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(57) Abstract

The invention concerns a quick and inexpensive method for
making parts of large dimensions, formed by a skin (10) and reinforcing
elements (12, 16), such as an aircraft fuselage sections, in composite
material with thermoplastic matrix. After the reinforcing elements have
been manufactured separately by drape moulding, consolidating and
forming, they are placed on an equipment (23) where the skin (10)
is simultaneously manufactured and assembled with the reinforcing
elements (12, 16) by diffusion welding. More precisely, the skin (10)
is continuously draped and consolidated by the drape moulding head
(36), such that the required part is directly obtained.

(57) Abrégé

Pour permettre la fabrication de pieces de grandes dimensions,
formées d’une peau (10) et d’éléments de renfort (12, 16), telles
que des troncons de fuselage d’aéronef, en matériau composite a
matrice thermoplastique, il est propos€ un procédé simple, rapide et
peu onéreux. Aprés que les éléments de renfort aient été fabriqués
séparément par drapage, consolidation et mise en forme, on place
ces éléments sur un outillage (32) et on y réalise simultanément la
fabrication de la peau (10) et son assemblage aux éléments de renfort
(12, 16) par soudage par diffusion. Plus précisément, la peau (10) est
drapée et consolidée en continu par la téte de drapage (36), de sorte
qu’on obtient directement la pi¢ce désirée.
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PROCEDE DE FABRICATION DE PIECES EN MATERIAU COMPOSITE A MATRICE
THERMOPLASTIQUE

DESCRIPTION

Domaine technique

L'invention concerne un procédé permettant
de fabriquer des piéces de grandes dimensions, incluant
une peau et des éléments de renfort, en un matériau
composite & matrice thermoplastique.

Le procédé selon 1l'invention peut étre
utilisé dans de nombreux secteurs industriels, dés lors
que 1l'on souhaite pouvoir bénéficier des avantages
propres aux matériaux composites pour la fabrication de
piéces de grandes dimensions comprenant une peau et des
éléments de renfort rapportés. Ainsi, dans l'industrie
aéronautique, le procédé selon 1'invention peut
notamment étre utilisé pour fabriquer des troncons de
fuselage d'aéronefs, des viroles de nacelles de

réacteurs d'avions, etc..

Etat de la technique

Lorsqu'on désire donner a une enveloppe
mince, que l'on appellera "peau" dans la suite du
texte, une bonne tenue mécanique sans accroitre
exagérément sa masse, il est d'usage de lui associer
des éléments de renfort tels que des lisses, des
cadres, des renforts locaux, etc. rapportés sur 1la
peau.

Dans le passé, de telles structures étaient

toujours entierement métalliques, la peau se présentant
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sous la forme d'une tdle et les éléments de renfort
sous la forme de tdles ou de profilés rapportés sur la
peau par des moyens de fixation tels que des rivets.
Les structures métalliques ainsi constituées sont
encore trés nombreuses, notamment lorsque 1les piéces
sont de grandes dimensions. En particulier, dans le
domaine aéronautique, 1les troncons de fuselage des
aéronefs ainsi que les viroles des nacelles entourant
les réacteurs des avions sont toujours réalisés de
cette maniére, comme l'illustrent notamment les
documents US-A-5 560 102 et US-A-5 586 381.

Depuis quelques années, une partie de plus
en plus importante des piéces métalliques tend & étre
remplacée par des pieces en matériaux composites
formées de fibres 1longues telles que des fibres de
carbone, noyées dans une matrice de résine. Cette
évolution s'explique par les avantages propres aux
matériaux composites. Ces avantages comprennent
notamment un gain de masse d'environ 25 % par rapport &
des pieéces métalliques comparables, ainsi que des
propriétés mécaniques de méme niveau que celles des
piéces métalliques et susceptibles d'étre adaptées a la
demande. Les piéces en matériaux composites présentent
aussi un bon comportement a la fatigue, une absence de
corrosion et d'excellentes propriété spécifiques. Le
gain de masse associé aux excellentes propriétés
mécaniques des matériaux composites a fibres longues
noyées dans une matrice de résine explique en
particulier la percée de ces matériaux dans le domaine
aéronautique.

De facon plus précise, la grande majorité
des pieces en matériaux composites actuellement

utilisées dans 1l'industrie aéronautique sont des pieéces
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fabriquées a partir d'une résine thermodurcissable. En
effet, ce type de résine était initialement le seul qui
procurait les propriétés mécaniques recherchées.

La fabrication de piéces en matériaux
composites a matrice thermodurcissable a cependant un
inconvénient notable. En effet, du fait du caracteére
thermodurcissable de la résine utilisée, la fabrication
de chaque piéce se termine nécessairement par une
opération de polymérisation relativement longue,
effectuée généralement en autoclave.

Dans le cas de piéces de petites
dimensions, cette derniére opération n'est pas
réellement pénalisante. En effet, des autoclaves de
petites dimensions relativement peu colteux peuvent
étre utilisés et ©plusieurs pieces peuvent é&tres
polymérisées simultanément dans chaque autoclave.

En revanche, lorsque la taille des piéces
devient plus importante, une seule piéce & la fois peut
8tre polymérisée dans un méme autoclave et l'on doit
avoir recours & des autoclaves de trés grandes
dimensions, particuliérement colteux. La durée de
l'opération et le colt de 1l'autoclave rendent alors
rapidement le procédé mal adapté & une application
industrielle. C'est pourquoi, méme si les documents
US-A-5 170 967 et US-A-5 223 067 envisagent la
fabrication d'un troncon de fuselage d'aéronef en
matériau composite & matrice thermodurcissable, la
fabrication de piéces de cette taille selon cette
technologie reste difficilement justifiable du point de
vue industriel.

Depuis l'apparition relativement récente de
résines thermoplastiques telles que la résine PEEK

(Polyétheréthercétone), permettant d'obtenir des
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matériaux composites a fibres longues et a matrice
thermoplastique présentant des caractéristiques
mécaniques équivalentes a celles des matériaux
composites a matrice thermodurcissable les plus
récents, on tend également & remplacer les piéces
métalliques existantes par des piéces en matériau
composite a matrice thermoplastique.

Ces matériaux composites a matrice
thermoplastique présentent, outre les avantages des
matériaux composites a matrice organique cités
précédemment, une bonne tenue a 1l'impact et au feu
ainsi qu'une faible reprise d'humidité. Enfin, les
demi-produits se conservent & température ambiante et
ont une durée de vie pratiquement illimitée, du fait
que la résine qui imprégne les fils est déja
polymérisée.

Comme 1'illustre notamment 1le document
US-A- 5 362 347, on a déja proposé de fabriquer le bord
d'attaque d'une aile d'avion en matériau composite a
matrice thermoplastique. Plus précisément, ce document
envisage de fabriquer séparément les éléments de
renfort et la peau, puis de les assembler par soudage/
diffusion.

Du fait que les éléments de renfort et la
peau sont fabriqués séparément avant d'étre assemblés,
la peau comme les éléments de renfort doivent subir des
opérations de consolidation avant leur assemblage. Il
est rappelé que ces opérations de consolidation ont
principalement pour fonction la création de la liaison
entre les différentes couches constituant, d'une part,
la peau et, d'autre part, chacun des éléments de
renfort, tout en éliminant les porosités. Elles

consistent en l'application d'une pression sur
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l1'élément & consolider, et son chauffage & une
température déterminée, supérieure a la température de
fusion de la résine. Ces opérations de consolidation
s'effectuent en autoclave. Cela rend ce procédé mal
adapté a la fabrication de piéces présentant une peau
de grandes dimensions, pour des raisons identiques &
celles qui ont été mentionnées dans le cadre de la

fabrication de piéces en matériau composite & matrice

thermodurcissable.

Exposé de l'invention

L'invention a précisément pour objet un
procédé permettant de fabriquer des piéces de grandes
dimensions, telles que des trongons de fuselage
d'aéronefs, en un matériau composite a matrice
thermoplastique, d'une manieére particuliérement rapide
et peu coliteuse, adaptée a une fabrication industrielle
a cadence relativement élevée, sans réelle limitation
de taille du fait que ni la peau, ni la structure
finale obtenue ne doivent passer en autoclave a la fin
de leur fabrication.

Conformément a l'invention, ce résultat est
obtenu au moyen d'un procédé de fabrication de piéces
de grandes dimensions, en matériau composite, incluant
une peau et des éléments de renfort, caractérisé par le
fait qu'il comprend les étapes suivantes :

- fabrication séparée des éléments de renfort, par
drapage, consolidation et mise en forme, & partir
d'une bande de fibres longues imprégnées de résine

thermoplastique ;
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- mise en place des éléments de renfort sur un
outillage de forme complémentaire de 1la piéce a
fabriquer ; et

- fabrication de la peau et assemblage simultané de
celle-ci et des éléments de renfort, par drapage et
consolidation en continu d'au moins une bande de
fibres longues imprégnées de résine thermoplastique,
directement sur l'outillage portant les éléments de
renfort.

Du fait que les éléments de renfort et la
peau sont assemblés lors de la fabrication de celle-ci
et du fait que cette fabrication inclut la
consolidation en continu d'une bande de fibres formant
la peau, lors de son drapage, des piéces de dimensions
quelconques peuvent étre fabriquées, sans qu'ils soit
nécessaire de placer la peau ou la piéce obtenue dans
un autoclave.

Par ailleurs, le temps de fabrication des
piéces est particuliérement court puisque l'assemblage
de la peau et des éléments de renfort et la fabrication
de la peau sont simultanés. En outre, les éléments de
renfort d'une piéce donnée peuvent étre fabriqués
lorsque la peau de la pieéce précédente est elle-méme en
cours de fabrication.

Dans une forme de réalisation préférée de
l'invention, les éléments de renfort sont fabriqués par
dépose automatisée en continu d'une bande de fibres
longues imprégnées de résine thermoplastique
polymérisée, de facon & former un panneau, comparable a
une téle dans une piéce métallique classique, par
découpe de flans dans ce panneau, puis par

consolidation et mise en forme de ces flans.
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- Généralement 1les flans sont consolidés
avant d'étre mis en forme.

La consolidation des flans peut se faire
soit en autoclave, soit sous presse chauffante. Il est
a noter que la consolidation en autoclave ou sous
presse chauffante concerne alors des ©piéces de
relativement ©petites dimensions, de sorte qu'un
autoclave ou une presse chauffante ordinaires, de
dimensions conventionnelles peuvent é&tre utilisés et
que plusieurs flans peuvent y étre consolidés
simultanément.

Par ailleurs, les flans sont de préférence
mis en forme ©par thermoformage. Si une bonne
orientation des fibres dans 1l'élément de renfort le
nécessite, le thermoformage peut étre précédé d'une
opération de cintrage.

Dans certains cas particuliers, et
notamment lorsque les éléments de renfort présentent
une courbure relativement 1limitée par rapport & un
plan, les flans peuvent étre consolidés et mis en forme
simultanément par thermoformage dans une presse
chauffante.

Le procédé selon 1'invention est
avantageusement appliqué a la fabrication d'une piéce
creuse. On place alors les éléments de renfort dans des
évidements prévus sur un mandrin appartenant a
l'outillage, puis on drape et on consolide en continu
la bande sur ce mandrin en le faisant tourner autour de
son axe.

Dans le cas particulier ol le procédé selon
l'invention est appliqué a la fabrication de troncons

de fuselage d'aéronefs, on fabrique des éléments de
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renfort comprenant des 1lisses, des cadres et des

renforts locaux.

Bréve description des dessins

On décrira a présent, a titre d'exemple non
limitatif, wune forme préférée de mise en oeuvre de
l'invention en se référant aux dessins annexés, dans
lesquels :

- la figure 1 illustre de facon schématique
une premiére étape du procédé selon 1l1l'invention, au
cours de laquelle des lisses, des renforts.locaux et
des cadres sont fabriqués séparément ;

- la figure 2 est wune vue en coupe
transversale qui représente schématiquement 1'étape
ultime du procédé selon 1l'invention, au cours de
laquelle on effectue simultanément la fabrication de la
peau et son assemblage aux éléments de renfort ; et

- la figure 3 est une vue en perspective
illustrant 1'agencement relatif des 1lisses et des
cadres dans le trongon de fuselage que 1l'on désire

fabriquer.

Description détaillée d'une forme préférée de mise en
oeuvre

Le procédé conforme & 1l'invention va a
présent étre décrit dans son application & 1la
fabrication d'un tron¢on de fuselage d'aéronef. Comme
le montrent notamment 1les figures 2 et 3, un tel
trongon de fuselage comprend une peau extérieure 10,
ainsi que des éléments de renfort constitués par des

lisses 12, des cadres 14 et des renforts locaux 16. Les
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lisses 12 et les cadres 14, orientés respectivement
selon des directions longitudinales et
circonférentielles, constituent 1l'ossature du fuselage
(figure 3), de la méme maniére que lorsque celui-ci est
métallique. Les renforts locaux 16 forment des
surépaisseurs qui viennent s'ajouter localement & 1la
peau 10 afin de 1la renforcer, notamment dans les
régions ou se trouvent les hublots 17 (figure 3).

Cette application ne doit cependant pas
étre considérée comme limitative. En effet, comme on
1l'a déja observé, le procédé selon l'invention peut
étre utilisé pour fabriquer toutes piéces de grandes
dimensions en matériau composite a matrice
thermoplastique, formées par l'assemblage d'une peau et
d'éléments de renfort. Par conséquent, la forme et les
dimensions de la piéce peuvent é&tre différentes, de
méme que la nature, le nombre et 1l'agencement des
éléments de renfort. En particulier, si l'invention est
particuliérement adaptée & la fabrication d'une piéce
creuse de révolution, elle peut aussi s'appliquer & la
fabrication de piéces de formes différentes, non de
révolution.

Selon une premiére étape du procédé de
fabrication conforme a 1l'invention, les éléments de
renfort constitués ici par les lisses 12, les cadres 14
et les renforts locaux 16, sont fabriqués séparément
par drapage, consolidation et mise en forme, & partir
d'une bande 18 de fibres longues imprégnées de résine
thermoplastique polymérisée.

Dans la pratique, on utilise généralement
des fibres de <carbone imprégnées de résine PEEK
(polyétheréthercétone). Des fibres et/ou une résine

thermoplastique de natures différentes peuvent
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toutefois étre utilisées dans certaines applications,
sans sortif du cadre de l'invention.

On utilise généralement une Dbande 18
formées de fibres unidirectionnelles liées entre elles
par la résine thermoplastique polymérisée. En variante,
une bande de fibres tissées, également imprégnées de
résine polymérisée peut toutefois étre utilisée dans
certains cas. A température ambiante, 1la nappe 18 de
fibres imprégnées de résine thermoplastique polymérisée
est une bande souple et non adhésive, habituellement
stockée sur un rouleau.

L'étape de drapage de la bande 18,
illustrée schématiquement en a sur la figure 1,
consiste a déposer la bande 18 sur ©plusieurs
épaisseurs, pour former un certain nombre de couches ou
de plis, selon des orientations qui peuvent ou non
varier d'un pli & 1l'autre, pour tenir compte des
caractéristiques mécaniques que l'on désire obtenir. Le
nombre de plis superposés au cours de cette étape de
drapage dépend également des caractéristiques
mécaniques souhaitées pour 1les éléments de renfort
12, 14 et 16.

L'étape de drapage illustrée en a sur la
figure 1 peut étre commune a tous les éléments de
renfort constitués par les lisses 12 les cadres 14 et
les renforts locaux 16, ou au contraire spécifique a
chacun de ces éléments de renfort, selon que ces
éléments doivent présenter ou non la méme épaisseur. La
bande 18 peut également étre la méme pour tous les
éléments de renfort, ou différer pour certains d'entre
eux.

Selon le cas, on fabrique ainsi par drapage

un ou plusieurs types de panneaux plans 20.
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~L'opération de drapage de la bande 18, a
partir du rouleau (non représenté) sur lequel le
matériau est bobiné, est de préférence assurée par une
téte de drapage (non représentée) adaptée au drapage
d'une bande formée de fibres longues imprégnées de
résine thermoplastique polymérisée. A cet effet, on
utilisera avantageusement la téte de drapage & grande
vitesse décrite dans la demande de brevet francais n°
96 14799.

La téte de drapage assure le chauffage de
la bande 18 & une température supérieure a la
température de fusion de la résine, puis l'application
d'une pression sur la bande déposée, afin d'assurer son
soudage par diffusion sur la bande déposée
précédemment. La téte de drapage assure ensuite le
refroidissement de la bande immédiatement aprés son
application, afin d'éviter son redécollement. En outre,
des moyens peuvent é&tre prévus pour assurer un
positionnement précis des bandes entre elles.

La bande 18 est déposée par la téte de
drapage sur un support plan, généralement fixe. Le ou
les panneaux 20 obtenus par cette opération de drapage
sont donc des panneaux plans, de préférence de grandes
dimensions, qui peuvent étre fabriqués en continu dans
le cadre d'un procédé industriel.

Des flans 22 sont découpés dans le ou les
panneaux 20, soit au fur et a mesure que ces panneaux
sont fabriqués, soit ultérieurement. Les découpes sont
faites afin d'obtenir des flans dont 1les dimensions
sont adaptées a celles des éléments de renfort 12, 14
et 16 que l'on désire fabriquer. Ces dimensions peuvent

aussi étre légérement supérieures s'il est nécessaire
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d'effectuer un détourage aprés la mise en forme des
éléments de renfort.

Comme on l'a illustré schématiquement en b
sur la figure 1, les flans 22 découpés dans le ou les
panneaux 20 subissent généralement ensuite une
opération de consolidation qui a principalement pour
fonctions d'éliminer les porosités & 1l'intérieur du
matériau et d'améliorer la liaison entre les
différentes couches qui le constituent.

Cette opération de consolidation se
caractérise par 1l'application d'une' pression sur les
flans 22 (généralement comprise entre 2 a 20 bars,
selon le type de matériau utilisé), et par leur
chauffage a une température généralement supérieure a
la température de fusion de la résine, afin d'assurer
son ramollissement (par exemple, & environ 400°C dans
le cas d'une résine PEEK).

La consolidation des flans 22 peut étre
effectuée en autoclave ou dans une presse chauffante.

Lorsque la consolidation est effectuée en
autoclave, il est & noter que les autoclaves utilisés
sont des autoclaves classiques, de dimensions
conventionnelles, puisque les dimensions des flans 22 a
consolider correspondent aux dimensions des éléments de
renfort de la piece a fabriquer, avant que ces éléments
soient mis en forme. Généralement, plusieurs flans 22
peuvent étre consolidés dans un méme autoclave, ce qui
procure un gain de temps et une économie notables.

En variante, la consolidation des flans 22
peut aussi étre faite dans une presse chauffante telle
que celle qui est décrite dans le document
EP-A-0 584 017.
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~Les différents flans 22 consolidés sont
ensuite mis en forme séparément, comme on l'a illustré
schématiquement en ¢, d et e respectivement pour les
lisses 12, les cadres 14 et les renforts locaux 16.

Comme on 1l'a illustré schématiquement en ¢
sur la figure 1, 1les lisses 12 sont des profilés
rectilignes ou sensiblement rectilignes, qui présentent
approximativement en section une forme en oméga. Des
profilés rectilignes de sections sensiblement
différentes, par exemple en L, Z ou U, peuvent é&tre
fabriqués de la méme manieére, en vue d'étre intégrés
dans la piéce finale.

La mise en forme des éléments de renfort
tels que les lisses 12 est faite par thermoformage, par
exemple dans une machine de type presse chauffante
équipée d'un poincon et d'une matrice, ou d'un poingon
et d'une vessie. Les techniques de mise en forme par
thermoformage de piéces en matériau composite a matrice
thermoplastique sont bien connues, de sorte qu'aucune
description détaillée n'en sera faite.

Comme on l'a illustré schématiquement en 4
sur la figure 1, les éléments de renfort tels que les
renforts locaux 16, constitués par des troncons de
panneaux légérement incurvés par rapport a un plan,
peuvent étre également fabriqués par thermoformage,
notamment entre un poincon et une vessie, & partir de
flans plans 22 précédemment consolidés. La mise en
forme peut notamment étre faite dans une presse
chauffante analogue a celle qui est décrite dans le
document EP-A-0 584 017, déja cité.

Compte tenu de 1la faible courbure des
renforts locaux 16, les étapes de consolidation et de

mise en forme de ces éléments de renfort peuvent aussi
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étre simultanées. Les flans plans 22 découpés dans le
panneau 20 sont alors placés directement dans une
presse chauffante qui assure simultanément ces deux
fonctions. La encore, une presse chauffante analogue a
celle qui est décrite dans le document EP-A-0 584 017
peut étre utilisée.

Comme on l'a illustré schématiquement en e
sur la figure 1, les éléments de renfort tels que les
cadres 14 sont des profilés circulaires ou en arc de
cercle. Dans la forme de réalisation représentée, ces
profilés présentent une section en U. Toute autre
section, par exemple en forme de L, peut toutefois étre
envisagée, sans sortir du cadre de l'invention.

Afin de permettre l'obtention d'un élément
circulaire a partir d'un flan plan 22 initialement en
forme de bande droite, ce flan doit tout d'abord étre
cintré dans son plan, pour assurer la continuité des
fibres sur toute 1la circonférence de 1'élément. Ce
cintrage peut notamment étre effectué a 1l'aide d'un
appareil comparable a celui qui est décrit dans le
document FR-A-2 635 484, aprés adaptation de cet
appareil pour tenir compte du caractére thermoplastique
de la résine utilisée. Cette adaptation se traduit
notamment par l'ajout de moyens de chauffage, en amont
des rouleaux coniques assurant le cintrage de la bande.

Lorsque le flan 22 en forme de bande a été
cintré dans son plan, ce flan est mis en forme par
thermoformage, soit entre un poincon et une matrice
soit entre un poingon et une vessie, de la méme manieére
que les lisses 12 dont la mise en forme a été décrite
précédemment.

Il est important d'observer que les

différentes opérations de drapage, consolidation et
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mise en forme, constituant la premiere étape de
fabrication des éléments de renfort 12, 14 et 16 qui
vient d'étre décrite, peuvent étre réalisées
simultanément dans le cadre d'un processus de
fabrication en série des trongons de fuselage.

Lorsque les lisses 12, les renforts locaux
16 et les cadres 14 nécessaires a la fabrication d'un
trongon de fuselage sont disponibles, tous ces éléments
de renfort sont mis en place sur un outillage 23, comme
on l'a illustré schématiquement sur la figure 2.

De fagon plus précise, 1l'outillage 23
comprend un mandrin creux 24, par exemple métallique,
dont la surface extérieure présente une forme
complémentaire de celle de la surface inférieure de 1la
peau 10 du trongon de fuselage que 1l'on désire
fabriquer. Pour simplifier, un mandrin 24 de forme
circulaire a été représenté sur la figure 2.

Comme on l'a illustré de fagon ‘treés
schématique, le mandrin creux 24 est monté sur des
rayons 26, permettant de le relier a un moyeu central
28, par 1lequel le mandrin peut étre entrainé en
rotation dans le sens de la fléche F sur la figure 2.
Cet entrainement en rotation peut étre assuré par tout
moyen approprié permettant une rotation du mandrin 24 a
une vitesse constante contrélée, relativement lente.

Sur sa surface extérieure, le mandrin 24
comporte des évidements 30 dont les formes sont
complémentaires de celles des différents éléments de
renfort 12, 14 et 16. Ainsi, lorsque les lisses 12, les
cadres 14 et les renforts locaux 16 sont placés dans
ces évidements 30, tous <ces éléments de renfort
affleurent la surface extérieure du mandrin 24 entre

les évidements 30.
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~Comme 1'illustre schématiquement la figure
3, le montage des lisses 12 et des cadres 14
entrecroisés est rendu possible par le fait que des
entailles l4a sont formées, par exemple dans les cadres
14, aux endroits ol ces éléments de renfort se
croisent. Les entailles 1l4a sont formées avant la mise
en place des lisses 12 et des cadres 14 dans les
évidements 30.

Le maintien des éléments de renfort dans
les évidements 30 peut étre assuré par tout moyen
approprié tel qu'un ruban adhésif double face, des
points de colle, ou par aspiration, etc. permettant
ensuite un démontage aisé. Pour permettre ce démontage,
le mandrin 24 est lui-méme démontable. A cet effet, il
peut étre formé de plusieurs secteurs démontables
assemblés entre eux, ou apte a étre rétracté sur
lui-méme, ou encore de toute autre maniére permettant
un démontage aisé de la piece lorsqu'elle est terminée.

Comme on 1l'a représenté sur la figure 2,
certains des éléments de renfort (dans ce cas, les
lisses 12) présentent des parties en creux tournées
vers l'extérieur, lorsque ces éléments sont placés dans
les évidements 30. De préférence, on place dans ces
parties en creux des noyaux 40 qui évitent toute
déformation de 1la peau 10, lorsque celle-ci est
fabriquée. Selon des techniques analogues a celles qui
sont utilisées pour le moulage, on utilise des noyaux
40 en un matériau apte a étre aisément détruit ou
démonté lorsque la piéce est terminée (par exemple des
noyaux solubles).

Lorsque tous les éléments de renfort
entrant dans la composition d'un trongon de fuselage

ont été mis en place dans les évidements 30, 1l'étape
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suivante du procédé peut étre entamée comme 1l'illustre
la figure 2. Au cours de cette étape, on effectue
simultanément la fabrication de la peau 10 et
l'assemblage de cette peau et des éléments de renfort
12, 14 et 16, par drapage et consolidation en continu
d'une bande 32 de fibres longues imprégnées de résine
thermoplastique polymérisée, directement sur le mandrin
24 portant ces éléments de renfort.

La bande 32 de fibres longues imprégnées de
résine est généralement de méme nature que celle qui a
servi & la fabrication des lisses 12, des cadres 14 et
des renforts locaux 16. Ainsi, il s'agit généralement
d'une bande de fibres de carbone imprégnées de résine
PEEK (polyétheréthercétone) déja polymérisée.
Toutefois, il est a noter que dans certaines
applications particulieéres, le matériau composite
formant la peau 10 peut étre différent de celui dans
lequel sont réalisés les éléments de renfort.

Comme on l'a illustré schématiquement sur
la figure 2, l'opération de drapage et de consolidation
en continu s'effectue a partir d'une bande 32
initialement enroulée sur une bobine 34. Le drapage et
la consolidation en continu sont assurés par une téte
de drapage illustrée schématiquement en 36. Cette téte
de drapage 36 est montée sur un support (non
représenté) de facon a se déplacer progressivement
parallélement a l'axe du mandrin 24. Lorsque celui-ci
est entrainé en rotation dans le sens de la fléche F,
la bande 32 est enroulée en hélice autour du mandrin,
selon une séquence du drapage définie de fagon & former
progressivement la peau 10 de la piéce. La bande 32
peut également étre déposée parallélement a l'axe du

mandrin 24.
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_ Il est & noter que tout autre mouvement
relatif entre la téte de drapage 36 et le mandrin 24
permettant de former la peau 10 pourrait étre utilisé,
sans sortir du cadre de l'invention.

La téte de drapage 36 est concue pour
réaliser simultanément le drapage de la bande 32 sur la
mandrin 24, la consolidation en continu de la peau 10
ainsi fabriquée, et l'assemblage de cette peau 10 et
des éléments de renfort constitués par les lisses 12,
les cadres 14 et les renforts locaux 16. A cet effet,
la téte de drapage 36 soumet le matériau a un cycle de
pression et de température prédéterminé. Ce cycle
comprend le chauffage de la bande 32 immédiatement
avant son application sur le mandrin 24, l'application
d'une pression sur la bande 32 1lorsqu'elle est
appliquée sur le mandrin, puis le refroidissement de 1la
bande qui vient étre déposée.

Le chauffage préalable de la bande 32 est
effectué & une température supérieure a la température
de fusion de 1la résine, afin de rendre celle-ci
suffisamment fluide pour permettre 1le soudage par
diffusion entre 1les différentes couches déposées et
pour faciliter 1l'élimination des porosités. A titre
d'illustration nullement limitative, une température
voisine de 400°C peut étre adoptée dans le cas d'une
résine PEEK.

La bande 32 est appliquée contre le mandrin
24, par exemple par un rouleau 38, a une pression
généralement comprise entre 2 et 20 bars, selon le type
de matériau utilisé.

Le refroidissement ultérieur de 1la bande
déposée est destiné a éviter le redécollement de cette

bande. Il vise & ramener celle-ci a une température
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inférieure'é la température de fusion de la résine et,
si possible, inférieure a sa température de transition
vitreuse.

Lorsque le nombre de couches désiré pour 1la
peau 10 est obtenu, 1la rotation du mandrin 24 est
stoppée et la bande 32 est coupée. La peau 10 est alors
déja consolidée et soudée par diffusion aux éléments de
renfort constitués dans ce cas par les lisses 12, les
cadres 14 et les renforts locaux 16.

Par conséquent, le troncon de fuseiage est
obtenu immédiatement, aprés démontage ou rétraction du
mandrin 24 et enlévement des noyaux 40 placés a
l'intérieur des lisses 12. En particulier, le trongon
de fuselage ainsi obtenu ne nécessite pas de passage
ultérieur en autoclave.

Dans une extension du procédé selon
l'invention, le b&dti (non représenté) qui supporte le
mandrin 24 et la téte de drapage 36 peut également étre
utilisé, si nécessaire, pour intégrer & la peau de la
structure obtenue une protection contre la foudre et
pour assurer au moins en partie des opérations de
finition telles que le dépdét d'un revétement primaire
destiné a recevoir une peinture.

La description qui préceéde fait apparaitre
que le procédé selon l'invention permet de fabriquer,
de manieére industrielle et a moindre colt, des pieéces
en matériau composite & matrice thermoplastique de
grandes dimensions, formées par l'assemblage d'une peau
et d'éléments de renfort, pratiquement sans limitation
de taille. Un grand nombre de pieces habituellement
métalliques peuvent ainsi étre fabriquées en matériau
composite, ce qui permet de bénéficier des avantages

s

propres a ces matériaux.
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_Il est a noter que le procédé selon
l'invention n'interdit pas 1l'ajout -~ ultérieur de
certains éléments de renfort ou autres en matériaux
différents et notamment métalliques, lorsque la

5 fabrication de ces éléments n'est pas possible ou trop
coliteuse par les techniques de fabrication des

matériaux composites & matrice thermoplastique.
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REVENDICATIONS

1. Procédé de fabrication de piéces de
grandes dimensions, en matériau composite, incluant une
peau (10) et des éléments de renfort (12,14,16),
caractérisé par 1le fait qu'il comprend 1les étapes
suivantes
— fabrication séparée des éléments de renfort
(12,14,16), par drapage, consolidation et mise en
forme, a partir d'une bande (18) de fibres longues
imprégnées de résine thermoplastique ;

- mise en place des éléments de renfort (12,14,16) sur
un outillage (23) de forme complémentaire de la piéce
a fabriquer ; et

— fabrication de la peau (10) et assemblage simultané
de celle-ci et des éléments de renfort (12,14,16),
par drapage et consolidation en continu d'au moins
une bande (32) de fibres longues imprégnées de résine
thermoplastique, directement sur 1l'outillage (23)
portant les éléments de renfort (12,14,16).

2. Procédé selon la revendication 1, dans
lequel les éléments de renfort (12,14,16) sont
fabriqués par dépose automatisée en continu d'une bande
(18) de fibres longues imprégnées de résine
thermoplastique, de fagcon a former un panneau (20), par
découpe de flans (22) dans ce panneau, puis par
consolidation et mise en forme de ces flans (22).

3. Procédé selon la revendication 2, dans

lequel les flans (22) sont consolidés avant d'étre mis

en forme.
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4. Procédé selon 1l'une quelconque des
revendications 2 et 3, dans lequel les flans (22) sont
consolidés en autoclave, ou sous presse chauffante.

5. Procédé selon l'une quelconque des
revendications 2 & 4, dans lequel les flans (22) sont
mis en forme par thermoformage.

6. Procédé selon la revendication 5, dans
lequel des flans (22) sont cintrés avant d'étre mis en
forme par thermoformage.

7. Procédé selon la revendication 2, dans
lequel 1les flans (22) sont consolidés et mis en forme
simultanément par thermoformage, sous presse
chauffante.

8. Procédé selon 1'une quelconque des
revendications précédentes, appliqué a la fabrication
d'une piéce creuse, dans lequel on place les éléments
de renfort (12,14,16) dans des évidements prévus sur un
mandrin (23) de l'outillage (24), puis on drape et on
consolide en continu ladite bande (32) sur ce mandrin
en faisant tourner celui-ci autour de son axe.

9. Procédé selon la revendication 8,
appliqué & 1la fabrication de troncons de fuselage
d'aéronefs, dans lequel on fabrique des éléments de
renfort comprenant des lisses (12), des cadres (14) et
des renforts locaux (16).

10. Procédé selon 1l'une quelconque des
revendications précédentes, dans lequel on intégre

ensuite a la peau (10) une protection contre la foudre.
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