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PROCEDE DE FABRICATION D'UNE PIECE ET PIECE AINSI FABRIQUEE.

Linvention concerne un procédé de fabrication d’'une
piece (26) a partir d’'une préforme comprenant des fibres de
renfort et deux zones adjacentes reliées entre elles par des
fiores de renfort, comprenant la réalisation d’'une structure
composite distincte pour chaque zone, en réalisant une pre-
miere structure métallique (10a’) d’'une premiére zone, puis
une deuxieme structure (10b’) d’'une deuxieme zone,
chaque structure composite distincte étant réalisée en intro-
duisant une matrice composite dans une zone de la pré-
forme et en appliquant a cette zone des conditions
opératoires, notamment de température, propres a la réali-
sation de la structure a partir des fibres de la zone et de la
matrice introduite, les différentes zones de la préforme étant
traitées dans un ordre correspondant a 'ordre décroissant
des températures utilisées dans les conditions opératoires
appliquées a la réalisation des structures composites dis-
tinctes. Le procédé comprend l'assemblage d’'une piéce
métallique (24) avec la premiére zone.

Figure pour 'abrégé : Fig. 3
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Description

Titre de I'invention : PROCEDE DE FABRICATION D’UNE
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PIECE ET PIECE AINSI FABRIQUEE

Domaine technique

Le présent exposé concerne un procédé de fabrication d’une picce et une picce ainsi
fabriquée.

L’invention s’applique notamment aux picces aéronautiques et spatiales, en par-

ticulier dans les turbomachines, notamment aéronautiques.

Technique antérieure

En aéronautique les pieces qui sont utilisées, par exemple dans les turboréacteurs et,
en particulier, les aubes de rotor, sont soumises a des contraintes opérationnelles
séveres.

De plus en plus de pieces aéronautiques sont réalisées dans des matériaux composites
en raison du trés bon compromis poids/raideur que ces matériaux permettent
d’atteindre.

Le choix d’un matériau composite est généralement opéré en fonction des tem-
pératures d’utilisation prévues. Pour une picce aéronautique, le choix peut par exemple
porter sur I’utilisation d’un Composite a Matrice Organique (CMO), d’un Composite a
Matrice Métallique (CMM) ou d’un Composite a Matrice Céramique (CMC).

Toutefois, une problématique peut survenir lorsque la picece doit étre adaptée a un
champ de contraintes ou de températures qui est susceptible de varier spatialement et/
ou temporellement, de maniere significative, lors de Iutilisation de la piece.

Pour tenir compte d’une telle adaptation, la piece peut Etre réalisée en plusieurs
parties qui sont adaptées chacune a un champ de contraintes/températures spécifique et
qui sont ensuite assemblées pour obtenir la piece finale. Toutefois, 1’opération
d’assemblage des différentes parties peut s’avérer critique, voire trés complexe a
mettre en ceuvre et d’un cofit économique relativement élevé.

Par ailleurs, lorsque les pieces a fabriquer sont des aubes de rotor, on utilise géné-
ralement du métal pour réaliser pied de 1’aube compte tenu des contraintes auxquelles
est soumis le pied lors de 1’ utilisation de I’aube.

L’ utilisation d’un Composite a Matrice Métallique (CMM) qui est obtenu par
moulage , peut générer au niveau du pied d’aube un état de surface rugueux et donc de
qualité insuffisante si I’on souhaite notamment aménager autour du pied des
roulements servant au réglage du calage du pas de 1’aube.

Au vu de ce qui précede, il serait donc utile de pouvoir réaliser de maniere simple

une piece permettant de tenir compte des exigences formulées ci-dessus.
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Exposé de l'invention

L’invention a ainsi pour objet un procédé de fabrication d’une picce a partir d’'une
préforme comprenant des fibres de renfort et qui comporte plusieurs zones, la préforme
comportant au moins deux zones adjacentes qui sont telles qu’au moins certaines fibres
de renfort de la préforme ont une longueur qui s’étend dans lesdites au moins deux
zones adjacentes de manicre a assurer une continuité des fibres de renfort d’une zone a
I’autre, le procédé comprenant la réalisation d’une structure composite distincte pour
chacune desdites au moins deux zones adjacentes de la préforme, en réalisant d’abord
une premicre structure composite métallique d’une premiere de ces zones, puis une
deuxiéme structure composite d’une deuxicme zone adjacente a cette premiere zone, et
ainsi de suite pour chaque zone additionnelle adjacente éventuelle, la premiere
structure composite étant réalisée, d’une part, en introduisant une matrice composite
métallique dans la premicre zone et, d’autre part, en appliquant a cette zone des
conditions opératoires, notamment de température, propres a la réalisation de la
structure composite a partir des fibres de renfort de la zone et de la matrice composite
introduite, les différentes zones desdites au moins deux zones adjacentes de la
préforme étant traitées dans un ordre qui correspond a I’ordre décroissant des tem-
pératures utilisées dans les conditions opératoires appliquées a la réalisation des
structures composites distinctes, caractérisé en ce que le procédé comprend également
I’assemblage d’une picce métallique avec la premiere zone de la préforme.

Ce procédé permet de fabriquer des picces de manicre particulierement simple et
efficace. Le procédé décrit ci-dessus permet de traiter séparément (spatialement et tem-
porellement) des zones adjacentes ou contigiies (deux par deux) d’une méme préforme
dans la mesure ol ces zones adjacentes ont en commun des fibres de renfort de la
préforme qui s’étendent physiquement dans chacune de ces zones et relient une zone a
I’autre. Ces fibres de renfort assurent ainsi une continuité spatiale/géométrique entre
les zones traitées a 1’intérieur desquelles elles s’étendent, de telle maniere que la
préforme est formée d’un seul tenant et non en plusieurs parties. Chacune de ces zones
peut ainsi subir un traitement qui lui est propre (spécifique) afin d’y réaliser une
structure en matériau composite spécifique, distincte d’une zone a I’autre. Le
traitement spécifique est un traitement ou une méthode de traitement (type de matrice
composite utilisée, conditions opératoires, notamment de température, de pression,
propres a la réalisation d’un composite donné) qui vise a réaliser une structure
composite dans une zone dite zone d’application, alors que la zone adjacente a cette
zone d’application, au sens défini précédemment (c’est-a-dire la zone qui est liée spa-
tialement a la zone d’application par ’intermédiaire de fibres de renfort) n’est pas

traitée pendant ce temps (elle peut avoir déja €té traitée ou sera traitée apres). La zone
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adjacente est par exemple protégée ou isolée de la zone d’application (zone en cours de
traitement). Ce procéd€ permet ainsi de réaliser une piece en matériau composite qui
présente des structures composites distinctes correspondant a des zones ou portions
géométriques distinctes de la picce répondant a des contraintes d’utilisation,
d’environnement ou d’interface variant d’une zone a 1’autre (ces différentes contraintes
empéchent de réaliser la piece dans un seul et méme matériau composite qui ne
pourrait en effet pas répondre simultanément a un tel cahier des charges).

Plus particulierement, la premiere zone de la préforme est réalisée avec une structure
composite métallique et une picce métallique est assemblée avec cette premiere zone,
soit apres la réalisation de la structure composite dans cette premicre zone ou lors de
celle-ci. La piece métallique rapportée présente I’avantage d’offrir un état de surface
qui ne dépend pas de la réalisation de la piece en composite et des particularités de fa-
brication qui y sont liées. Ainsi, la piece métallique peut présenter un état de surface de
grande qualité (avec une rugosité minimale et controlée), permettant par exemple
d’accueillir des roulements externes, comme cela est demandé pour des pieds d’aube a
calage variable. Le métal en lui-méme peut également €tre de meilleure qualité qu’un
métal qui est, par exemple, obtenu par fonderie. Les procédés de fabrication utilisés
pour réaliser une telle picce métallique rapportée peuvent étre conventionnels et donc
d’un colit économique relativement raisonnable au vu d’une réalisation de picce en
composite.

Selon d’autres caractéristiques possibles :

-la piece métallique est une piece de révolution ;

-I’assemblage est réalisé au choix :

par insertion de la piece métallique lors du moulage a basse pression ou par gravité
de la structure composite métallique;

par soudage ;

par assemblage mécanique, de préférence en utilisant au moins un organe
d’assemblage rapporté ;

-la piece métallique est insérée au fond d’un moule, la préforme est introduite dans le
moule au-dessus de la piece métallique et une matrice composite métallique est in-
troduite dans le moule afin de réaliser le moulage a basse pression ou par gravité de la
structure composite métallique et la solidarisation de cette dernicre avec la picce mé-
tallique ;

-la préforme comporte deux zones distinctes adjacentes, la matrice introduite dans la
deuxieme zone étant différente de celle de la premiere zone et choisie parmi une
matrice organique et une matrice céramique;

-les fibres de renfort comprennent des fibres de carbone, des fibres de carbure de

silicium, des fibres de verre, des fibres de bore, des fibres d’alumine;
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-la préforme est formée d’un seul tenant.
L’invention a également pour objet une piece en matériau composite qui comprend

plusieurs structures composites distinctes réalisées par le procédé brievement exposé
ci-dessus et qui sont intimement liées 1’une a I’autre par les fibres de renfort
communes.

Selon d’autres caractéristiques possibles :

-les structures composites distinctes sont destinées a étre soumises chacune a un
champ de contraintes mécaniques et/ou de températures distinct d’une zone a 1’autre;

-la piece en matériau composite est une aube de rotor de turbomachine (aube de
soufflante);

-’aube de rotor comprend, d’une part, un pied d’aube comportant une premicre
partie formée d’une structure composite réalisée a partir d’une matrice métallique
(CMM) et une deuxieme partie formée de la piecce métallique assemblée avec la
premicre zone de la préforme et, d’autre part, une pale formant une structure composite
réalisée a partir d’une matrice organique (CMO);

-la piece est une hélice de turbopropulseur.

L’invention a également pour objet un rotor (soufflante) de turbomachine
comprenant une pluralité de picces (aubes de rotor) telles que bricvement exposées ci-
dessus.

L’invention a aussi pour objet une turbomachine comprenant un rotor de tur-
bomachine tel que brievement exposé ci-dessus.

Breve description des dessins

D'autres caractéristiques et avantages de 1'objet du présent exposé ressortiront de la
description suivante de modes de réalisation, donnés a titre d'exemples non limitatifs,
en référence aux figures annexées.

[Fig.1A] La [Fig.1A] est une représentation schématique d’une premiere étape de
réalisation d’une préforme d’aube de soufflante selon un mode de réalisation d’un
procédé selon I’invention;

[Fig.1B] La [Fig.1B] illustre une €tape suivante de placement de la préforme de la
[Fig.1A] dans un moule selon le mode de réalisation du procédé ;

[Fig.1C] La [Fig.1C] illustre une €tape suivante du mode de réalisation du procédé au
cours de laquelle une matrice composite métallique est introduite dans le moule de la
[Fig.1B] ;

[Fig.1D] La [Fig.1D] illustre une €tape de réalisation d’une premiere structure
composite métallique selon le mode de réalisation du procédé ;

[Fig.1E] La [Fig.1E] illustre une étape ultérieure du mode de réalisation du procédé

au cours de laquelle la structure composite subit un traitement mécanique de finition
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apres démoulage ;

[Fig.1F] La [Fig.1F] illustre une étape suivante de placement de la préforme par-
tiellement traitée de la [Fig.1E] dans un moule selon le mode de réalisation du procédé;

[Fig.1G] La [Fig.1G] est une vue schématique illustrant I’introduction d’une matrice
composite organique dans le moule de la [Fig.1F] ;

[Fig.1H] La [Fig.1H] illustre la réalisation de la deuxiéme structure composite
organique selon le mode de réalisation du procédé afin d’obtenir une picce composite ;

[Fig.2A] La [Fig.2A] illustre une étape d’assemblage d’une picce métallique a la
picce composite de la [Fig.1H] ;

[Fig.2B] La [Fig.2B] illustre un exemple de réalisation possible pour I’étape
d’assemblage de la [Fig.2A];

[Fig.3] La [Fig.3] est une représentation schématique d’une aube de soufflante
obtenue apres assemblage de la picce métallique de la [Fig.2A] ;

[Fig.4A] La [Fig.4A] illustre une €tape suivante d’insertion d’une piece métallique
dans le fond d’un moule selon une variante de réalisation du procédé¢ ;

[Fig.4B] La [Fig.4B] illustre une €tape suivante de placement de la préforme de la
[Fig.1A] dans le moule de la [Fig.4A];

[Fig.4C] La [Fig.4C] illustre une €tape suivante au cours de laquelle une matrice
composite métallique est introduite dans le moule de la [Fig.4B] ;

[Fig.4D] La [Fig.4D] illustre une €tape de réalisation d’une premiere structure
composite métallique solidarisée a la piecce métallique insérée a la [Fig.4A];

[Fig.4E] La [Fig.4E] illustre une étape ultérieure au cours de laquelle I’ensemble de
la structure composite et de la piece métallique subit un traitement mécanique de
finition apres démoulage ;

[Fig.5] La [Fig.5] est une représentation schématique d’une turbomachine intégrant
une soufflante dont les aubes ont été fabriquées selon le mode de réalisation du
procédé dont les étapes sont illustrées aux figures précédentes ;

[Fig.6] La [Fig.6] illustre I’une des aubes de la [Fig.5].

Description détaillée

La description détaillée qui suit concerne un mode de réalisation d’un procédé de fa-
brication d’une aube de soufflante, en partie en matériau composite, d’une tur-
bomachine pour un aéronef.

Toutefois, le procédé de fabrication selon 1’invention s’applique a la fabrication
d’autres pieces pour I’aéronautique et le spatial pour lesquelles des zones distinctes
d’une méme picce doivent répondre a un cahier des charges fonctionnel différent d’une
zone a ’autre lorsque la piece est mise en opération.

Les Figures 1A-H illustrent différentes étapes possibles du procédé de fabrication
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d’une aube particllement en matériau composite mentionné ci-dessus. On notera que la
description qui suit s’applique également a la fabrication de toute autre picce ayant au
moins deux parties ou zones a transformer en zones composites indépendamment 1’une
de I’autre, en utilisant soit les mémes matrices composites soit une ou d’autres matrices
composites.

La [Fig.1A] illustre de maniere tres schématique la fabrication d'une préforme 10
d'une aube de soufflante (il pourrait s’agir de maniere générale d’une aube de rotor).
Cette préforme est composée de fibres de renfort longues, par exemple des fibres de
carbone, qui forment un maillage ou structure de fibres entrecroisées en deux di-
mensions ou en trois dimensions. La réalisation d'une telle préforme ou €bauche en
fibres de renfort est largement connue de 1'homme de 'art. A titre d'exemple, la
préforme peut €tre réalisée de maniere connue en tissage 3D.

Sur la [Fig.1A], les fibres de renfort sont représentées sous la forme d'un entre-
croisement de premicres fibres qui s'étendent dans une premicre direction f1 (fibres
longues) et de deuxiemes fibres qui s'étendent dans une deuxi¢me direction {2, ici per-
pendiculaire a la premiere direction.

Dans le présent mode de réalisation, les premicres fibres sont appelées fibres longi-
tudinales et sont destinées a s'étendre suivant la dimension longitudinale ou hauteur de
I'ébauche (correspondant a la hauteur de l'aube), tandis que les deuxiemes fibres sont
appelées fibres transversales et sont destinées a s'étendre suivant la dimension
transversale ou largeur de 1'ébauche (cette dimension s'étend suivant la corde de l'aube,
c'est-a-dire entre le bord d'attaque et le bord de fuite de celle-ci).

La préforme 10 comporte deux parties ou zones adjacentes ou contigués
(spatialement), a savoir une partie ou zone 10a, dite inférieure, qui forme une partie du
pied de la future aube et une partie ou zone 10b, dite supérieure, qui forme la partie
haute ou pale de la future aube. Chacune de ces parties est soumise a des contraintes
tres différentes lorsque 1'aube est utilisée sur un rotor de soufflante. En particulier, le
pied d'aube peut étre soumis a des contraintes thermiques plus €élevées que la partie
haute plus éloignée du rotor, a des contraintes d'assemblage plus contraignantes que la
partie haute (par exemple en raison des besoins d'usinage, de percage...) ou a des
contraintes mécaniques spécifiques (par exemple en raison de I’existence de pressions
de matage). Par ailleurs, on cherche plus particulierement a réaliser un gain de masse
sur la partie haute de I'aube en raison des vitesses €levées de rotation. Les deux parties
10a et 10b décrites ci-dessus sont disposées géométriquement de maniere adjacente ou
contigué 1'une par rapport a l'autre. A cet égard, on notera que les mémes fibres de
renfort {1 s'étendent ici de maniere continue dans les deux parties ou zones distinctes
10a et 10b de la préforme si bien qu'il n'est pas possible de séparer physiquement les

deux parties 1'une de l'autre sans détériorer 1'une et/ou l'autre d'entre elles. La présence
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des fibres de renfort communes aux deux zones confere a la préforme ainsi constituée
une tenue mécanique suffisante pour que les étapes ultérieures de fabrication des
structures composites sur chacune de ces zones puissent étre effectuées sans affecter la
préforme, et en particulier sans I’endommager.

En raison des contraintes d'environnement spécifiques a chacune des parties ou zones
décrites ci-dessus, chacune d'elles va étre soumise a une méthode de traitement
différente d'une zone a l'autre afin d'obtenir une structure en matériau composite
différente d'une zone a l'autre. Chaque structure composite distincte permettra ainsi de
répondre a des exigences fonctionnelles localement différentes.

Les étapes qui suivent illustrent de maniere tres schématique, successivement, la réa-
lisation d'une premicre structure composite, sur une premicre zone de la préforme, ici
la zone inférieure 10a, en utilisant une premiere méthode de traitement (ici in-
troduction d'une premicre matrice métallique afin de former une structure composite a
matrice métallique) et la réalisation d'une deuxiéme structure composite, sur la
deuxieme zone adjacente de la préforme, ici la zone supérieure 10b, en utilisant une
deuxie¢me méthode de traitement (ici introduction d'une deuxiéme matrice non mé-
tallique, par exemple organique, afin de former ici une structure composite a matrice
organique).

La [Fig.1B] illustre le positionnement vertical de la préforme 10 dans un moule 12
avec la premiere zone 10a de la préforme disposée dans la partie inférieure du moule,
c'est-a-dire a proximité du fond de celui-ci.

La [Fig.1C] illustre une étape d'introduction d'un métal liquide (introduction d'une
matrice métallique M) a l'intérieur du moule 12 afin que le métal soit en contact avec la
premiere zone 10a de la préforme située au fond du moule et puisse imprégner
l'ensemble des fibres de renfort constitutives de cette premiere zone. La partie interne
du moule avec laquelle la premiere zone 10a de la préforme est en contact est
conformée de maniere a conférer la forme voulue a cette zone (ici destinée a former le
pied de I’aube).

Le métal peut par exemple €tre coulé par gravité a I'intérieur du moule (par exemple
a partir d'un récipient 14) ou injecté a basse pression (par exemple de 1’ordre de
quelques MPa) dans ce dernier par un moyen connu.

Dans lI'exemple de réalisation décrit, le métal est par exemple de I'aluminium et la
température appliquée est sensiblement égale a la température de fusion de la matrice
métallique, soit ici environ 660°C pour I’aluminium. D'autres métaux sont bien
entendu envisageables selon les contraintes fonctionnelles auxquelles la premiere zone
de la piece doit répondre. Par exemple, du titane peut €tre utilisé pour former la
matrice métallique et la température appliquée est sensiblement égale a la température

de fusion de la matrice métallique, soit ici environ 1660°C pour le titane.
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Au cours de cette étape, la deuxieme zone 10b de la préforme est préservée de tout
traitement et, en particulier, n'est pas traitée par la méthode qui est utilisée uniquement
pour le traitement de la premicre zone 10a.

La [Fig.1D] illustre de manicre schématique et regroupée les étapes de refroi-
dissement, puis de durcissement de I'ensemble formé par les fibres de renfort et la
matrice métallique introduite dans la premiere zone 10a de la préforme afin d'obtenir
une structure composite a base métallique pour cette zone. La premiere zone ainsi
traitée est représentée par la référence 10a'. La deuxieme zone 10b qui se situe en
partie supérieure du moule 12 n'est toujours pas traitée et ne comporte, pour le
moment, que les fibres de renfort de la préforme illustrées sur la [Fig.1A]. Les fibres
de renfort longitudinales f1 de la préforme qui s'étendent suivant leur longueur a
cheval sur les deux zones de la préforme présentent ainsi, d'une part, une premicre
portion de leur longueur située dans la premiere zone 10a' qui fait désormais partie de
la premiere structure en matériau composite métallique et, d'autre part, une deuxi¢me
portion de leur longueur situ€e dans la deuxieéme zone 10b non encore traitée. Ces
deuxiemes portions de fibres longitudinales sont ainsi physiquement solidaires de la
premiere zone via les premieres portions auxquelles elles sont toujours liées. On notera
qu'une partie seulement de 1'ensemble des fibres de renfort {1 de la préforme peut se
prolonger d'une zone a l'autre, tandis que la partie restante des fibres de renfort de la
préforme peut ne s'étendre que dans 1'une ou l'autre de ces zones, dans la mesure ou
une fraction significative des fibres de renfort s'étend a la fois dans une zone et dans
l'autre zone et permet donc d’assurer une continuité physique entre ces zones.

La [Fig.1E] illustre de maniere schématique et regroupée les étapes de démoulage,
puis d'ébavurage ou d'usinage, par exemple sur un support 16 de la premicre structure
composite métallique 10a’, par exemple en prévision de 1’assemblage mécanique d’une
picce de révolution telle que la piece 24 représentée sur la [Fig.2B] qui sera décrite
plus loin.

La [Fig.1F] illustre de maniere schématique le positionnement de la deuxiéme zone
10b non encore traitée de la préforme a l'intérieur d'un deuxieme moule ou récipient
18, en laissant a l'extérieur de ce moule la premiére structure composite métallique
10a’. Un systeme de joint périphérique 20 peut €tre prévu a la jonction entre les deux
zones 10a’ et 10b afin de refermer de maniere hermétique le moule 18 sur la deuxieme
zone 10b, formant ainsi un autoclave a l'intérieur duquel une température souhaitée
(température non ambiante) peut étre appliquée de maniere contrélée pour la réa-
lisation de la structure composite.

La partie interne du moule 18 avec laquelle la deuxieme zone 10b de la préforme est
en contact est conformée de maniere a conférer la forme voulue a cette zone.

Un systeme 22 d'injection sous pression d'une deuxiéme matrice, ici une résine
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époxy, est mis en ceuvre afin d'injecter sous pression dans le moule 18 une quantité
contrdlée (volume) de résine par l'intermédiaire d'un orifice 18a a partir d'un réservoir
et, par exemple, d'un dispositif de pompage. A titre d’exemple la technique connue de
moulage par transfert de résine ou RTM (connue en terminologie anglo-saxonne sous
le terme « Resin Transfer Molding ») peut étre utilisée. La température de la résine
époxy est de I’ordre de 150°C et la pression dans le moule est sensiblement égale a 10
bars.

On notera que la température utilisée lors de cette étape est inférieure a celle utilisée
pour la réalisation de la premiere structure composite métallique. En effet, la réa-
lisation des structures composites dans 1'ordre inverse de celui décrit ne serait pas envi-
sageable car elle conduirait a une dégradation de la deuxi¢me structure composite non
métallique obtenue.

L'introduction de la résine a l'intérieur du moule 18 permet d'imprégner ou d'enrober
I'ensemble des fibres de renfort non encore traitées de la deuxieéme zone 10b avec cette
matrice.

Une fois la résine totalement injectée dans le moule, il est prévu de laisser refroidir,
puis de durcir I'ensemble formé par les fibres de renfort et la résine introduite dans la
deuxieme zone 10b (matrice organique) afin d'obtenir une structure composite a base
organique pour cette zone. La deuxiéme zone ainsi traitée est représentée par la
référence 10b' sur la [Fig.1H].

Des étapes de démoulage, puis d'ébavurage ou d'usinage de cette deuxi¢éme zone sont
ensuite réalisées afin d'obtenir la picce en matériau composite illustrée trées schéma-
tiquement sur la [Fig.1H] et qui comporte les deux structures composites adjacentes
ainsi fabriquées 10a’ et 10b’.

La [Fig.2A] illustre la piecce composite ainsi fabriquée avec la zone 10b’ représentée
avec une forme de pale d’aube et la zone 10a’ représentée avec une forme de partie su-
périeure du pied d’aube qui est raccordée a la pale par les fibres longues communes
(fibres f1 sur la [Fig.1A]), 1a ot les mémes zones ont été volontairement représentées
tres schématiquement sur les figures précédentes par souci de simplification.

Comme illustré sur la [Fig.2A], une piece métallique, ici une piece 24 ayant une
forme de révolution, par exemple cylindrique, est approchée de la premicre zone
composite métallique 10a’ en vue de son assemblage avec cette dernicre.

La picce 24 est réalisée dans le méme métal que celui de la structure composite mé-
tallique 10a’ lorsque I’assemblage de la structure 10a’ et de la piece 24 est effectué par
insertion, lors du moulage a basse pression, ou par soudage. Il peut s’agir par exemple
d’un lopin forgé et usiné, en particulier le lopin forgé peut subir un tournage et une rec-
tification. La picce 24 présente ainsi un tres bon état de surface externe. Typiquement,

la picce 24 peut subir des opérations de tournage et de rectification permettant
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d’obtenir une rugosité entre 0,8um et 0,02um, 1a ou une rugosité d’une picce obtenue
par moulage est de ’ordre de 3 a 6um. Le procédé de fabrication de la piece métallique
24 décrit ci-dessus n’est qu’un exemple possible parmi de nombreux procédés conven-
tionnels qui sont généralement moins onéreux que les procédés de fabrication
composite. L’avantage obtenu dans le procédé de fabrication global de 1’aube de
soufflante (ou de manicre générale de toute autre picce) réside dans le fait qu’une
partie de I’aube est réalisée en structure bi-composite (voire multi composite) avec la
premicre zone en structure composite métallique et que 1’autre partie métallique com-
plémentaire de la premicre zone est réalisée par un autre procédé¢ afin d’obtenir un état
de surface externe de cette autre partie métallique de trés bonne qualité, c’est-a-dire
sans rugosité excessive non contrdlée, comme ce serait le cas si I’aube était fabriquée
uniquement en structure bi-composite (voire multi composite).

La piece métallique 24 est ainsi approchée de la premiere zone composite 10a’,
comme indiqué par la fleche, afin d’€tre assemblée avec elle. La méthode
d’assemblage peut prendre plusieurs formes.

A titre d’exemple, la piece 24 peut €tre soudée par I’une, notée 24a, de ses deux ex-
trémités opposées, a I’extrémité libre 10a’1 de la premiere zone composite 10a’. Dans
la mesure ou la piece 24 est cylindrique, I’étape de soudage peut Etre réalisée en ef-
fectuant un soudage par friction entre la picce 24 et I’extrémité libre 10a’1 de la
premiere zone composite 10a’.

Selon un autre exemple illustré sur la [Fig.2B], la picce métallique 24 est assemblée
mécaniquement a la premiere zone composite métallique 10a’’, de préférence en
utilisant un ou plusieurs organes d’assemblage rapportés.

Dans cet exemple, la picce métallique 24’ a été préalablement conformée a son
extrémité 24a’ destinée a I’assemblage en réduisant le diametre de la picce a partir
d’un zone périphérique formant épaulement et qui raccorde la portion de la picce de
diametre non réduit a I’extrémité de diametre réduit 24a’. La premiére zone composite
métallique 10a’’, de son coté, a été évidée a son extrémité libre 10a’’ 1, dans la partie
centrale de celle-ci, de maniere a former une cavité de forme complémentaire de celle
de 'extrémité de diametre réduit 24a’ afin de pouvoir coopérer parfaitement avec elle.

Comme représenté sur la [Fig.2B], 'extrémité 24a’ est insérée axialement dans la
cavité de ’extrémité libre 10a’’1 en regard de maniere a en épouser completement les
formes. Un organe d’assemblage 26, tel qu’une goupille, est mis en place transver-
salement relativement a I’axe d’insertion et traverse la paroi de I’extrémit€ libre 10a’” 1
qui borde extérieurement la cavité et I’extrémité de diametre réduit 24a’ afin de so-
lidariser les deux parties entre elles. D’autres types d’assemblage mécanique sont bien
entendu envisageables en conformant différemment les deux parties a assembler et en

utilisant un ou plusieurs organes d’assemblage rapportés.
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La [Fig.3] représente la picce finale 26 (aube de soufflante) apres fabrication. L’aube
ainsi fabriquée comprend, d’une part, un pied d’aube comportant une premicre partie
10a’ formée d’une structure composite réalisée a partir d’une matrice métallique
(CMM) et une deuxieme partie 24 formée de la piecce métallique assemblée avec la
premiere zone 10a’ de la préforme et, d’autre part, une pale 10b’ formant une structure
composite réalisée a partir d’une matrice organique (CMO).

Selon une variante de réalisation, I’assemblage de la piecce métallique 24 avec la
premiere zone 10a’ de la préforme peut avoir lieu a un autre moment du procédé global
de fabrication de la partie composite de 1’aube.

Ainsi, I’assemblage peut €tre réalis€ par insertion lors du moulage a basse pression
de la structure composite métallique 10a, comme décrit plus haut en relation avec les
figures 1B et 1C. Dans cet exemple, la piecce métallique 24 peut €tre utilisée comme un
insert au moment de la coulée basse pression dans le moule 12.

A cet effet, les figures 4A a 4E illustrent cette variante de réalisation qui s’ applique a
partir de la préforme 10 représentée a la [Fig.1A] décrite plus haut.

La piece métallique 24 décrite plus haut est ainsi insérée dans le fond 30a d’un moule
30 qui est conformé de manicre adaptée pour la recevoir ([Fig.4A]) et comporte par
exemple une cuvette de réception de la piece 24.

A 1’étape suivante ([Fig.4B]), la préforme 10 est placée dans le moule 30, au-dessus
de la piece 24. La aussi, le fond 30a a une forme adaptée pour loger la préforme 10 au-
dessus de la piece 24, par exemple sur les bords périphériques de la cuvette.

A 1’étape suivante ([Fig.4C]), on introduit la matrice métallique M par coulée basse
pression ou par gravité dans le moule 30, comme déja décrit en relation avec la
[Fig.1C], puis on attend que le métal ainsi introduit durcisse ([Fig.4D]).

A I’issue de cette étape, la préforme obtenue comporte en partie basse une premicre

%9

partie formant une structure composite métallique 10a’’” qui a été solidarisé€e a une
deuxieme partie métallique (piece 24) par liaison avec le métal fondu. L’ensemble de
ces deux parties ainsi assemblées forme le pied de 1’aube dans la piece finale. La
préforme est ensuite retirée du moule (démoulage ; [Fig.4E]) et placée sur un support
32 ou elle peut €tre ébavurée, usinée, retouchée..., avant la réalisation des autres étapes
1G et 1H déja décrites plus haut.

Tout ce qui a été décrit ci-dessus s’applique de maniere générale, indépendamment
de la méthode de traitement utilisée pour la réalisation de chaque structure composite,
indépendamment de la piece a fabriquer et du nombre de zones et, donc du nombre de
structures composites a fabriquer.

On notera que la préforme peut comporter plusieurs types de fibres avec éven-
tuellement plusieurs longueurs et diametres. A titre d’exemple, la préforme peut

comporter des fibres de carbone et des fibres de verre.
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La [Fig.5] illustre un exemple de réalisation d’une turbomachine (turboréacteur) 30
(ici représentée carénée bien qu’elle puisse étre non carénée) comportant une
soufflante 32 qui integre des aubes de soufflante 34 fabriquées selon le procédé décrit
ci-dessus. On notera que les aubes fabriquées par le procédé décrit ci-dessus peuvent
étre des aubes d’un rotor d’une turbomachine qui n’est pas nécessairement une
soufflante.

La [Fig.6] illustre un exemple d’aube de soufflante 34 utilisée dans la soufflante 32
de la [Fig.5].

Selon un autre mode de réalisation, le procédé peut €tre utilisé pour fabriquer une
piece en matériau composite comportant trois zones distinctes aux fonctionnalités hé-
térogenes.

A titre d’exemple, une telle piece peut étre une hélice de turbopropulseur.

La préforme d’une telle hélice comporte trois zones distinctes, a savoir une premiere
zone correspondant a une partie du pied de 1’hélice, une deuxieme zone correspondant
au bord d’attaque de 1’hélice qui est soumis a une €rosion abrasive et une troisicme
zone correspondant au reste de la piece qui doit €tre le plus 1éger possible. Dans une
telle préforme une partie des fibres de renfort de la premicre zone s’étend dans la
deuxiéme zone adjacente a la premicre zone et une autre partie des fibres de renfort de
la premiere zone s’étend dans la troisicme zone adjacente a la premicre zone et a la
deuxieme zone. Ainsi, la premicre et la deuxieme zones sont reli€es spatialement 1’une
a ’autre par une partie des fibres de renfort et la premicre et la troisicme zones sont
reliées spatialement I’une a I’autre par une 1’autre partie des fibres de renfort.

Dans cet exemple, les fibres de renfort de la préforme sont en carbure de silicium
(SiC). La premiere zone de la partie du pied peut €tre traitée pour réaliser une structure
composite a matrice métallique, par exemple en utilisant une matrice en aluminium. La
deuxiéme zone du bord d’attaque peut étre traitée pour réaliser une structure composite
a matrice métallique, par exemple en utilisant une matrice enTi-6Al-4V. La troisicme
zone peut Etre traitée pour réaliser une structure composite a matrice organique
(CMO), par exemple en utilisant une matrice époxy.

Dans ce mode de réalisation, 1a encore, 1’ordre de traitement des zones est réalisé en
fonction de I’ordre décroissant des températures appliquées lors de la réalisation de
chaque structure composite afin de traiter la premicre zone par la méthode nécessitant
la température la plus €élevée et en procédant de fagon identique pour les zones
suivantes. Ainsi, la deuxieme zone du bord d’attaque en titane sera traitée en premier
(température de 1660°C), puis la premiere zone de la partie du pied en aluminium
(température de 660°C) et en dernier la troisieme zone pour le reste de 1’aube en CMO
(température de 150/200°C). Les parties ou zones métalliques sont préférentiellement

traitées par gravité en réalisant une opération de coulée des matrices métalliques avec
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la zone d’intérét située en partie basse. Ce qui a €té décrit ci-dessus en référence aux
figures 1A-H et 4A-E peut également s’ appliquer ici, moyennant éventuellement
quelques ajustements a la portée de I’homme du métier.

Le procédé peut étre utilisé pour fabriquer une picce avec un plus grand nombre de
zones hétérogenes a traiter que les nombres envisagés ci-dessus.

On notera que tout ce qui a ét€ décrit plus haut en relation avec les figures 1A-H,
4A-E et 2A-B s’applique ici pour réaliser I’autre partie du pied d’hélice en métal, de
maniere séparée du procéd€ de fabrication du reste de 1’hélice.

On obtient ainsi une hélice de turbopropulseur qui comprend :

-un pied d’hélice comportant une premiere partie formée d’une structure composite
réalisée a partir d’une matrice métallique (CMM) et une deuxieme partie formée de la
piece métallique assemblée avec la premicre zone de la préforme,

-un bord d’attaque (deuxieéme zone) formé d’une structure composite a matrice mé-
tallique,

-la partie restante de la pale (troisiecme zone) formée d’une structure composite a
matrice organique (CMO).

Bien que la présente description se réfere a des exemples de réalisation spécifiques,
des modifications peuvent étre apportées a ces exemples sans sortir de la portée
générale de l'invention telle que définie par les revendications. En outre, des caracté-
ristiques individuelles des différents modes de réalisation illustrés ou mentionnés
peuvent étre combinées dans des modes de réalisation additionnels. Par conséquent, la
description et les dessins doivent étre considérés dans un sens illustratif plutot que

restrictif.
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Revendications
Procédé de fabrication d’une piece (26) a partir d’une préforme (10)
comprenant des fibres de renfort (f1, {2) et qui comporte plusieurs
zones, la préforme comportant au moins deux zones adjacentes (10a,
10b) qui sont telles qu’au moins certaines fibres de renfort (f1) de la
préforme ont une longueur qui s’étend dans lesdites au moins deux
zones adjacentes de manicre a assurer une continuité des fibres de
renfort d’une zone a 1’autre, le procédé comprenant la réalisation d’une
structure composite distincte pour chacune desdites au moins deux
zones adjacentes de la préforme, en réalisant d’abord une premicre
structure composite métallique (10a’) d’une premiere (10a) de ces
zones, puis une deuxieme structure composite (10b’) d’une deuxieéme
zone (10b) adjacente a cette premiere zone, et ainsi de suite pour chaque
zone additionnelle adjacente éventuelle, la premiere structure composite
métallique (10a’) étant réalisée, d’une part, en introduisant une matrice
composite métallique dans la premiere zone (10a) et, d’autre part, en ap-
pliquant a cette zone des conditions opératoires, notamment de tem-
pérature, propres a la réalisation de la structure composite a partir des
fibres de renfort de 1a zone et de la matrice composite introduite, les dif-
férentes zones desdites au moins deux zones adjacentes de la préforme
étant traitées dans un ordre qui correspond a I’ordre décroissant des tem-
pératures utilisées dans les conditions opératoires appliquées a la réa-
lisation des structures composites distinctes, caractérisé en ce que le
procédé comprend également 1’assemblage d’une picce métallique (24)
avec la premiere zone (10a) de la préforme.
Procédé de fabrication selon la revendication 1, caractérisé en ce que la
piece métallique est une picce de révolution.
Procédé de fabrication selon la revendication 1 ou 2, caractérisé en ce
que I’assemblage est réalisé€ au choix :
-par insertion de la piecce métallique lors d’'un moulage a basse pression
ou par gravité de la structure composite métallique (10a’ ; 10a’”’) ;
-par soudage ;
-par assemblage mécanique, de préférence en utilisant au moins un
organe d’assemblage rapporté.
Procédé de fabrication selon la revendication 3, caractérisé en ce que la
picce métallique (24) est insérée au fond d’un moule (30), la préforme

(10) est introduite dans le moule au-dessus de la piece métallique (24) et
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une matrice composite métallique est introduite dans le moule afin de
réaliser le moulage a basse pression ou par gravité de la structure

%9

composite métallique (10a’’”) et la solidarisation de cette derniére avec
la piecce métallique (24).

Procédé de fabrication selon 1’une des revendications précédentes, ca-
ractérisé en ce que la préforme (10) comporte deux zones distinctes ad-
jacentes (10a, 10b), la matrice introduite dans la deuxi¢me zone (10b)
étant différente de celle de la premiere zone (10a) et choisie parmi une
matrice organique et une matrice céramique.

Procédé de fabrication selon 1’une des revendications précédentes, ca-
ractérisé en ce que les fibres de renfort comprennent des fibres de
carbone, des fibres de carbure de silicium, des fibres de verre, des fibres
de bore, des fibres d’alumine.

Procédé de fabrication selon 1’une des revendications précédentes, ca-
ractérisé en ce que la préforme est formée d’un seul tenant.

Picce, caractérisée en ce qu’elle comprend plusieurs structures
composites distinctes réalisées par le procédé selon ’'une des reven-
dications précédentes.

Piece selon la revendication 8, caractérisée en ce que les structures
composites distinctes sont destinées a &tre soumises chacune a un champ
de contraintes mécaniques et/ou de températures distinct d’une zone a
I’ autre.

Picce selon I'une des revendications précédentes, caractérisée en ce que
la piece est une aube de rotor (34) de turbomachine.

Piece selon la revendication 10, caractérisée en ce que 1’aube de rotor
(34) comprend, d’une part, un pied d’aube comportant une premicre
partie formée d’une structure composite réalisée a partir d’une matrice
métallique (CMM) et une deuxieme partie formée de la piece métallique
assemblée avec la premiere zone (10a) de la préforme et, d’autre part,
une pale formant une structure composite réalisée a partir d’une matrice
organique (CMO).

Piece selon la revendication 8 ou 9, caractérisée en ce que la piece est
une hélice de turbopropulseur.

Rotor de turbomachine, caractérisé en ce qu’il comprend une pluralité
de pieces selon I'une des revendications 8 a 12.

Turbomachine comprenant un rotor de turbomachine selon la reven-

dication 13.
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