson 1983] développé en collaboration par l’Onera, Snecma, 

l’ENSMP et IMPHY à été choisi par la société Snecma, motoriste aéronautique et spatial, 

pour équiper certains de ses turboréacteurs. Sa composition nominale et sa microstructure 

ont été optimisées pour obtenir de bonnes propriétés mécaniques à haute température 

(résistance au fluage, résistance en fatigue ...) [53]. 

 

 

Figure II.35 Couches constituantes de la barrière thermique étudiée et abaissement de la 

température dans l’épaisseur  [53]. 

Il s’agit d’un alliage monocristallin bi phase, la microstructure de cet alliage comporte 

deux phases : une matrice γ-NiAl, solution solide désordonnée cubique a faces centrées, 

dans laquelle précipite une phase pseudo-cuboıdale cohérente γ′- Ni3Al, de type L12, dotée 

d’un faible écart paramétrique avec la matrice. À température ambiante, la fraction 

Moteur d’avion                                       Aube de turbine         Circuit de refroidissement                                                                                        

-250 °C en 150 μm 

Gaz de combustion 
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volumique de γ′-Ni3Al est d’environ 70%. Les éléments nickel, cobalt, chrome, 

molybdène et tungstène se repartissent préférentiellement dans la matrice γ-NiAl, tandis 

que les éléments se plaçant de préférence dans la phase γ′-Ni3Al sont l’aluminium, le titane 

et le tantale. Il est élaboré par solidification dirigée, le choix d’une direction de 

solidification étant rendu possible par une coulée sous gradient thermique contrôlé selon la 

méthode de Bridgman [53]. 

II.4.1. 2 La couche de liaison 

Dans le système standard Snecma, la couche de liaison, ou sous-couche, dont 

l’épaisseur est d’environ 50 μm, a pour fonction principale la protection contre l’oxydation 

du matériau de base de l’aube, l’AM1. Elle produit et maintient un oxyde protecteur 

d’alumine, lors du fonctionnement du système à haute température, c’est une sorte de 

réservoir d’aluminium. Les couches de liaisons utilisées sur les aubes de turbines du M88 

sont composées de l’intermétallique (β-NiAl) auquel est ajouté du platine. L’effet majeur 

de l’ajout du platine est de favoriser l’adhésion de la couche d’alumine formée par 

oxydation sur la couche de liaison. Industriellement, le procédé utilisé consiste à effectuer 

après sablage de la pièce, un pré-dépôt électrolytique de platine, avec une épaisseur visée 

de 7 μm environ, suivi d’un traitement de diffusion sous vide. Ensuite est effectué le 

traitement d’aluminisation qui consiste à apporter l’aluminium par voie thermochimique, 

sous forme d’halogénure produit par la réaction entre un activateur halogénée et un cément 

donneur constitue d’aluminium et de chrome (procède´APVS 3).  Le revêtement obtenu est 

constitué de la phase β-(Ni,Pt)Al de type B2. La figure II.36 montre la disposition de ces 

différentes couches [54]. 

 

Figure II.36 Micrographie des différentes couches constituant la sous-couche [54]. 

La microstructure du système multicouche évolue au cours des cycles 

thermomécaniques du fait de l’oxydation et des phénomènes d’inter diffusion avec le 



Chapitre II  Analyse bibliographique sur les ailettes 

 

 
50 

substrat. L’appauvrissement de la couche de liaison en aluminium qui se produit à cause de 

l’oxydation et de la diffusion vers le substrat nuit à la résistance à l’oxydation du système. 

D’autre part, la diminution de la teneur en aluminium dans la zone externe de la couche de 

liaison entraine des transformations de phase : la transformation partielle de β en γ′ qui 

s’accentue au fil du vieillissement, et la transformation martensitique de la phase β qui 

opère a chaque refroidissement ou montée en température passant par la température de 

transition. Ces transformations induisent des variations de volume importantes qui 

génèrent des contraintes pouvant contribuer à l’écaillage de la couche d’alumine. [54]. 

 

 
 

Figure II.37 Illustrations des transformations de phase de la sous-couche [54]. 

 

La sous-couche subit, avant le dépôt EB-PVD de zircone yttriée, une opération de 

sablage, qui permet d’homogénéiser sa surface, en lissant les aspérités de l’état brut 

d’aluminisation, en réduisant notamment les différences d’altitudes entre les grains et les 

joints de grains. On obtient alors une surface rugueuse, mais de rugosité contrôlée 

présentant un Ra 
4
 d’environ 0,7 μm (Rq ≈ 0,9 μm). Cette rugosité engendre une meilleure 

topographie d’accroche pour la couche d’alumine induite par la phase de pré-oxydation 

imposée dans l’enceinte de préchauffage lors du dépôt EB-PVD, et assure une meilleure 

accroche pour la barrière thermique elle-même. De plus, ce traitement de surface (sablage) 

favorise la croissance d’alumine α, variété allotropique stable, ce qui est a priori bénéfique 

pour la durabilité du système barrière thermique [54]. 

II.4.1. 3 La couche d’alumine 

Dans la gamme de température à laquelle sont exposées initialement les couches de 

liaison durant l’élaboration des systèmes barrière thermique (typiquement 850°C à 950°C), 

il se forme en principe l’alumine métastable θ. Sa morphologie typique en fines plaquettes 

(figure II.38-a) témoigne d’une croissance rapide, réalisée essentiellement par un 

mécanisme de diffusion cationique des ions d’aluminium (Al
3+

) au travers de la couche 
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d’alumine, préférentiellement aux joints de grains. Le développement de l’oxyde se fait, 

dans ce cas, au niveau de l’interface alumine/gaz. Il est a priori conseillé d’éviter la 

formation de cette alumine de transition θ, car elle est moins adhérente et sa transformation 

en alumine stable α, à plus haute température, génère des contraintes qui peuvent entraîner 

une rupture de l’oxyde inter-facial. De manière générale, cette croissance mixte entraîne 

une morphologie de la couche d’alumine caractérisée par des grains équiaxes                               

(figure II.38-b) [55]. 

 
 

Figure II.38 Vue de dessus (à gauche alumine θ) et en coupe (à droite alumine α) de la 

couche d’alumine [55].  

 

Entre 1000 et 1100°C, températures auxquelles sont portées les couches de liaison 

durant l’élaboration de la barrière thermique et dans leurs conditions de service, la 

formation d’alumine α se poursuit. La couche d’alumine, dont l’épaisseur varie entre une 

fraction de micromètres et quelques micromètres, joue un rôle crucial dans la durabilité du 

système barrière thermique [55]. 

Les processus de rupture de la couche de liaison entre le substrat en superalliage d’AM1 

et la barrière thermique ne sont pas complètement compris actuellement. Cet 

endommagement est sujet à une grande variabilité d’une aube à l’autre, et d’un moteur à 

l’autre, dans des conditions d’utilisation similaires. Le décollement de la barrière 

thermique touche en revanche principalement une zone située sur l’intrados, au centre de 

l’aube, la où la croissance de la couche d’Al2O3 est la plus importante (figure II.39) [56]. 
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Figure II.39 Illustration d’un décollement en sommet d’aube [56]. 

Dans cette zone, la rupture de la couche de liaison progresse sous la barrière thermique, 

en partant du sommet de l’aube vers le pied. Lorsque la tenue mécanique de la zone 

touchée devient trop faible pour résister aux contraintes thermomécaniques et 

aérodynamiques, la barrière thermique s’écaille brutalement sur une surface pouvant 

s’étendre sur plusieurs mm
2
. 

 

Figure II.40 Illustration de décollements progressifs de la barrière                                   

thermique (en rouge) [56]. 

Jusqu'à présent, de nombreuses études ont été menées sur les barrières thermiques des 

aubes de turbine à gaz Marie-Anne Prevost. [57] a établi une analyse expérimentale et 

numérique d’une nouvelle céramique susceptible de fonctionner à plus haute température 

que la zircone yttriée, le système le plus employé actuellement pour constituer la couche 

isolante des barrières thermiques de turbines, aéronautiques ou terrestres. Il caractérisait 

ces deux oxydes expérimentalement : structure par diffraction de rayons X, conductivité 

thermique jusqu’à 1200 °C à partir de la mesure de la diffusivité thermique par méthode 

flash laser, coefficient de dilatation entre 200 et 1200 °C. L'étude du gravage thermique de 

joints de grains, avec suivi par microscopie à force atomique du profil de joints après 

traitements entre 1100 °C et 1400 °C, a permis dans certains cas, de déterminer le 

coefficient de diffusion en surface. L’auteur a constaté que la pérovskite BMT possède un 

ensemble de propriétés intéressantes pour constituer une barrière thermique : stabilité 

structurale, conductivité thermique à 1200 °C du même ordre que celle de la zircone yttriée 
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(autour de 2 W.m-1.K-1), coefficient de dilatation élevé structure par diffraction de rayons 

X, conductivité thermique jusqu’à 1200 °C à partir de la mesure de la diffusivité 

thermiques par méthode flash laser, coefficient de dilatation entre 200 et 1200 °C, des 

phénomènes de sublimation sont susceptibles de perturber la stabilité de couches à très 

hautes températures. 

Mohamad et Abdelhussien [58]. Ont mené une analyse sur la défaillance d'aube de 

turbine à gaz 9EGE, installé dans un type spécifique de système simple consistant en une 

turbine à gaz entraînant un générateur d'énergie électrique. Ils ont utilisé la méthode des 

éléments finis non linéaires pour déterminer l'état de contrainte de l'aube dans les 

conditions de fonctionnement. Ils ont appliqué une vitesse de rotation 6000 tr / min. Les 

forces aérodynamiques ont été modélisées dans la procédure simplifiée sous la forme de 

deux vecteurs de 100 newtons, un calcul a également été effectué avec une vitesse de 

rotation excessive. Les auteurs se sont concentrés sur les mécanismes d'endommagement 

des aubes de turbine en plus des régions critiques à fortes contraintes. 

  

Figure II.41 Distribution des contraintes dans l'aube de turbine à gaz [58].  

Le calcul a également été effectué à une vitesse de rotation excessive. Leur étude se 

concentre sur les mécanismes d'endommagement des aubes de turbine et les zones critiques 

à haute pression. 

D’autre part, une étude thermomécanique a été réalisée expérimentalement par                 

Maffren [59] pour revêtir la couche de barrière thermique Y-PSZ d’une couche d'alumine 

(Al2O3) sur quatre types d'épaisseurs de revêtement céramique (150, 250, 350 et 450 µm). 

L'intensité des chocs a été testée pendant 70 cycles sur différentes épaisseurs du 

revêtement céramique cette étude a été portée sur l'effet de l'épaisseur du revêtement sur le 

phénomène d'éructation. La résistance thermique des échantillons testés a été vérifiée avec 
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une flamme chauffante en perçant un trou au milieu des échantillons. L’étude 

micrographiques du revêtement des échantillons subissant les chocs thermiques testés a 

révélé que les échantillons de revêtement 150/100 et 250/100 sont meilleures que les autres 

échantillons de revêtement. Puisqu'ils sont moins fissurés, comme le montrent dans les 

figures II.42 et 43.  

 

Figure II.42 a) micrographies électroniques à balayage de surface supérieure d'un 

revêtement par pulvérisation 150/100 µm 7Y-PSZ / Al2O3 TBC ; b) après 70 cycles de 

charge de choc thermique à un agrandissement x2000 [59]. 

 

Figure II.43 a) micrographies électroniques à balayage de surface supérieure d'un 

revêtement par pulvérisation 250/100 µm 7Y-PSZ / Al2O3 TBC ; b) après 70 cycles de 

charge de choc thermique à un agrandissement x2000 [59]. 

Plusieurs méthodes ont été proposées pour améliorer les propriétés mécaniques et 

thermiques des aubes pour résister à ces conditions difficiles. L'analyse structurelle a été 

effectuée par Griffin et Kumar. [60] pour déterminer la déformation totale et la contrainte 

équivalente de (Von-Mises) d’une aube parmi les divers alliages avec et sans le revêtement 

(figure II.44) en céramique. Les conditions aux limites requises pour l'analyse sont la force 

centrifuge, la force tangentielle, la force axiale et la température obtenue à partir de 

l'analyse thermique est également imposée. 
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                                                    (a)                               (b) 

 

Figure II.44 Modèle d’une aube de turbine à gaz (a. non revêtue, b. revêtue) [60]. 

Ils ont examiné l'état d'équilibre thermique et les performances structurelles de l'aube 

revêtue de SiC / SiC (composés à matrice céramique), alliages de titane non polis Ti 6Al 

4V, Inconel 718, Multimet N155, Incoloy A286 et Haynes 188. D'après les résultats de 

l'analyse structurelle, il est évident que le déplacement et la contrainte de Von-Mises sont 

moindres dans le Haynes 188 revêtu par rapport aux autres alliages comme indiqué dans le 

tableau II.3 et II.4, de sorte que Haynes 188 revêtu peut être utilisé dans toutes sortes de 

conditions thermiques et mécaniques. 

 

Variables Unit 
Titanium 

Alloy 

Inconel      

718 

Multimet 

N155 

Incoloy 

A286 

Haynes     

188 

Uncoated 
mm 

0.46388 0.27912 0.39011 0.27749 0.23981 

coated 0.19977 0.17498 0.19204 0.17465 0.16645 

 Tableau II.3  Déplacements [60].  

Variables Unit 
Titanium 

Alloy 

Inconel      

718 

Multimet 

N155 

Incoloy 

A286 

Haynes     

188 

Uncoated 
MPa 

484.17 489.31 487.98 487.64 483.27 

coated 461.36 474.64 471.3 470.45 458.93 

Tableau II.4 Contraintes de Von Mises [60]. 

Jun et al. [61]  Ont présenté une étude numérique pour modéliser la propagation des 

fissures dans la couche de TGO et la croissance de TGO près d'une rainure de surface dans 

un substrat métallique pour plusieurs cycles thermomécaniques. Ils ont utilisé la méthode 

de changement de propriété du matériau utilisé pour modéliser la formation de TGO cycle 

par cycle et les propriétés de fluage des matériaux constitutifs incorporés. Les résultats de 

déformation finale de TGO entre l'observation numérique et expérimentale montre un bon 

accord indiquant l'exactitude et l'efficacité de la présente procédure, ce qui peut mener à la 
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prédiction de la défaillance dans TGO pour la conception et l'optimisation futures du 

système TBC. Fabien BLAS [62], il fait une optimisation de protocole d’élaboration des 

barrières thermiques (BT) aéronautiques issues de la voie sol-gel, pour augmenter la durée 

de vie à partir de l’évolution de l’endommagement des barrières thermiques en fonction du 

nombre de cycles d’oxydation. Il s’agit de chauffer les échantillons pendant 1 heure, puis 

de les refroidir sous air ambiant pendant 5 minutes à laide de ventilateur. son étude s'est 

divisée en deux parties: la première partie concerne l'étude des paramètres dimensionnels 

du réseau de microfissures en fonction de l’épaisseur de la barrière thermique après frittage 

sur trois types d'épaisseurs de la barrière thermique après frittage (98, 180 et 250 µm).et de 

98,187 et 250 µm et la seconde partie concerne l’évolution des paramètres dimensionnels 

du réseau de microfissures en fonction du vieillissement en oxydation cyclique.  

En fin Ziaei-Asl et al. [63] Ont à fait une étude du comportement thermomécanique 

d'une aube de turbine à gaz équipée de conduits de refroidissement et d'un revêtement de 

protection, pour étudié les effets de l'épaisseur du revêtement de barrière thermique (TBC) 

sur la répartition des contraintes thermique sur le corps de l'aube. D'après les résultats 

(tableau II.5), les auteurs ont observé que l'augmentation de l'épaisseur du TBC de 100 à 

500 μm entraîne une diminution de 40 fois la déformation plastique équivalente. 

TBC 

thickness (μm) 

Maximum 

Temperture (°C) 

Average 

Temperture (°C) 

Von-Mises 

Stress (MPa) 

Maximum Equivalent 

Plastic Strain 

100 1099.000 502.660 695.373 8.130x10
-4

 

200 1098.100 493.376 692.100 4.860x10
-4

 

300 1097.600 484.794 693.562 3.510x10
-4

 

400 1097.200 477.250 685.634 1.040x10
-4

 

500 1096.900 470.200 674.044 0.240x10
-4

 

Tableau II.5 Résumé des résultats [63]. 

II.5 Conclusion 

A travers cette étude bibliographique, on a remarqué que les précédents chercheurs sus-

cités ont réalisé beaucoup de recherches et d’études concernant les principales solutions 

technologiques pour améliorer l'efficacité des turbines à gaz, notamment sur les matériaux 

utilisés dans la fabrication des aubes de turbine à gaz.   

D’après l’étude bibliographique présentée, nous avons remarqué que l'amélioration 

de l'efficacité des turbines à gaz dépend fortement au choix des matériaux appropriés pour 

sa fabrication, car les matériaux doivent résister aux charges thermomécaniques élevées 

pendant le fonctionnement. 
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A partir d'une analyse critique de la revue bibliographique, les points importants sont 

récapitulés comme suit: 

 nous avons noté que l’alliage de titane donne de meilleurs résultats par 

rapport aux autres matériaux en termes de rigidités sous les charges 

thermomécaniques. 

 La forme des trous et le nombre de rangées ont une influence sur l’efficacité 

de refroidissement, mais ces trous créent des défauts et des concentrations de 

contraintes dans la structure des aubes. 

 Les problèmes de l'écaillage de la barrière thermique cause de la différence 

de coefficient de dilatation entre la barrière thermique et le substrat. 
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III. 1  Introduction 

Les matériaux composites disposent d'atouts considérables par rapport aux matériaux 

traditionnels. Ainsi, ils permettent d'augmenter la durée de vie de certains équipements 

grâce à leurs propriétés mécaniques et thermiques. Ils contribuent au renforcement de la 

sécurité grâce à une meilleure tenue aux chocs et au feu. Ils offrent une meilleure isolation 

thermique ou phonique et, pour certains d'entre eux, une bonne isolation électrique. Ils 

enrichissent aussi les possibilités de conception en permettant d'alléger des structures et de 

réaliser des formes complexes, aptes à remplir plusieurs fonctions. Dans chacun des 

secteurs d'application (aéronautique, automobile, ferroviaire, construction civile, 

construction nautique, médical, sports et loisirs, construction électrique, équipements 

industriels,…) ces performances remarquables sont à l'origine de plusieurs solutions 

technologiques innovantes, telles que l’allégement des structures d’avions qui permet 

l’amélioration de leurs performances tout en conservant d’excellentes propriétés 

mécaniques. La possibilité de réaliser des pièces plus efficaces et bien d’autres applications 

dans les différents secteurs de l’industrie. 

Dans ce chapitre, nous présentons quelques théories sur les matériaux composites, les 

formules mathématiques adoptées pour le calcul des propriétés mécaniques et thermiques 

par les lois de mélanges, des propriétés mécaniques d’un composite à renfort mât 

(orientation aléatoire) et enfin nous étudierons l’effet de la température sur le 

comportement mécanique des matériaux composites.   

III. 2  Définition et constituants des matériaux composites 

Un matériau composite peut être défini d'une manière générale comme l'assemblage de 

deux ou plusieurs matériaux, l'assemblage final ayant des propriétés supérieures aux 

propriétés de chacun des matériaux constitutifs (figure III.1). On appelle maintenant de 

façon courante "matériaux composites" des arrangements de renforts qui sont noyés dans 

une matrice dont la résistance mécanique est beaucoup plus faible, entre le renfort et la 

matrice, existe une zone de liaison appelée interface. Ces matériaux composites sont la 

plupart du temps hétérogènes et anisotropes [64]. 

La matrice assure la cohésion et l'orientation des fibres, elle permet également de 

transmettre les sollicitations auxquelles sont soumises les pièces.  
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Figure III.1Constituants d’un matériau composite [65]. 

Les propriétés physiques d’un matériau composite dépendent directement de ses 

différents constituants. L’imprécision sur l’orientation et la position des fibres, par 

exemple, lors de la fabrication du composite, augmentera les incertitudes dans l'estimation 

des propriétés physiques [65]. 

III.2. 1 La matrice 

La matrice permet de lier les fibres du renfort entre elles, et de répartir les efforts 

mécaniques (résistance à la compression ou à la flexion). La matrice est facilement 

déformable et assure la protection chimique des fibres. Généralement, c’est un polymère 

ou une résine organique. Les matrices les plus employées dans les matériaux composites 

sont les polymères thermodurcissables et les polymères thermoplastiques [65]. 

III.2. 2 Le renfort  

Le renfort constitue l'armature ou le squelette, assurant la tenue mécanique (résistance à 

la traction et rigidité). Il est par définition de nature fibreux ou filamentaire. Le diamètre 

des fibres est d’environ 5 à 15μm. Ce sont les renforts qui apportent l'essentiel des 

propriétés mécaniques d'un matériau composite. Ils sont le plus souvent d'origine 

organique (par exemple aramide) ou minérale (carbone, verre, bore, carbure de 

silicium)[65]. 

III.2. 3  Présentation des fibres 

III.2.3. 1 Fibres de verre 

Les fibres de verre sont fabriquées à partir d'un mélange à base de silice. En faisant 

varier la composition de ce mélange, différents types de verre peuvent être obtenus : le 

verre E, les verres S ou R pour des applications mécaniques plus sévères, le verre C pour 

des applications chimiques et le verre D pour des applications diélectriques. Rappelons que 

les fibres de verre E constituent le principal renfort des produits composites de grande 
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diffusion et sont utilisés dans plus de 95% des matériaux composites. Le mélange est porté 

à fusion à 1200°C puis est transféré dans un four filière à 1000°C [66].  

III.2.3. 2  Fibres d'aramides 

Ces fibres sont des Polyamides aromatiques, ces fibres ont une mauvaise tenue en 

compression, mais une bonne résistance au choc et à la fatigue. La fibre d'aramide (on la 

nomme souvent « Kevlar », qui est la marque de son créateur, (Dupont de Nemours.) 

utilisée dans les protections balistiques gilets pare-balles. En plus de ces deux constituants 

de base, il faut rajouter : une interface qui assure la compatibilité renfort-matrice, qui 

transmet les contraintes de l'un à l’autre sans déplacement relatif. Bonne adhérence en 

couche fine. Des produits chimiques (charges et additifs) entrent aussi dans la composition 

du composite, l'interphase etc. ... qui peuvent jouer sur le comportement mécanique, mais 

n'interviennent pratiquement jamais dans le calcul de la structure composite [67]. 

III.2.3.3 Fibres de carbone 

Les fibres de carbone sont traditionnellement considérées comme les renforts des 

composites (High-tech) couramment employés dans l'aéronautique et la voile de 

compétition. Ces fibres restent chères par rapport aux fibres de verre E mais sont très 

attractives pour produire des structures dont la rigidité est le principal critère de choix. Si 

on considère le coût spécifique (coût/densité) des fibres de carbone haute résistance, il 

tombe à 7 fois celui des fibres de verre. La rigidité d'une fibre peut être aussi rapportée à 

son coût spécifique. Dans ce cas, le rapport entre fibre de verre et fibre de carbone n'est 

plus que de 2. Cela veut dire que, si le prix du carbone continue de baisser, son utilisation 

risque de pénétrer des marchés de grande diffusion occupés à l'heure actuelle par les fibres 

de verre. 

Il existe deux grandes sortes de fibres de carbone : les fibres HR (Haute Résistance) qui 

sont les plus utilisées et les fibres HM (Haut Module). Les fibres HM ont des modules 

d'Young très élevés qui peuvent être jusqu'à deux fois supérieur à ceux des fibres HR. 

Mais, elles comportent des allongements à rupture en traction 2 fois moins élevés ce qui a 

tendance à rendre les composites plus (fragiles). Par ailleurs, les fibres de carbone sont 

anisotropes et peuvent présenter des structures très différentes suivant la nature du 

précurseur utilisé pour leur fabrication : fibres PAN fabriquées à partir de poly acrylonitrile 

ou fibres pitch fabriquées à partir de brais [66]. 

Il est intéressant de remarquer que les caractéristiques des fibres sont fonction de leur 

nature mais aussi de leur microstructure. La figure III.2 montre les sections de trois types 

de fibres observées par microscopie électronique à balayage : verre E, carbone PAN et 
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carbone Pitch. On constate la présence de structures très différentes : régulières pour les 

fibres de verre, en (oignon) pour les fibres de carbone PAN et radiale pour les fibres Pitch. 

Ces observations illustrent l'influence de la structure sur le comportement d'une                             

fibre (verre E isotrope et carbone anisotrope) et sur ses propriétés dans le cas des fibres                                  

de carbone (PAN, Pitch).  

 

Figure III.2 Observation MEB de sections de composites - Mise en évidence de la 

microstructure des fibres de verre et de carbone [66]. 

III.2. 4 Architecture des renforts 

Les fibres qui viennent d'être présentées servent à fabriquer des renforts ayant des 

architectures variées (Figures III.4, III.5 et III.6). Elles sont utilisées soit de manière 

aléatoire, soit sous forme de mèches tissées les unes aux autres. Les renforts sont le plus 

souvent bidimensionnels et constituent la base du pli composite.  

Fibre 
Diamètre 

(μm) 

Masse 

volumique 

(Kg/m3) 

Module 

longitudinal 

(GPa) 

Module 

transverse 

(GPa) 

Coefficient 

de poisson 

Allongement 

de rupture 

(%) 

Verre E 15-20 2520-2600 72-77 72-77 0.20-0.25 2.1-3.4 

Kevlar 49 12 1450-1490 124-135 5-6 0.40 2.8-3.5 

Carbone HR 7 1750-1800 200-260 15 0.30 2.5-4.5 

Carbone HM 5-6 1800-1950 350-600 6 0.35 2.2-4.0 

Tableau III.1Propriétés des principales fibres de renfort [66] 

 

 

 

 

 

 

 

 

Figure III.3   Courbes contrainte/allongement en traction des principales fibres                               

de renfort [66]. 
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Les fibres suivant les trois directions dans l'espace et non plus dans le plan, le renfort 

peut se présenter suivant deux structures distinctes: 

III.2.4.1  Les structures aléatoires  

Les structures aléatoires (Figure III.4) sont réalisées à partir de fibres coupées ou 

broyées. Ces fibres sont dispersées de façon aléatoire et maintenues par un liant soluble 

afin d’obtenir un mat à fibres courtes. Ce type de renfort est utilisé lorsqu’on recherche une 

bonne résistance à la compression [65]. 

 

Figure III.4Structure aléatoire [68]. 

III. 2.4.2 Les structures orientées  

Les structures orientées se divisent en deux catégories : 

a) Les structures unidirectionnelles (UD) 

Dans ces structures, les fibres sont orientées dans une même direction qui sera la 

direction principale de contrainte (Figure III.5). Certaines propriétés physiques, telles que 

les conductivités électrique et thermique, d’un pli unidirectionnel sont plus grandes dans 

un sens que dans l’autre. 

 

Figure III.5 Structure unidirectionnelle (nappe)[65]. 

b) Les structures tissées 

Elles sont généralement obtenues par tissage (bi ou tri directionnel) ou par superposition 

de nappes unidirectionnelles. Les tissus diffèrent parle mode d’entrecroisement des fibres 

appelé armure. On distingue le satin, le serge et le taffetas, (Figure III.6).Le satin est 

surtout employé lorsqu’on souhaite obtenir une grande résistance mécanique, le taffetas et 

la serge sont les plus couramment utilisés [65]. 
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Figure III.6  Mode d’entrecroisement des fibres [65]. 

Il est également possible de réaliser des structures de renforts hybrides en tissant des 

fibres de natures différentes ou, en superposant des tissus ou nappes de renforts de fibres 

différentes [65]. 

III. 3  Architecture du composite 

Les structures des matériaux composites peuvent être classées en trois types  

III.3. 1  Les monocouches 

Les monocouches représentent l'élément de base de la structure composite. Les 

différents types de monocouches sont caractérisés par la forme du renfort : à fibres longues 

(unidirectionnelles UD, réparties aléatoirement), à fibres tissées, à fibres courtes [67]. 

 

Figure III.7  Pli à renforcement unidirectionnel [67]. 

III.3.2Les stratifiées 

Le composite stratifié est constitué d'un empilement de monocouches ayant chacune une 

orientation propre par rapport à un référentiel commun aux couches, et désigné comme le 

référentiel du stratifié (Figure III.8). 

Le choix de l'empilement et plus particulièrement des orientations permettra d'avoir des 

propriétés mécaniques spécifiques. On pourra avoir des stratifiés du type : 

a. Equilibré : stratifié comportant autant de couches orientées suivant la direction +𝜃 

que de couches orientées suivant la direction -𝜃. 

b. Symétrique : stratifié comportant des couches disposées symétriquement par 

rapport à un plan moyen. 

       a) Toile ou taffetas                                     b) Serge                                              c) Satin 
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c. Antisymétrique : stratifié comportant des couches disposées non symétriquement 

par rapport à un plan moyen. 

d. Croisé : stratifié comportant autant de couches à 0° que de couches à 90°. 

e. Hybride : les couches successives comportent des fibres de natures différentes, il 

s’agit d’un stratifié hybride [67]. 

 

Figure III.8  Composite stratifié [65]. 

L’avantage que présentent les composites stratifiés est de permettre de créer des 

matériaux aux propriétés mécaniques orientées de manière optimale afin de mieux 

répondre aux sollicitations de la structure [65]. 

III.3.3 Les sandwichs 

Les sandwichs sont des matériaux possédant deux peaux de grande rigidité et de faible 

épaisseur renfermant un cœur (âme) de forte épaisseur et de faible résistance (Figure III.9). 

L’ensemble forme une structure d’une grande légèreté. 

 Le matériau sandwich possède une bonne résistance à la flexion et est un excellent 

isolant thermique [65]. 

 

Figure III. 9   Composite sandwich [69]. 

 

 

Peaux   

 

Cœur   

 

ep 
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III.4 Caractéristiques et comportement élastique des matériaux composites 

A partir de la fraction volumique des fibres Vf, les propriétés mécaniques et thermiques 

de composite sont évaluées par des modèles micromécaniques loi des mélanges.  

Toutes les équations des caractéristiques mécaniques sont données par Clyne [70] et 

Valery [71] et sont rappelées ici pour plus de clarté.  

III.4. 1Caractéristiques mécaniques 

Le module d'élasticité longitudinal EL est donné par l'équation suivante: 

EL = EfVf + Em 1 − Vf                                                                                                  (III.1) 

Le module d'élasticité transversal  ET  est exprimé comme suit: 

ET =
Em Ef

Ef Vm +Em Vf
                                                                                                      (III.2) 

Alors le coefficient de Poisson μ
L
 et μ

T
 s'écrit:  

μ
L

= νfVm + νm 1 − Vf                                                                                           (III.3)  

μ
T

= μ
L

ET

EL
                                                                                                                       (III.4)                 

Enfin le module de cisaillement longitudinal GL et le module de cisaillement transversal 

GT exprimés comme suit : 

GL =
Gm  Gf

G f  Vm +Gm  Vf
                                                                                                             (III.5) 

GT =
ET

2(1+νT )
                                                                                                                    (III.6) 

III.4. 2Caractéristiques thermiques  

Les équations des caractéristiques thermiques sont données par Bhagwan [72] et 

Krishan [73] sont résumées ici pour plus de clarté.  

La dilatation thermique longitudinale αLet la dilatation thermique transversale αTs'écrit: 

αL =
 1−Vf αm   Em + Vf  αf   Ef

(1−Vf )  Em +Vf  Ef
                                                                                                (III.7) 

αT =  1 − Vf αm + Vfαf +  αf − αm 
υf   Em−υm   Ef

E m
V f

+
E f

1−V f

                                                          (III.8) 

 

III.5  Comportement d’un composite à renfort mât 

Un mât est constitué de fibres coupées d’orientation aléatoire dans le plan[68]. Il peut 

être considéré comme une couche contenant des fibres orientées entre θ et δθ.  
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Dans ce cas les rigidités réduites transformées correspondantes seront examinées par : 

Q ij =
  Q ij ∂θ

2π

0

 ∂θ
2π

0

                                                                                                                        (III. 9) 

Qij
 :  Sont les rigidités réduites transformées d’une couche unidirectionnelle de fraction 

volumique égale à celle de la couche à renfort mât. Pour simplifier les calculs, nous 

introduisons des grandeurs intermédiaires U1 et  V1lors de passage d’un repère d’orthotrope 

(1, 2) à un repère quelconque (x, y) [74]. 

De plus on remplace les puissances des fonctions trigonométriques par des multiples de 

l’ongleθ.Tsai et Pagano ont démontré que : 

Q 11 = V1 + V2 cos 2θ + V3 cos(4θ) 

Q 22 = V1 − V2 cos 2θ + V3 cos(4θ) 

Q 12 =  V4 − V3 cos(4θ) 

Q 16 = −
V2

2
sin 2θ −V3 sin(4θ)                                                                                 (III.10) 

Q 26 = −
V2

2
sin 2θ + V3 sin(4θ) 

Q 66 = −
V1 − V4

2
sin 2θ −V3 sin(4θ) 

Dont les expressions de Visont ∶ 

V1 =
1

8
(3Q11 + 3Q22 + 3Q12 + 4Q66); 

V2 =
1

2
(Q11 − Q22)                                                                                                       (III.11) 

V3 =
1

8
(Q11 + Q22 − 2Q12 − 4Q66); 

V4 =
1

8
(Q11 + Q22 + 6Q12 − 4Q66); 

De façon similaire, on obtient les coefficients de la matrice de souplesse transformée en 

fonctions des invariants :  

S 11 = U1 + U2 cos 2θ + U3 cos(4θ) 

S 22 = U1 − U2 cos 2θ + U3 cos(4θ) 

S 12 =  U4 − U3 cos(4θ) 

S 16 = −U2 sin 2θ −2U3 sin(4θ)                                                                              (III.13) 

S 26 = −U2 sin 2θ + 2U3 sin(4θ) 

S 66 = −
U1 − U4

2
−4U3sin 4θ  
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Avec : 

U1 =
1

8
(3S11 + 3S22 + 2S12 + S66); 

U2 =
1

2
(S11 − S22); 

U3 =
1

8
(S11 + S22 − 2S12 − S66);                                                                                (III.14)                                                                                

U4 =
1

8
(S11 + S22 + 6S12 − S66); 

Dans ce cas, la loi de comportement d’un pli, orienté arbitrairement et soumis à un état 

de contraintes, devient : 

 

σ1

σ2

τ12

 =  

V1 V4 0
V4 V1 0

0 0
V1−V4

2

  

ε1

ε2

γ
12

                                                                                     (III.15) 

Et les modules de la couche mât seront égales à : 

Ema t =
(V1 − V4)(V1 + V4)

V1
 

υma t =
V4

V1
                                                                                                                      (III.16)                   

Gma t =
V1 − V4

2
 

Nous vérifions que  Gma t =
Em a t

2(1+ υm a t )
   montre que le matériau se comporte dans le plan 

de la couche comme un matériau isotrope caractérisé par deux constantes élastiques 

indépendantes, la matrice de rigidité réduite en contraintes planes sera donc : 

 Q =

 
 
 
 
 

E

1−υ2 υ
E

1−υ2 0

υ
E

1−υ2

E

1−υ2 0

0 0
E

2(1+υ) 
 
 
 
 

                                                                                                 (III.17)                                                   

III. 6   Effet  thermiques sur la loi de comportement mécanique des composites 

La déformation des milieux continus, en général, et des matériaux composites en 

particulier, n’est pas un phénomène mécanique pur mais s’accompagne normalement d’un 

effet thermique [75]. La variation de la température produit une dilatation thermique 

(extension ou contraction) du matériau. Le phénomène de dilatation thermique peut être 

décrit en écrivant les déformations en un point (x, y) sous la forme :  

εi(thermique ) = αi∆T(x,y)                                                                                                (III.18) 

Où αi  sont les coefficients de dilatation thermique et ΔT est la variation de température à 

partir d’une température de référence pour laquelle les déformations thermiques sont 

considérées comme étant égale à zéro. Les propriétés mécaniques d’un matériau composite 
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dépendent étroitement de la liaison fibres-matrice, liaison mécanique ou liaison chimique. 

L’état principal est la superposition des déformations produites par toutes les contraintes 

dans le repère d’orthotrope: 

 σ ij =  Q ij εij − αij∆T                                                                                               (III.19) 

Ou bien sous la forme matricielle : 

 

σ1

σ2

τ12

 =  
Q11 Q12 0
Q12 Q22 0

0 0 Q66

   

ε1

ε2

γ
12

 − ∆T  
α1

α2

0
                                                              (III.20) 

Il est supposé que la variation de température ΔT son uniformes. Dans le système 

d’axes de  symétrie (x, y), le comportement d’un stratifié d’ordre d’empilement k est : 

 

σx

σy

τxy

 =  

Q 11 Q 12 Q 16

Q 12 Q 22 Q 26

Q 16 Q 26 Q 66

   

εx

εy

γ
xy

 − ∆T  

αx

αy

αxy

                                                             (III.21) 

Avec : 

αx = α1 cos2 θ + α2 sin2 θ 

αy = α1 sin2 θ + α2 cos2 θ                                                                                            (III.22) 

αxy = 2 α1 − α2 sin θ cos θ 

En substituant les relations   

𝜀𝑥
𝜀𝑦
𝛾𝑥𝑦

 =  

𝜀𝑥
0

𝜀𝑦
0

𝛾𝑥𝑦
0

 + 𝑍  

𝑘𝑥
0

𝑘𝑦
0

𝑘𝑥𝑦
0

   dans l’expression (III.21) on trouve :  

 

σx

σy

τxy

 =  

Q 11 Q 12 Q 16

Q 12 Q 22 Q 26

Q 16 Q 26 Q 66

 

 
 
 

 
 

 

εx
0

εy
0

γ
xy
0

 + Z 

kx
0

ky
0

kxy
0

 − ∆T  

αx

αy

αxy

 

 
 
 

 
 

                                      (III.23) 

Les efforts en membrane sont obtenus par intégration des contraintes de l’équation 

(III.23), par unité d’envergure de chaque couche à travers l’épaisseur du stratifié  

 

Nx

Ny

Txy

 =    

σx

σy

τxy

 

k

dZ
Zk

Zk−1
n
k=1                                                                                       (III.24) 

Où : 

 

Nx

Ny

Txy

 =    

Q 11 Q 12 Q 16

Q 12 Q 22 Q 26

Q 16 Q 26 Q 66

 

 
 
 

 
 

 

εx
0

εy
0

γ
xy
0

 + Z 

kx
0

ky
0

kxy
0

 − ∆T  

αx

αy

αxy

 

 
 
 

 
 

Z

Zk−1
n
k=1 dz             (III.25) 
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Ce qui donne : 

 

Nx

Ny

Txy

 =  

A11 A12 A16

A21 A22 A26

A61 A62 A66

  

εx
0

εy
0

γ
xy
0

 +  
B11 B12 B16

B21 B22 B26

B61 B62 B66

  

kx
0

ky
0

kxy
0

 −  

Nx
T

Ny
T

Txy
T

                  (III.26) 

[A] et [B] sont les matrices de rigidité de membrane et de couplage, et en déduisant les 

résultantes des forces thermique [N
T
]xy: 

 

Nx
T

Ny
T

Txy
T

 =    

Q 11 Q 12 Q 16

Q 12 Q 22 Q 26

Q 16 Q 26 Q 66

  ∆T  

αx

αy

αxy

  
Z

Zk−1
n
k=1 dz                                              (III.27) 

Les moments résultants à travers les plis du stratifié sont dérivés à partir                                             

de l’équation (III.23). 

 

Mx

My

Mxy

 =    

σx

σy

τxy

 

k

dz
Zk

Zk−1
n
k=1                                                                                      (III.28) 

D’où 

 

Mx

My

Mxy

 =  
B11 B12 B16

B21 B22 B26

B61 B62 B66

  

εx
0

εy
0

γ
xy
0

 +  
D11 D12 D16

D21 D22 D26

D61 D62 D66

  

kx
0

ky
0

kxy
0

 −  

Mx
T

My
T

Mxy
T

               (III.29) 

[B] et [D]: sont respectivement les rigidités de couplage et de flexion. 

[M
T
]xy: sont les moments thermiques : 

 

Mx
T

My
T

Mxy
T

 =    

Q 11 Q 12 Q 16

Q 12 Q 22 Q 26

Q 16 Q 26 Q 66

  ∆T  

αx

αy

αxy

   dz 
Z

Zk−1
n
k=1                                           (III.30) 

Les équations (III.27) et (III.28) sont réécrites respectivement sous la forme : 

 

Nx
T

Ny
T

Txy
T

 +  

Nx

Ny

Txy

 =  

N x

N y

T xy

 =  

A11 A12 A16

A21 A22 A26

A61 A62 A66

  

εx
0

εy
0

γ
xy
0
 +  

B11 B12 B16

B21 B22 B26

B61 B62 B66

  

kx
0

ky
0

kxy
0

             (III.31) 

 

Mx
T

My
T

Mxy
T

 +  

Mx

My

Mxy

 =  

M x

M y

M xy

 =  

B11 B12 B16

B21 B22 B26

B61 B62 B66

  

εx
0

εy
0

γ
xy
0
 +  

D11 D12 D16

D21 D22 D26

D61 D62 D66

  

kx
0

ky
0

kxy
0

         (III.32) 

 𝑁  et 𝑀  sont respectivement les résultantes en forces et en moment. Elles sont égales à la 

somme des composantes mécaniques et thermique, c-à-d sous la forme contractée : 

 
N 

− −
M 

 =  
A B
B D

  
ε0

−−
k

                                                                                                 (III.33) 
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Dans le cas d’un stratifié symétrique, le comportement en membrane est défini par : 

 

N x

N y

T xy

 =  

A11 A12 A16

A21 A22 A26

A61 A62 A66

  

εx
0

εy
0

γ
xy
0

                                                                                (III.34) 

Dans le cas d’un stratifié symétrique, le comportement en flexion  est défini par : 

 

M x

M y

M xy

 =  
D11 D12 D16

D21 D22 D26

D61 D62 D66

  

kx
0

ky
0

kxy
0

                                                                               (III.35) 

III. 7  Conclusion 

Dans ce chapitre, nous avons présenté les équations de calcul des caractéristiques 

mécanique et thermique des matériaux composites par lois des mélanges. ont  été  

présentées  lois des comportements d’un composite a différents types de renforcement avec  

les  hypothèses  simplificatrices  que  nous avons posées, qui nous a permis  de calculer, 

notamment la loi de comportement d’un composite à renfort mât (structure aléatoire), qui 

est considérée comme un matériau isotrope dans le plan, comme l’ont proposé les auteurs 

Berthelot et Daniel Gay. 
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IV. 1  Introduction 

L’importance de développer une analyse sur le comportement thermomécanique des 

structure composites est liée d’une part à l’utilisation des poutres comme éléments de base 

dans la réalisation des structures, et d’autre part à la caractérisation des propriétés 

mécaniques et thermique des matériaux composites sandwichs.  

Dans ce chapitre nous effectuons une analyse du comportement mécanique et 

thermomécanique en  flexion des poutres sandwichs soumise à une charge répartie. Cette  

étude est basée sur la théorie des poutres étroites. La distinction est basée sur le rapport b/h 

de la section. Nous avons d'abord calculé les propriétés mécaniques et thermiques de 

composite sandwich, après une étude d’optimisation pour choisir la composition optimale 

(fraction volumique en fibre vf=0.4). Ensuite, nous avons comparé entre l’étude analytique 

et numérique des déplacements, les déformations principales et  les contraintes principales 

d’une poutre sandwich sous l’effet de la charge appliqué sur la poutre. Cette poutre est 

soumise à une charge répartie P sollicitée en flexion pure, les forces  de cisaillements sont 

négligeable. 

Le but de ce travail est la modélisation numérique du comportement mécanique et 

thermomécanique en flexion d’une poutre sandwich en utilisant logiciel Ansys. L’étude a 

aussi  pour objectif la comparaison des déplacements et les déformations d’une poutre 

sandwich avec une poutre en matériau composite à renfort mats. 

Plusieurs travaux de recherche ont étudié  le cas des poutres composites  sandwiches 

sollicitées en  flexion.  La théorie classique des stratifié sont largement utilisées                            

par les chercheurs pour analyser les déformations et les déplacements. Dans la littérature, 

des études ont été menées par les auteurs [76, 77 et 78] sur la flexion des poutres 

composites pour deux cas de poutres stratifiées symétriques sollicitées en flexion 3-points 

et 4-points.  

IV. 2  Les caractéristiques mécaniques et thermiques du matériau étudié  

Dans cette étude, nous allons utiliser les résultats des caractéristiques mécaniques et 

thermiques obtenus dans le travail de Faiza et al [79], les propriétés mécaniques et 

thermiques sont rapportées comme présentées ci-dessous dans les tableaux IV.1 et IV.2, 

respectivement.  
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Modules d'élasticité                   

 GPa  
Coefficients de 

Poisson 

Modules de 

cisaillement           

 GPa  

Délitation thermique  

 (10−6(°C−1)   

E1 E2 νL  νT  GL  GT  αL  αT  

384 383.94 0.29 0.29 148.88 148.82 5.075 4.96 

Tableau IV.1  Caractéristiques mécanique du matériau étudié. 

Matériau à 

renfort (mâts) 

𝐄𝐦𝐚 𝐭  GPa  𝛖𝐦𝐚 𝐭 𝐆𝐦𝐚 𝐭  GPa  

400.44 0.2704 156.90 

Tableau IV.2  Caractéristiques mécanique de composite à renfort mât.   

IV.3   Comportement mécanique en flexion des poutres sandwichs   

Le comportement mécanique élastique d'une structure constituée de matériaux 

sandwichs [80]  est généralement analysé par la théorie classique des stratifiés. La loi de 

comportement globale de toute la structure sandwiche est exprimée par :  

 
 
 
 
 
 
 
 
 

Nx

Nx

Nx

Mx

My

Mxy

Qx

Qy  
 
 
 
 
 
 
 
 

=

 
 
 
 
 
 
 
 
A11 A12 A16 B11 B12 B16 0 0

A12 A22 A26 B12 B22 B26 0 0
A11

C11

C12

C16

0
0

A26

C12

C22

C26

0
0

A66

C16

C11

C66

0
0

B11

D11

D11

D16

0
0

B26

D12

D22

D26

0
0

B66

D16

D26

D66

0
0

    0
    0
    0
    0
F44

F45

0
0
0
0

F44

F55 
 
 
 
 
 
 
 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
εxz

a

εxz
a

γ
xz
a

Kx

Ky

Kxy

γ
yz
a

γ
xz
a

 
 
 
 
 
 
 
 
 

                                    (IV. 1)                

Dans le cas d’une flexion d’une poutre symétrique, l’équation constitutive (IV. 1) se                

réduit à : 

 

Mx

My

Mxy

 =  
D11 D12 D16

D12 D22 D26

D16 D26 D66

  

κx
0

κy
0

κxy
0

                                                                                  (IV. 2) 

Où les courbures sont définies comme : 

κx
0 =

∂2W 0

∂x2
 ,     κy

0 =
∂2W 0

∂y2
, κxy

0 = −2
∂2W 0

∂x ∂y
                                                                     (IV. 3) 

Les courbures peuvent s’obtenir en inversant l’équation (IV. 2) : 

 

κx
0

κy
0

κxy
0

 =  

D11
 D12

 D16
 

D12
 D22

 D26
 

D16
 D26

 D66
 

  

Mx

My

Mxy

                                                                                  (IV. 4) 

Dans ce travail nous utilisons le cas de la poutre étroite   

 (Mx =
M

b
≠ 0)Alors : My = Mxy = 0                                                                           (IV. 5)  
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Les équations (IV. 2) et (IV. 3) conduisent à : 

κx
0 =

∂2W0

∂x2
=  D11

 Mx  

κy
0 =

∂2W 0

∂y2 =  D12
 Mx                                                                                                      (IV. 6) 

 κxy
0 = −2

∂2W 0

∂x ∂y
=  D16

 My  

∂2W 0

∂x2
= −κx

0 = −D11
 Mx = −D11

 M

b
                                                                               (IV. 7) 

L’expression du module d’élasticité en flexion (E
fx

) du sandwich  

Efx =  
12

D11   h3
                                                                                                                   (IV. 8) 

Ou :  

Iyy =
bh3

12
                                                                                                                        (IV. 9) 

Et la rigidité apparente est : 

Ja = Efx  I =
b

D11 
                                                                                                            (IV. 10) 

Idriss [81] a démontré que dans le cas de la flexion d’une poutre encastrée avec 

chargement répartie  la  flèche maximale où x = L  est trouvée égale à :   

w =
PL3

8(EI)eq
+

PL3

2(AG )eq
                                                                                                   (IV. 11) 

Les déformations dans les axes principaux de la couche k 

 

εL

εT

γ
LT

 

k

= Zk  

κx
0

κy
0

κxy
0

                                                                                                         (IV. 12) 

Les contraintes dans les axes principaux de la couche k: 

 

σL

σT

σLT

 

k

=  
Q11 Q12 0
Q12 Q22 0

    0    0 Q66

 

k

 

εL

εT

γLT

 

k

                                                                           (IV. 13) 

IV. 4   Application  numérique 

On se propose d’étudier la flexion d'une poutre sandwich (Figure IV.1), soumise à une 

pression  p=1 MPa, de langueur L = 100 mm, de section rectangulaire avec les 

caractéristiques géométriques b =12 mm. L’âme en stratifié [90/45/0/-45/0/-45/0/45/90] du 

composite carbone/alumine (Al2O3) c= 3.6 mm, les plis ont la même épaisseur                                      

de 0.40 mm et les peaux en matériau composite a renfort mats e=1.2mm.    
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Figure IV.1  Poutre composite sandwich. 

IV.4.1   Modélisation par la méthode des éléments finis 

Le logiciel de calcul des structures par la méthode des éléments finis Ansys a été utilisé 

pour de déterminer les champs des déplacements dans la poutre sandwich  en flexion. Le 

maillage est effectué automatiquement à l’aide des éléments quadratiques (Figure IV.2) à 

04 nœuds, la structure est discrétisée en 1104 éléments et 1209 nœuds. Les conditions aux 

limites et les charges appliquées sont similaires à un test de flexion. L’analyse permet de 

déterminer les champs des déplacements et des déformations dans la poutre sandwich.  

IV.4.2   Formulation élément fini 

L’élément utilisé est un Q4 iso-paramétrique formulé par la méthode des éléments finis 

et adapté aux matériaux sandwich.  

 

 

 

  

 

 

Figure IV.2  Quadrilatère iso-paramétrique à quatre nœuds [82].   

D’après Madenci et Guven [82]  Les coordonnées x ( ξ, 𝜂 ) et y ( ξ, 𝜂 ) d’un point 

quelconque sont définies par :  

x =  𝑁𝑖(ξ,𝜂)xi
4
𝑖=1                                                                                                       (IV. 14)  

𝑦 =  𝑁𝑖(ξ,𝜂)yi
4
𝑖=1                                                                                                       (IV. 15) 

Avec : 

Ni =
1

4
 1 + ξξi  1 + ηηi                                                                                            (IV. 16) 

Ou : 

(xi, yi) sont les coordonnées du nœud i.  
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IV.4. 2   L'effet de volume des fibres sur la rigidité de matériaux composite  

Volume des fibres est un paramètre important qui influe sur la variation des propriétés 

mécaniques et thermique des matériaux composites. D’après les théories présentées dans le 

chapitre précédent, le déplacement dans la poutre affecte la variation de ces paramètres. 

Ceci sera étudié pour trois  types de volume des fibres (20%, 30% et 40%) sous                      

l’effet mécanique et thermique voir annexe a. Les résultats présentés dans les                             

tableaux IV.3 et IV. 4, respectivement.   

IV.4.2.1   L'effet de volume des fibres sur le comportement mécanique  

Charges 

(MPa) 

Déplacements  (mm) 

Composite  à 20%  

fibre 

Composite à 30% 

fibre 

Composite  à 40% 

fibre 

0.1 0.0882 0.0878 0.0875 

0.2 0.1764 0.1757 0.1750 

0.3 0.2646 0.2635 0.2625 

0.4 0.3528 0.3514 0.3499 

0.5 0.4410 0.4392 0.4374 

0.6 0.5292 0.5271 0.5249 

0.7 0.6174 0.6149 0.6124 

0.8 0.7056 0.7027 0.6999 

0.9 0.7938 0.7906 0.7874 

1 0.8820 0.8784 0.8748 

Tableau  IV.3   Les déplacements de la poutre sandwich pour trois déférents volumes                  

des fibres.  

IV.4.2.2   L'effet de volume des fibres sur le comportement thermomécanique  

Température 

(°C) 

 Déplacements  (mm) 

 

Composite  à 20%  

fibre 

Composite à 30% 

fibre 

Composite  à 40% 

fibre 

20 1,8083 1,8046 1,8010 

100 1,8111 1,8071 1,8032 

300 1,8209 1,816 1,8111 

500 1,8376 1,8311 1,8247 

700 1,8612 1,8523 1,8438 

900 1,8912 1,8795 1,8682 

1200 1,9274 1,9123 1,8977 

Tableau  IV.4  Les déplacements de la poutre sandwich pour trois déférents volumes                     

des fibres avec variation de la température.  
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 L’analyse des résultats obtenus (tableau IV.3 et IV.4) nous permet de mettre en 

évidence l’influence des volumes des fibres sur le comportement mécanique et 

thermomécanique des composites respectivement.   

 Les résultats présentés dans les tableaux, seront traduits sous forme de graphe dans les 

figures IV.3 et IV.4.    
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Figure IV.3  Influence des volumes des fibres sur la rigidité de matériau.
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Figure IV.4   Les déplacements de la poutre sandwich pour trois déférents volumes des 

fibres avec variation de la température.    
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D'après les résultats sous dessus on remarque que le volume des fibres 40% donne un 

meilleur résultat en termes de la rigidité thermomécanique par apport aux deux autres 

volumes (20 % et 30 %), cela est confirmé par la courbe illustrée dans la figure IV.4.    

On  peut conclure que le paramètre du volume des fibres influe sur la variation des 

propriétés mécaniques et thermique des matériaux composites.  

IV. 5   Résultats et discussions 

IV.5.1   Analyse statique de la poutre sandwich 

Le problème résolu sous Ansys est le problème général décrit par les équations                    

(IV.2) à (IV.13), et prend en considération l'hypothèse d'Euler-Bernoulli pour les ailettes 

qui considère l'ailette comme une poutre simple [23]. Cette poutre sollicitée en flexion 

pure, les forces  de cisaillements sont négligeable. Les résultats analytiques et numériques 

des déplacements, les déformations principales et les contraintes principales de la poutre 

sandwich en flexion avec déférents chargement sont représentés dans les tableaux (IV.6, 

IV.7 et IV.8).    

 

     

Figure IV.5  Distribution des déplacements et les déformations successivement                                  

à P= 0.1 MPa. 

(a) (b) 
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Figure IV.6  Distribution des déplacements et les déformations successivement                              

à P= 0.2 MPa. 

    

Figure IV.7  Distribution des déplacements et les déformations successivement                               

à P= 0.3 MPa. 

    

Figure IV.8  Distribution des déplacements et les déformations successivement                                  

à P= 0.4MPa. 

(a) (b) 

(a) (b) 

(a) (b) 
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Figure IV.9  Distribution des déplacements et les déformations successivement                               

à P= 0.5MPa. 

    

Figure IV.10  Distribution des déplacements et les déformations successivement                                

à P= 0.6MPa. 

    

Figure IV.11  Distribution des déplacements et déformations successivement                                     

à P= 0.7MPa. 

(a) 

(a) 

(b) 

(b) 

(b) (a) 
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Figure IV.12  Distribution des déplacements et déformations successivement                                   

à P= 0.8MPa. 

    

Figure IV.13  Distribution des déplacements et déformations successivement                                       

à P= 0.9MPa. 

    

Figure IV.14  Distribution des déplacements et déformations successivement                                   

à P= 1MPa. 

(b) (a) 

(a) (b) 

(a) (b) 



Chapitre IV  Modélisation numérique en flexion des poutres sandwichs 

 

 
81 

Les résultats analytiques et numériques des déplacements, les déformations principales 

et les contraintes principales de la poutre sandwich en flexion avec déférents chargement 

sont représentés dans les tableaux (IV.6, IV.7 et IV.8).  

 Résultat analytique et numérique des déplacements de la poutre en flexion 

Charges 

(MPa) 

Déplacements (mm) 
Ecart (mm) Ecart relatif (%) 

Analytique Numérique 

0.1 0,175 0,1743 0,0007      0,004 

0.2 0,3499 0,34879 0,00111 0,00317233 

0.3 0,5249 0,52309 0,00181 0,00344828 

0.4 0,6999 0,69745 0,00245      0,0035005 

0.5 0,8748 0,87182 0,00298 0,00340649 

0.6 1,0498 1,0462 0,0036 0,00342922 

0.7 1,2248 1,2205 0,0043 0,00351078 

0.8 1,3997 1,3949 0,0048 0,00342931 

0.9 1,5696 1,5693 0,0003 0,00019113 

1 1,7497 1,7436 0,0061 0,00348631 

Tableau  IV.6  Comparaison des déplacements calculées analytiquement et en calcul 

numérique dans le cas d’une poutre sandwich en flexion.  

0,0 0,1 0,2 0,3 0,4 0,5 0,6 0,7 0,8 0,9 1,0 1,1

0,0

0,1

0,2

0,3

0,4

0,5

0,6

0,7

0,8

0,9

1,0

1,1

1,2

1,3

1,4

1,5

1,6

1,7

1,8

1,9
 

 

D
ép

la
ce

m
en

ts
 (

m
m

)

Charges (MPa)

 Analytique

 Numerique

 

Tableau IV.15   Comparaison entre les déplacements analytique et numérique de la poutre 

sandwich en flexion. 

Le tableau IV.6, représente la comparaison entre les résultats analytiques et numériques 

avec variation de la charge. On remarque la convergence des résultats numériques vers les 

résultats analytiques, cela est confirmé par la courbe illustrée dans la figure IV.15. 
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 Résultat analytique et numérique des déformations principales de la poutre en 

flexion   

Charges 

(MPa) 

Déformations principales 
Ecart (mm) Ecart relatif (%) 

Analytique Numérique 

0.1 0.0002029 0.0001971 0,0000058 0,0286 

0.2 0.0004057 0.0003942 0,0000115 0,0283 

0.3 0.0006086 0.0005914 0,0000172 0,0283 

0.4 0.0008114 0.0007885 0,0000229 0,0282 

0.5 0.0010 0.0009856 0,0000144 0,0144 

0.6 0.0012 0.0011828 0,0000172 0,0143 

0.7 0.0014 0.0013799 0,0000201 0,0144 

0.8 0.0016 0.0015771 0,0000229 0,0143 

0.9 0.0018 0.0017742 0,0000258 0,0143 

1 0.0020 0.0019713 0,0000287 0,0144 

Tableau  IV.7  Comparaison des déformations principales calculées analytiquement et en 

calcul numérique dans le cas d’une poutre sandwich en flexion.  
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Figure IV.16   Comparaison entre les déformations analytique et numérique de la poutre 

sandwich en flexion.  

Le tableau IV.7, représente la comparaison entre les résultats analytiques et numériques 

avec variation de la charge. On remarque la convergence des résultats numériques vers les 

résultats analytiques, cela est confirmé par la courbe illustrée dans la figure IV.16. 

 Résultat analytique et numérique des contraintes principales de la poutre                         

en flexion  
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Charges 

(MPa) 

Contraintes principales (MPa) 
Ecart (MPa) Ecart relatif (%) 

Analytique Numérique 

0.1 81.2341 85,639 -4,4049 -5,42247652 

0.2 162.46 171,28 -8,82 -5,42902868 

0.3 243.70 256,92 -13,22 -5,4247025 

0.4 324.93 342,56 -17,63 -5,42578402 

0.5 406.17 428,2 -22,03 -5,42383731 

0.6 487.40 513,84 -26,44 -5,4247025 

0.7 568.63 599,48 -30,85 -5,42532051 

0.8 649.87 685,12 -35,25 -5,42416176 

0.9 731.10 770,75 -39,65 -5,4233347 

1 812.34 856,39 -44,05 -5,4226063 

Tableau  IV.8   Comparaison des déformations principales calculées analytiquement et en 

calcul numérique dans le cas d’une poutre sandwich en flexion. 
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Figure IV.17  Comparaison entre les contraintes analytique et numérique de la poutre 

sandwich. 

Le tableau IV.8, représente la comparaison entre les résultats analytique et numérique 

avec variation de la charge. On remarque la convergence des résultats numériques vers les 

résultats analytiques, cela est confirmé par la courbe illustrée dans la figure IV.17.  

Il faut noter la précision de l’étude numérique qui donne des résultats très acceptables 

comparés à l’étude analytique, sur tous pour une approche de discrétisation qui reste très 

intéressante pour l’observation de la variation des déplacements en fonction de la longueur.   



Chapitre IV  Modélisation numérique en flexion des poutres sandwichs 

 

 
84 

IV.5. 2   Analyse thermomécanique d’une poutre sandwich 

 Dans le cas de la flexion d’une poutre encastrée avec chargement réparti  la  flèche 

maximale sous l’effet thermique où x = L  est trouvée égale à :  

w =
PL3

8(EI)eq
+

PL3

2(AG )eq
+ α ∆T                                                                                      (IV.18) 

Dans ce cas, nous allons étudier le comportement thermomécanique de la poutre 

sandwich avec les mêmes conditions aux limites que définies précédemment, P= 1 MPa et 

avec les températures suivante : T= 20 °C, 200 °C, 400 °C, 600 °C, 800 °C,                             

1000 °C et 1200 °C.   

   

   

Figure IV.18  Distribution des déplacements et des déformations successivement                                 

à T= 20 °C. 

     

Figure IV.19  Distribution des déplacements et des déformations successivement                        

à T= 200 °C. 

(a) (b) 

(a) (b) 
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Figure IV.20  Distribution des déplacements et des déformations successivement                       

à T= 400 °C. 

    

    

Figure IV.21  Distribution des déplacements et des déformations successivement                           

à T= 600 °C. 

    

 

Figure IV.22  Distribution des déplacements et des déformations successivement      

à T= 800 °C. 

(a) (b)  

(a) (b) 

(a) (b) 
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Figure IV.23  Distribution des déplacements et des déformations successivement                         

à T= 1000 °C. 

   

Figure IV.24  Distribution des déplacements et des déformations successivement                           

à T= 1200 °C.  
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Figure IV.25  Variation des déplacements en fonction de la température. 
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Le graphe de la figure IV.25, représente l’évolution des déplacements en fonction de la 

température  de la poutre sandwich sous chargement thermomécanique. 
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Figure IV.26  Variation des déformations en fonction de la température. 

Le graphe de la figure IV.26, représente l’évolution des déformations en fonction de la 

température  de la poutre sandwich sous chargement thermomécanique.  
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Figure IV.27  Variation des contraintes de Von Mises en fonction de la température. 

Le graphe de la figure IV.27, représente l’évolution des contraintes de Von Mises en 

fonction de la température  de la poutre sandwich sous chargement mécanique.   

IV.5. 3 Comparaison entre les déplacements et les déformations d’une poutre 

sandwich  et  une poutre composite a renfort mats (isotrope). 

Nous avons commencé par réaliser une poutre en sandwich afin de voir la corrélation 

entre les déplacements d’une poutre sandwich  et  la  poutre composite à renfort                        

mats (considérée isotrope). 

Les résultats des déplacements et les déformations de la poutre sandwich  et ceux de la 

poutre en  matériau composite à renfort mats (isotrope) sont représentés dans les graphes 

présentés sur les figures IV.30, IV.31 successivement.  
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Figure IV.28  Distribution  des déplacements et des déformations successivement dans 

une poutre composite à renfort mats.   

   

Figure IV.29  Distribution  des déplacements et des déformations successivement dans 

une poutre composite orthotrope.  
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Figure IV.30  Comparaisons entre les déplacements des trois poutres. 

(a) (b) 
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Figure IV.31  Comparaisons entre les déformations des trois poutres. 

Nous notons que dans le cas d’une poutre en matériau à renfort mats la valeur de la 

flèche maximale est toujours plus faible que dans le cas des deux autres poutres en  

matériau sandwiche et orthotrope. Le graphe de la figure IV. 30, représente la convergence 

de la valeur de déplacement de la poutre isotrope par apport à la valeur de la poutre 

sandwich. Cette convergence se distingue clairement dans la figure IV. 31.  

A partir les résultats cités ci  dessus nous nous proposons dans le but de linéariser 

(faciliter) le problème à utiliser ce  matériau composite comme un matériau isotrope pour 

une étude du comportement mécanique et thermomécanique des aubes de turbine à gaz.  

IV. 7  Conclusion 

Les sandwichs sont de nouveaux matériaux particulièrement utilisés dans le domaine de 

l’aéronautique, bâtiments et de l’aérospatial. Leurs avantages résident principalement dans 

la forte rigidité en flexion, l'excellente résistance à la fatigue, l'isolation thermique et le 

faible poids. 

Dans ce chapitre, nous avons étudié le comportement mécanique et thermomécanique 

en flexion d’une  poutre en matériaux composites sandwichs. Les résultats obtenus ont 

permis de déterminer les déplacements et les déformations dans la poutre sandwich, Après 

une étude d’optimisation pour choisir la composition optimale (fraction volumique                      

en fibre vf=0.4).  Pour l’exemple exploité nous avons constaté la convergence rapide des 

résultats donnés par le logiciel Ansys Workbench vers ceux obtenus par l’étude analytique.                      

En plus on a comparé entre les déplacements et les déformations d’une poutre sandwich 

avec une poutre en matériau composite à renfort mats. Ceci fera  le matériau de l’étude que 

nous présentons dans le prochain chapitre, Pour l'étude du comportement mécanique et 

thermomécanique d'une aube de turbine à gaz. 



 

 

 

 

Chapitre V : 

Modélisation numérique du comportement   

thermomécanique d’une aube de turbine à gaz 
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V. 1.  Introduction 

Le couplage thermomécanique dans la défaillance des matériaux a attiré un gain d’intérêt 

expérimental et numérique ces dernières années. La plupart de ces études traitent de la 

variation du taux de déformation élastique, la rupture dynamique, et la fatigue thermique des 

circuits de refroidissement, où les taux de chargements extrêmes peuvent être à la base de 

l’adoucissement thermique du matériau à cause des températures assez élevées. Dans de telles 

conditions, la prise en compte du couplage thermomécanique est essentielle pour comprendre 

les mécanismes de défaillance.  

Dans ce chapitre nous effectuons une analyse du comportement mécanique et 

thermomécanique, pour la comparaison entre les déplacements et les déformations d’aube en 

matériaux composite à renfort mats. Ensuite nous discuterons les résultats engendrés de 

l’application des charges. La comparaison recherchée s’est faite sur les résultats des 

déplacements de l’aube en matériau composite  et ceux des  matériaux souvent utilisés dans la 

fabrication des aubes des turbines à gaz. 

V. 2  Analyse numérique 

V.2. 1 Modélisation d'aube de turbine à gaz 

Le modèle 3D (figure V.1) de l'aube de turbine à gaz a été généré  à l'aide du logiciel Solid 

Works comme décrit dans Ahmed [16] voir annexe b et les analyses ont été faites avec le 

logiciel Ansys, pour trouver les déplacements et les déformations dans l'aube. 

 

 
 

Figure V.1 Modèle d'aube de turbine à gaz. 
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V.2. 2   Analyse du modèle d'une aube de turbine à gaz 

Il est proposé d'étudier le comportement mécanique d'une aube en matériau composite. Les 

conditions aux limites sont appliquées au pied de pale, telles qu'appliquées par [16]. Trois 

types de chargement différents ont été appliqués au modèle. Fa = 3,82 N, Ft = 248,199 N,                     

Fc = 38038,73 N. Les efforts  sont appliqués au nœud situé au centre de gravité de l’aube voir 

annexe b. La structure est maillée avec des éléments tétraédriques, l'élément tétraédrique est 

la forme pavée la plus simple et capable de modéliser des structures géométriques  

tridimensionnelles arbitraires. Il est également bien adapté à la génération automatique de 

maillage. Le maillage composé de 10987 éléments et 20950 nœuds comme le                             

montre la figure V.2. 

 
 

Figure V.2 Modèle d'éléments finis d'une aube de turbine. 
 

V.2. 3  Validation avec la littérature 

En raison de l'absence d'étude expérimentale, nous avons comparé les résultats obtenus 

avec les résultats numériques obtenus par Ahmed [16]. L'analyse structurelle a été réalisée en 

appliquant les mêmes conditions limites, les mêmes forces mécaniques et les mêmes 

matériaux sélectionnés par  [16] pour validation.  La comparaison a été faite sur des matériaux 

tels que Stainless steel alloy, Aluminium 2024 alloy et Titanium alloy. 
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Figure V.3 Distribution des (a. déplacements, b. contraintes de Von mises) dans l'aube              

en Titanium alloy. 

La figure V.3 représente successivement la répartition des déplacements et les contraintes 

de Von mises dans l'aube en matériau de Titanium alloy. Le déplacement maximal est de 

0,3915mm et la contrainte maximale est de 656.22MPa.  

    
 

Figure V.4  Distribution des (a. déplacements, b. contraintes de Von mises)  dans l'aube                      

en Stainless steel alloy. 

 La figure V.4 représente la répartition des déplacements et les contraintes de Von mises 

dans l'aube en matériau de Stainless steel alloy. Le déplacement maximal est                            

de 0.40188mm et la contrainte maximale est de 626.22MPa.  

(a) (b) 

(a) (b) 
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Figure V.5  Répartition des (a. déplacements, b. contraintes de Von mises) dans l'aube                             

en Aluminium 2024 alloy. 

La figure V.5 représente la répartition des déplacements et les contraintes de Von mises 

dans l'aube en matériau d’Aluminium 2024 alloy. Le déplacement maximal est de 1.0994 mm 

et la contrainte maximale est de 656.22MPa.  
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Figure V.6 (a, b). Matériaux des aubes de turbine en fonction des déplacements et des 

contraintes de Von mises successivement.    

Pour confirmé la fiabilité de notre étude numérique, nous avons comparé les résultats de 

notre étude avec les résultats précédents. Les résultats obtenus et publiés par Ahmed [16] sont 

utilisés pour la validité de la tentative. La figure V.6 représente la comparaison entre les 

résultats des déplacements et les contraintes de Von mises respectivement pour la (présente 

étude numérique et celle étudiée par Ahmed [16].  

(a) (b) 

(a) (b) 
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Les résultats de déplacement ont permis de constater la conformité des résultats donnés par 

la présente étude numérique et ceux obtenus par Ahmed [16]. Il est à noter que la précision de 

l'étude numérique donne des résultats très acceptables. 

V. 3  Résultats et discussion 

Dans notre étude nous proposons de réaliser une aube de turbine à gaz en matériaux 

composites renforcé avec des mâts en carbone. Le matériau étudié est un matériau composite, 

la matrice choisie est une céramique technique qui est une alumine (oxyde d'aluminium 

Al2O3) et le renfort est réalisé par des fibres courtes de carbone HM pour optimiser un 

pourcentage de 40% de carbone HM et 60% d’Al2O3. 

La modélisation et l'analyse ont été analysées par le logiciel Ansys (Workbench16.0) pour 

différents matériaux tels que l’inconel 738, hastelloy X, nimonic alloy80A, inconel 625, 

titanium alloy, U 500 et stainless steel alloy ont été comparés au matériau composite                            

à renfort mâts. 

V.3.1 Analyse statique  

 Dans ce cas, nous étudierons l'analyse statique de l'aube en matériau composite à renfort 

matset autre matériaux sous le chargement mécanique et les conditions aux limites donnés 

dans l’annexe b. Les résultats de l'analyse sont présentés ci-dessous. 

   
 

Figure V.7 Distribution des (a. déplacements, b. déformations) dans l'aube en                        

matériau composite.  

(a) (b) 
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Figure V.8  Distribution des (a. contraintes de Von mises, b. contraintes principale) de                              

l'aube en matériau composite.  

    

Figure V.9   Distribution des (a. déplacements, b. déformations) dans l'aube en                     

Titanium alloy 

   

Figure V.10  Distribution des (a. contraintes de Von mises, b. contraintes principale) d’aube 

en Titanium alloy.   

(a) (b) 

(a) (b) 

(a) (b) 
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Figure V.11  Distribution des (a. déplacements, b. déformations) dans l'aube en                

Stainless steel alloy.  

   
Figure V.12  Distribution des (a. contraintes de Von mises, b. contraintes principale) de 

l'aube en Stainless steel alloy.    

   

Figure V.13 Distribution des (a. déplacements, b. déformations) dans l'aube en Hastelloy X. 

(a) (b) 

(a) 

(b) 

(b) 

(a) 
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Figure V.14 Distribution des (a. contraintes de Von mises, b. contraintes principale) de l'aube 

en Hastelloy X. 

   

Figure V.15 Distribution des (a. déplacements, b. déformations) dans l'aube                                      

en Nimonic alloy 80A. 

   

Figure V.16  Distribution des (a. contraintes de Von mises, b. contraintes principale) de 

l'aube en Nimonic alloy 80A.   

(b) (a) 

(a) (b) 

(b) (a) 
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Figure V.17  Distribution des (a. déplacements, b. déformations) dans l'aube                                     

en Inconel 625. 

   

Figure V.18  Distribution des (a. contraintes de Von mises, b. contraintes principale) de 

l’aube en Inconel 625.  

   

Figure V.19  Distribution des (a. déplacements, b. déformations) dans l'aube en U500. 

(a) (b) 

(b) (a) 

(b) (a) 
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Figure V.20  Distribution des (a. contraintes de Von mises, b. contraintes principale) de 

l'aube en U500.  

   
 

Figure V.21  Distribution des (a. déplacements, b. déformations) dans l'aube en                           

Inconel 738. 

   
Figure V.22  Distribution des (a. contraintes de Von mises, b. contraintes principale) de 

l'aube en Inconel 738. 

(b) (a) 

(b) (a) 

(a) (b) 
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Figure V.23 Les déplacements comparés (pour les 8 matériaux) en fonction de la             

longueur d’aube. 
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Figure V.24 Les déformations comparées (pour les 8 matériaux) en fonction de la               

longueur d’aube. 

Figure V.23  représente l’évolution des déplacements en fonction de la longueur de l’aube. 

On remarque que le déplacement de l’aube composite donne de meilleures résultats par apport 

aux autres matériaux, en remarque que la valeur maximale du déplacement est localisée dans 
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l’aube de  matériau Inconel 738, il vaut 0,53943mm, tandis que la valeur minimale se trouve 

dans l’aube en  composite a renfort mats et qui vaut 0,19042mm. 

Figure V.24. Représente la variation de la distribution des déformations de déférents 

matériaux d’aube de turbine à gaz. On observe que la déformation varie avec la distance 

radiale et le maximum est de 0,0041699 pour Inconel 738 et minimum de 0,00054139 pour le 

matériau composite à renfort mats.    

V.3. 2  Analyse thermomécanique 

Dans le cas de l’étude thermomécanique en va passer par les mêmes étapes que le cas 

statique mais dans l’étape des charges on va appliquer un champ de température de 800°C sur 

la surface de l’aube. 

   

Figure V.25 Distribution des (a. déplacements, b. déformations) dans l'aube en                       

matériau composite.  

   

Figure V.26  Distribution des (a. déplacements, b. déformations) dans l'aube en                         

Titanium alloy. 

(a) (b) 

(b) (a) 



Chapitre V  Modélisation numérique du comportement thermomécanique d’une aube de turbine à gaz 

 

 
102 

   

Figure V.27 Distribution des (a. déplacements, b. déformations) dans l'aube en                              

Stainless steel alloy. 

   

Figure V.28  Distribution des (a. déplacements, b. déformations) dans l'aube                                       

en U500. 

   

Figure V.29 Distribution des (a. déplacements, b. déformations) dans l'aube en                             

Inconel 625. 

(a) (b) 

(b) (a) 

(b) (a) 
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Figure V.30  Distribution des (a. déplacements, b. déformations) dans l'aube en                             

Inconel 738. 

   

Figure V.31  Distribution des (a. déplacements, b. déformations) dans l'aube                                      

en hastelloy X.   

   

Figure V.32  Distribution des (a. déplacements, b. déformations) dans l'aube en                         

Nimonic alloy 80A. 

(b) (a) 

(b) (a) 

(a) (b) 
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Figure V. 33 Les déplacements comparés (pour les 8 matériaux) en fonction de la longueur 

sous l’effet de la température (T=800C°) 
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Figure V.34 Les déformations comparées (pour les 8 matériaux) en fonction de la longueur 

sous l’effet de la température (T=800C°). 

Figure V.33.Représente l’évolution des déplacements en fonction de la longueur d’aube 

avec température constante T=800 C°. On remarque que le déplacement de l’aube composite 

donnede meilleures résultats par apport aux autres matériaux, en remarque que la valeur 

maximale du déplacement est localisée dans l’aube de matériau Hastelloy X,il vaut 
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2,3313mm, tandis que la valeur minimale se trouve dans l’aube en matériau composite et qui 

vaut 0,58044mm. 

Figure V.34.Représente la variation de la distribution des déformations de déférents 

matériaux d’aube de turbine à gaz. On observe que la déformation varie avec la distance 

radiale et le maximum est de 0,011862 pour le Hastelloy X et minimum de 0,0025769 pour le 

matériau composite.  
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Figure V.35 Variation des (a. déplacements, b. déformations) de l’aube en matériaux 

composites à renfort mats. 

Le graphe de la figure V.35, représente l’évolution des déplacements et des déformationsen 

fonction de la longueur de l’aube en matériau composites à renfort mats sous chargement 

mécanique et thermomécanique.On remarque que les déplacements et les déformations sont 

fortement influencés par la température, comme le montre dans la figure. 

 

Figure V.36 Variation des déplacements en fonction des matériaux des aubes. 
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Le graphe de la figure V.36, représente l’évolution des déplacements en fonction de la 

longueur de l’aube pour plusieurs matériaux utilisés dans la fabrication des aubes des turbines 

à gaz, tels que les Stainless steel alloy, Hastelloy X, Nimonic alloy80A, Inconel 625, 

Titanium alloy, U 500 et Inconel 738 sous chargement mécanique et thermomécanique.  

On remarque que dans le cas du chargement mécanique, la valeur maximale du 

déplacement de l’aube en Inconel 738 et vaut 0.53943mm, tandis que la valeur minimale est  

pour l'aube en matériaux composites à renfort mats et vaut 0,19042mm et dans le cas du 

chargement thermomécanique, la valeur maximale du déplacement de l’aube en hastelloy Xet 

vaut 2,3313mm, tandis que la valeur minimale est pour l'aube en matériau composites à 

renfort mats et vaut 0,58044mm   

 

Figure V.37 Variation des déformations en fonction des matériaux des aubes. 

Le graphe de la figure V.36, représente l’évolution des déformations dans l’aube en 

plusieurs matériaux utilisés dans la fabrication des aubes des turbines à gaz, tels que les 

Stainless steel alloy, Hastelloy X, Nimonic alloy 80A, Inconel 625, Titanium alloy, U 500 et 

Inconel 738 sous chargement mécanique et thermomécanique.  

On remarque que dans le cas du chargement mécanique, la valeur maximale de la 

déformation de l’aube en Inconel 738 et vaut 0.0041699, tandis que la valeur minimale est 

pour l'aube en matériau composites à renfort mats et vaut 0,00054139 et dans le                                 

cas du chargement thermomécanique, la valeur maximale de la déformation de l’aube en 
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Hastelloy X  et vaut 0,011862, tandis que la valeur minimale est pour l'aube en matériau 

composites à renfort mats et vaut 0,0025769.    

V. 5  Conclusion  

Dans ce chapitre nous avons présenté et interprété les différents résultats numériques et 

obtenus pour différents matériaux d’aube de turbine à gaz avec chargement mécanique et 

thermomécanique. En premier lieu, nous avons validé nos études par rapport aux résultats 

obtenus par Ahmed [16] et en suite, nous avons comparé entre les déplacements et les 

déformations d’aube en matériaux composites à renfort mats avec sept matériaux utilisés dans 

la fabrication des aubes des turbines à gaz.   

En conclusion et selon les résultats obtenus en termes des charges mécaniques et 

thermomécaniques, le matériau composite carbone/céramique donne de hautes performances 

pour répondre au cahier de charge des installations soumises aux contraintes 

thermomécaniques sévères comme les turbines à gaz. 

L’étude thermomécanique nous a facilité la compréhension de l’influence de l’aspect 

thermique sur les performances des matériaux des aubes de turbine à gaz. 
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1.  Conclusion général 
 

L’augmentation de la durée de vie des aubes de turbine à gaz constitue à l’heure 

actuelle un enjeu capital pour les motoristes turbomachines. L'accroissement recherché de 

la température au niveau des distributeurs du premier étage d'une turbine à gaz a toujours 

été limité par la tenue mécanique et thermique des matériaux et par suite de durée de vie 

des organes. L'étude proposée constitue une contribution dans l'établissement d'une 

méthodologie et d'un modèle permettant d'identifier le comportement thermomécanique 

d'une aube, pour déterminer les déplacements et les déformations. 

Le comportement thermomécanique du secteur d'aubes, sollicité par le chargement 

mécanique et thermique dans les conditions d'exploitation est analysé à l'aide d’un code de 

calcul par éléments finis Ansys.  Ces composants sont généralement en superalliage à base 

de nickel monocristallin mais nous avons fait notre étude avec un matériau composite 

d’une matrice d’alumine renforcée par des fibres courte (mats) de carbone HM. Cette étude 

constitue une contribution assez importante à la modélisation de l’aube pour l'analyse de 

l’influence de l'effet thermomécanique. Elle permet de déterminer les déplacements et les 

déformations dans l’ailette de turbine à gaz.  

Le principe de réalisation de cette ailette par moulage sous pression est rapide et peu 

couteux contrairement à l’usinage sur machine 5 axes, intuitivement on s’attend à des 

retombées économiques importantes. L'attente de cette amélioration est ressentie 

techniquement sur deux aspects, d'abord le rendement de la turbine et là, intuitivement 

nous pensons que la céramique, par ses propriétés thermiques et le renfort par ses 

propriétés mécaniques élevées ferons un composite de caractéristiques mécaniques  

adaptées aux conditions de fonctionnement d'une turbine à gaz à plein régime.  

Dans ce travail nous avons présenté une étude numérique et analytique en flexion  

des poutres sandwichs. Pour l’exemple exploité nous avons constaté la convergence rapide 

des résultats donnés par logiciel Ansys vers ceux obtenus par l’étude Analytique. Il faut 

noter la précision de l’étude numérique qui donne des résultats très acceptables comparés à 

l’étude analytique, sur tous pour une approche de discrétisation qui reste très intéressante 

pour l’observation de la variation des déplacements en fonction de la longueur. L’étude 

montre que pour les poutres  sandwich  soumise à la flexion, la rigidité en flexion de la 

poutre dépond  du volume des fibres.  
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La convergence des résultats des déplacements de la poutre en matériau isotrope  est 

s’approche rapidement tendent vers les résultats des déplacements de la poutre sandwich 

étudiée.   Nous avons proposé d'étudier le matériau de l'ailette en tant que matériau 

isotrope, afin de simplifier le problème des couches. Le choix du matériau composite à 

renfort mats optimisé, réduit de manière significative les déformations le long de l’ailette et 

par conséquent réduit localement la microfissuration à l’origine de l’usure par écaillement.  

Pour arriver aux résultats obtenus, nous avons procédé à l’établissement d’un 

protocole de recherche dans un ordre prédéfini : 

1. Une étude critique sur le comportement thermomécanique en lien avec l’usure par 

écaillement des ailettes de turbines à gaz (problématique) pour différents 

matériaux. 

2. Une étude bibliographique très large sur les nouveaux matériaux (composites) et les 

moyens techniques permettant de les intégrer dans la conception et fabrication des 

ailettes de turboréacteurs en général. Le choix d’un couple (Matrice/renfort) 

Carbone/céramique après une étude d’optimisation pour choisir la composition 

optimale (fraction volumique en fibre vf=0.4). 

3. Des études successives de simulations menées sur un model géométrique réel 

(aube) en matériaux composites comparées avec le même model en plusieurs 

matériaux  que utilisé  dans la fabrication des ailettes de turbines à gaz, pour définir 

essentiellement les déplacements d’un même point pour les différents matériaux et 

les déformations locales. 

4. Les résultats obtenus montrent une nette amélioration de la rigidité de l’ailette et 

une réduction du déplacement du point extrême de l’aube, les déformations locales 

sont réduites. Ces résultats nous permettent de conclure que les fissurations par 

écaillage seront réduites de manière significative. 

5. La tentative d’optimisation d’un matériau composite (carbone/céramique) dans la 

conception des aubes de turboréacteurs nous permet d’affirmer que le couple 

carbone/céramique est très bien adapté à un fonctionnement thermomécanique 

optimal : Augmentation de la rigidité, réduction locale des déformations, réduction 

de microfissuration, réduction de l’écaillement et augmentation de la durée de vie.   
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2.  Perspectives 

Le protocole de simulations donne des réponses logiques et cohérentes, alors, en 

guise de perspective, il est intéressant d’envisager de faire une étude à caractère 

expérimentale pourra compléter le présent travail afin de mettre en disposition les 

techniques de moulage sous pression (frittage), est rapide et peu couteux contrairement à 

l’usinage sur machine 5 axes, intuitivement on s’attend à des retombées économiques 

importantes. 

Une étude vibratoire sous  l’effet thermomécanique pour déterminé les fréquences et 

les modes propre dans l’aube.  

Une étude du comportement hygro-thermomécaniques des aubes en matériau 

composite à renfort mats.  
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A. 1 Calcule des caractéristiques mécaniques et thermiques  du 

matériau composite étudié  

Nous avons écrit un programme en Matlab permettant le calculer des caractéristiques 

mécanique et thermique de matériau composites par la loi des mélanges. Les résultats 

obtenus pour le matériau composites étudié sont illustrés dans le tableau A.1.  

Volume des 

fibres        
0,2 0,3 0,4 

𝜌 (Kg/m3) 3320 3130 2940 

Emat (GPa) 396,9 398,66 4,0044 

Ex   (GPa) 382 383 384 

Ey  (GPa) 381,96 382,95 383,94 

Ez  (GPa) 381,96 382,95 383,94 

ϑmat  0,2611 0,2704 0,2797 

ϑx  0,27 0,28 0,29 

ϑy  0,27 0,28 0,29 

ϑz 0,27 0,28 0,29 

Gmat (GPa) 157,36 156,9 156,45 

Gx  (GPa) 150,43 149,65 148,88 

Gy  (GPa) 150,38 149,59 148,82 

Gy  (GPa) 150,43 149,65 148,88 

𝛼x  10−6  ℃−1  6,52 5,8 5,075 

𝛼y  10−6  ℃−1  6,45 5,69 4,96 

𝛼z  10−6  ℃−1  6,45 5,69 4,96 

𝜆𝑥   (
𝑤

𝑘𝑔. ℃
) 

80,62 95,82 110,93 

𝜆𝑦   (
𝑤

𝑘𝑔. ℃
) 

80 95 110 

𝜆𝑧   (
𝑤

𝑘𝑔. ℃
) 

80 95 110 

Cp   880 870 860 
 

Tableau A.1  Caractéristiques mécanique et thermique de matériau étudié. 
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A. 2  Calcule de la matrice de rigidité de l'équation constitutive s'écrit 
 

A.2. 1  Matrices de rigidité de chaque couche  

    
Couche à 0° 

𝑄0°
′ =  

4.3236 1.2536 0
1.2536 4.3229 0

0 0 1.5339
 . 105  MPa 

Couche à 45° 

𝑄45°
′ =  

4.3236 1.2536 0
1.2536 4.3229 0

0 0 1.5339
 . 105  MPa 

Couche à 90° 

𝑄90°
′ =  

4.3229     1.2536 0
1.2536 4.3236 0

0 0 1.5339
 . 105   MPa 

3. Matrice A 

A1j =   Qij
′  

k

n

k=1

ek  

 

A =  
21615,78 6268,190 0
6268,190 21616,44 0

0 0 7669,616
  

4. Matrice B 

B1j =
1

2
 (hk

2 − hk−1
2 ) Qij

′  
k

n

k=1

 

 

B =  
−4,2632 −1,4210 0
−1,4210 −5,6843 0

0 0  −1,4210
 10−14  

5. Matrice D 

D1j =
1

3
 (hk

3 − hk−1
3 ) Qij

′  
k

n

k=1

 

D =  
4,5035 1,3058 0
1,3058  4,5031 0

0 0   1,5978
  

6. Les tenseurs de rigidité réduite Q 

Q =  
4.1925 1.2156 0
1.2156 4.1919 0

0 0 1.4888
 . 1011  
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B. 1  Modèle géométrique de l'aube de rotor de turbine à gaz 

Le modèle tridimensionnel de l'aube de turbine à gaz est d'abord modélisé à l'aide du 

logiciel Solid Works tel que décrit. 

Le modèle 3D des aubes de la turbine à gaz a été conçu à l'aide de Solid Works, 

selon les étapes suivies par Ahmed et al [16] dans leur travail. 

B. 2  Modèle géométrique d'aube de turbine à gaz 

Le profil aérodynamique de l'aube de rotor a été généré sur le plan XY à l'aide des 

points définis par les coordonnées comme indiqué dans le tableau 1. Ensuite, un certain 

nombre de cannelures ont été ajustées à travers les points clés et un rectangle avec des 

dimensions de 49 * 27 mm a été créé comme le montre la Fig1. 

 

 

 

 

 

 

 

Fig B.1 Section Aero d’aube. 

 

En utilisant des splines et des lignes, 9 zones différentes ont été générées en tant que 

volumes. Dans l'option forme et taille, le nombre de bords d'élément le long des lignes 

entourant les zones 1 à 9 a été spécifié.    

No  X Y No X Y 

1 0.00 0.00 20 49 0.00 

2 2.6 17.3 21 49 27.00 

3 5.85 21 22 0.00 27.00 

4 10 25 23 19.8 0.00 

5 14.8 26.6 24 1.00 13.60 

6 22.9 25.3 25 29.2 0.00 

7 28 22.2 26 29.2 27.00 

8 33.4 18.5 27 19.8 27.00 

9 38 14.4 28 15.2 27.00 

10 42 10.9 29 18.08 27.00 

11 45.5 5.70 30 49 0.027 

12 49 0.00 31 48.90 0.0288 

13 6.18 12.4 32 29.20 12.49 

14 11.2 14.4 33 19.8 26.62 

15 16.18 15.5 34 19.8 15.12 

16 21.1 14.9 35 29.2 21.25 

9.4 mm 

1 
2 

3 

5 

6 

4 

9 

8 

7 

X Y 
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17 26 13.6 36 0.00 0.030 

18 38.2 8.77 37 19.8 0.030 

19 45 3.95 38 19.8 15.12 

Tableau.1  Liste des points clés (Key Point). 

Les zones 1 à 9 ont été extrudées vers le haut dans la direction Z positive sur une 

hauteur de 5 mm. Après extrusion, le bloc rectangulaire tel qu'illustré à la figure 2 que  a 

été généré 

 

 

 

 

Figure B.2  Bloc de rotor de turbine 

En utilisant à nouveau l'option d'extrusion, la zone ombrée comme illustré à la figure 

15 a été extrudée vers le haut à travers la hauteur de la lame (117 mm) le long de la 

direction Z positive, les zones 4, 5, 6 ont été extrudées vers le bas le long de la direction 

négative sur une distance de 14,5 mm. Le modèle a été généré comme le montre dans la 

figure 3. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Figure B.3  l'extrude des volumes de  l'aube de rotor. 

x 
Z 

Z 
y 

12 mm 12 mm 

117 mm 

X 
Z 

5 mm 
Z 

X 
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Les zones ombrées illustrées ci-dessous dans la figure 16 ont été extrudées le long de la 

direction X sur une distance de 3,8 mm. 

 

 

 

 

 

 

Figure B.4  l'extrude des volumes de  l'aube de rotor. 

B. 3 Les conditions aux limites et les charges  appliqué sur le modèle 

d'aube  de rotor 

Deux conditions aux limites structurelles, à savoir le déplacement et les trois forces, ont 

été appliquées au modèle de pale de rotor, comme le montre dans les figures B.5 et B.6. 

L'aube de turbine à gaz est fixée au rotor. La moitié du pied d'aube de turbine à gaz est 

fixée à l'intérieur du rotor, de sorte que les conditions aux limites de déplacement 

appliquées à la moitié du pied de pale comme le montre la figure B.5 c'est-à-dire  

Ux= 0 pour les faces 4, 5, 6, 7 et 11, 12, 13, 14. 

Uy= 0 pour les faces 1, 2, 3 et 8, 9, 10. 

Uz= 0  pour les faces 5 et 12  

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Figure B.5  Conditions aux limites d'aube de rotor. 
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L'aube de turbine à gaz est soumise à trois types de charges. Ce sont les (i) axiales, 

(ii) tangentielles et (iii) centrifuges les forces. La force axiale agit parallèlement à l'axe 

X, la force tangentielle est parallèle à l'axe Y et la force centrifuge en radial direction, 

c'est-à-dire parallèle à l'axe Z. Pour pale de rotor, Force axiale, Fa = 3.82 N, Force 

tangentielle, Ft = 248.199 N, Centrifuge force, Fc = 38038.73 N. Les forces de lame à 

savoir tangentielles, axiales et centrifuges sont appliquées sur le nœud situé au centriode 

de la pale comme le  montre la figure B.6.   

 

 

  

 

 

 

 

 

Figure  B.6  les charges appliqué sur l'aube de rotor 
 

 
 

Figure B.7  Modèle 3D de l’aube de rotor 

 

 

 

Fa, parallèle axe X   

Ft,  parallèle axe Y 

Fc,  parallèle axe Z 

X 
Z 

Fa 

Ft 
Fc 

G 



Résumé  

Le problème des ailettes de turbine à gaz qui sont soumises à des charges  thermomécaniques 

élevées réside principalement dans le phénomène de la flexion provoqué par les forces 

centrifuges importantes qui provoquent des fissurations par écaillage.  L’objectif de ce travail de 

thèse est de mettre en place dans le cadre de la recherche sur un matériau composite à matrice 

céramique renforcée par des fibres courte (mats) de carbone à haut module, susceptibles de 

fonctionner à plus hautes températures que les matériaux actuellement les plus couramment 

utilisés dans les turbines à gaz, en aéronautique, aérospatiale. Le matériau étudié est un matériau 

composite, la matrice choisie est une céramique technique, soit l’alumine (oxyde d'aluminium 

Al2O3) comme matrice et le renfort se fait par des fibres courtes (mats) en carbone d’un 

pourcentage optimisé. L’étude numérique du comportement thermomécanique de l’aube a été 

effectuée par  logiciel Ansys (Workbench 16.0). L’analyse comparative effectuée pour 

déterminer les déplacements et les déformations d’un même point de l’aube pour différents 

matériaux utilisés dans la fabrication des aubes de turbine à gaz. Les résultats obtenus ont été 

comparés pour choisir le matériau qui a la meilleure performance sous contraintes 

thermomécaniques. 

Mots- clés: comportement thermomécanique, flexion, alumine, carbone HM, fibre courte,  

déplacement, déformation.       

 
 

 ملخص

 اىخٍ الاّحْبء ظبهشة فٍ أسبسٍ بشنو عبىُت حشاسَت ٍُنبُّنُت لأحَبه حخعشض اىخٍ اىغبصَت اىخىسبُْبث شفشاث ٍشنيت حنَِ

 إطبس فٍ الإعذاد هى الأطشوحت هزٓ ٍِ اىهذف. بسبب اىخقشُش حشققبث حْخج عْهب اىخٍ اىنبُشة اىَشمضٌ اىطشد قىي حسببهب

 اىعَو عيً قبدسة ، اىَعبٍو عبىٍ اىنشبىُ ٍِ (حصبئش) قصُشة بأىُبف ٍعضصة خضفُت ٍصفىفت راث ٍشمبت ٍبدة عيً اىبحث

 أو اىبحشَت أو اىفضبء أو اىجىَت اىَلاحت فٍ اىغبصَت اىخىسبُْبث فٍ حبىُبً شُىعًب الأمثش اىَىاد ٍِ أعيً حشاسة دسجبث فٍ

 الأىىٍُْىً أمسُذ (أىىٍُْب أو ، حقٍْ سُشاٍُل عِ عببسة اىَخخبسة واىَصفىفت ، ٍشمبت ٍبدة عِ عببسة اىَذسوست اىَبدة. اىبشَت

(Al2O3 اىعذدَت اىذساست إجشاء حٌ. ححسُْهب َخٌ ٍئىَت بْسبت اىنشبىُ ٍِ (حصبئش) قصُشة أىُبف بىاسطت حصُْعهب َخٌ حُث 

 ىخحذَذ اىَقبسُ اىخحيُو إجشاء حٌ  ansys    .(Workbench 16.0) بشّبٍج بىاسطت ىيشفشة اىَُنبُّنٍ اىحشاسٌ ىيسيىك

 اىْخبئج ٍقبسّت حَج اىغبصَت اىخىسبُْبث سَش حصُْع فٍ اىَسخخذٍت اىَخخيفت ىيَىاد اىشفشة ّقطت ّفس فٍ واىخشىهبث الإصاحبث

 .اىحشاسَت اىَُنبُّنُت اىضغىط ححج الأفضو الأداء راث اىَبدة لاخخُبس

 ، ّخقبه، الأىُبف اىقصُشة ، الإ اىَعبٍو عبىٍ اىسيىك اىَُنبُّنٍ اىحشاسٌ ، الاّحْبء ، الأىىٍُِ ، مشبىُ : المفتاحية الكلمات

 .اىخشىٓ

  

Abstract 

The problem with gas turbine fins which are subjected to high thermo-mechanical loads lies 

mainly in the phenomenon of bending caused by the large centrifugal forces which cause 

chipping cracks. The objective of this thesis is to set up within the framework of research on a 

composite material with a ceramic matrix reinforced by short fibers (mats) of high modulus 

carbon, capable of functioning at higher temperatures than the materials currently most 

commonly used in gas turbines in aeronautics, aerospace, marine or land. The material studied is 

a composite material, the matrix chosen is a technical ceramic, or alumina (aluminum oxide 

Al2O3) as the matrix and the reinforcement is made by short carbon fibers (mats) of a percentage 

to be optimized. The numerical study of the thermo-mechanical behavior of the vane was carried 

out by Ansys software (Workbench 16.0). The comparative analysis carried out to determine the 

displacements and the deformations of the same point of the vane for different materials which 

used in the manufacturing gas turbine blades. The results obtained were compared to choose the 

material that has the best performance under thermo-mechanical stresses. 

Keywords:  thermo-mechanical behavior, bending, alumina, carbon HM, short fiber, 

displacement, deformation.   
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