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Résumé

Dans cette thése, nous avons étudié le comportement des structures métalliques
fissurées en alliages d’aluminium 2024T3 ET 7075T6 et réparées par le collage
d’un patch en Carbone /époxyde. Des tests de fatigue, des observations au
microscope électronique a balayage ainsi que des simulations numériques ont
été réalisées pour quantifier les performances de la réparation. Les effets de
plusieurs paramétres sur 1’efficacité de la réparation ont été étudies, parmi ces
parameétres : les dimensions du patch, la forme du patch, le rapport de charge,
I’orientation du patch ainsi que 1’effet du décollement de 1’adhésif. Deux types
de chargements ont ete testés sur les éprouvettes réparées et non reparees :
chargement a amplitude constante et celui a amplitude variable avec deux
bloques croissants et décroissants. Les résultats obtenus ont montre que le patch
en composite augmente considérablement la durée de vie mais s’il est mal
déposé ses avantages ont tendances a disparaitre. Il a été montré aussi que la

plasticité peut avoir effet négatif sur ’efficacité de la réparation.
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Introduction générale

Introduction générale :

Les structures aéronautiques sont soumises a des chargements cycliques de
fatigue souvent avec des amplitudes assez importantes. Ce chargement cyclique
est la cause essentielle des concentrations de contraintes pouvant conduire a
I'amorcage et a la croissance des fissures de fatigue. L'utilisation des matériaux
composites comme moyen de réparation ou de renfort des structures
endommagées est une technique tres prometteuse. Cette technique consiste a
coller a I'aide d'un adhésif un patch en composite sur la zone endommageée de la
structure. Ces méthodes de réparation par patch peuvent étre accomplies plus
rapidement, elles présentent une bonne résistance de fatigue et une faible
densité, elles ne provoguent pas des zones de concentrations de contrainte. Tous
ces avantages conduisent a une réduction du codt de la réparation ou du renfort.
L'utilisation de la réparation par patch en composite est donc une option tres
intéressante  pour augmenter la durée de vie des structures initialement
endommagées. Les réparations par patchs composites effectuées par ’armée de
I’air australienne ont permis d’avoir un retour de connaissances sur les
réparations effectuées avec les matériaux composites. La plupart des
défaillances de ces réparations sont notamment dues a 1’apparition d’un pic de
cisaillement dans la colle provoquée par le transfert des efforts du substrat vers
le composite. Ces contraintes de cisaillement élevées conduisent a une rupture
de l'adhésion ce qui conduit inévitablement au décollement de I'assemblage.
L'analyse des performances de la réparation des structures aéronautiques par
patch en composite ne peut pas étre complete sans l'étude de l'effet du
décollement de I'adhésif sur le comportement en fatigue de la structure réparée.

Si le comportement en fatigue des alliages aéronautiques de l'aluminium de
types 2024 T3 et 7075 T6 est trés bien connu vue le nombre trés important de
recherches qui ont été réalisees pour étudier ce comportement, I'effet de la

présence du patch de réparation sur la fatigue de ces alliages est trés mal connu.
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Introduction générale

Ceci est d0 a la I'interférence des effets de beaucoup de parametres dont on peut
citer: les parametres classiques caractérisés par les propriétés géométriques, les
propriétés du matériaux (alliage d'aluminium), le niveau et la nature du
chargement cyclique, les propriétés des composites, I'orientation des fibres, la
forme du patch, la nature de l'adhésif, les propriétés géométriqgue du patch
(longueur, largeur et épaisseur) etc..Tous ces parametres concourent a
influencer négativement ou positivement I'efficacité de la réparation.

Dans ce travail, nous avons essayé de contribuer a une meilleur compréhension
des effets de ces différents parametres sur la durée de vie en fatigue des
structures aeronautiques en Al 2024T3 et 7075 T6 réparéees par patch en
carbone/époxyde unidirectionnel. Des essais de fatigue ont été réalises pour
analyser la durée de vie en fatigue des éprouvettes en alliage daluminium
entaillées et réparées par patch en composite. Des observations microscopiques
a l'aide d'un microscope électronique a balayage ont été faites sur les surfaces de
ruptures pour comprendre la nature de la rupture des éprouvettes réparées et non
réparées. En fin, des simulations numériques ont été faites en utilisant la
méthode des elements finis pour calculer le facteur d'intensite de contraintes en
téte de fissures réparées ainsi que pour déterminer la distribution des contraintes

dans la couche adhésive.



Chapitrel : Géneralite sur la fatigue des matériaux

1-1Historique

A partir du début de la premiére révolution industrielle (fin XVIlle - début
X1Xe), La fatigue des matériaux devient une problématique majeure [1,2]. On
remarque a cette époque que la répétition d’un chargement sur une picce
engendre sa rupture alors que ce chargement appliqué une seule fois n’implique
aucun endommagement visible.

Les premiers travaux sur la fatigue remontent a 1837 ou Albert publie des
résultats d’essais de fatigue menés sur des chaines de convoyeur utilisées dans
les mines. Parla suite, Rankine en 1842 travaille sur la fatigue des essieux
utilisés dans le milieu ferroviaire et remarque 1’influence des concentrations de
contraintes. La méme annee, un accident ferroviaire a Versailles causeé par la
fatigue d’un essieu de locomotive colte la vie a 60 passagers. En 1853, Morin
propose le remplacement systématique des essieux de carrosse, c’est
I’introduction d’une notion de durée de vie associée a une piece. Avec le
développement industriel et I’essor de technologies comme les pompes,
moteurs, locomotives, les cas de rupture de piece par fatigue sont de mieux en
mieux connus et ¢’est en 1839 que Poncelet mentionne pour la premiére fois le
mot fatigue lors d’une conférence pour décrire ce phénomene. Le mot fatigue est
par la suite utilisé explicitement par Braithwaite en 1854.

A partir de 1858, August Wohler met en place des essais de fatigue sur des
essieux de locomotives. Il remarque alors que la rupture du matériau peut étre
induite par la répétition d’un chargement. Il introduit alors la notion de
coefficient de sécurité, de dispersion et la notion de durée de vie en fatigue. Ces
premiers résultats permettent alors de relier la charge appliquée a un essieu au
nombre de cycles nécessaire pour courbe SN (Stress - Number of cycles) et par
d’autres courbe de Wohler.

En 1903, les premieres observations métallurgiques menées par Ewing et
Humfrey mettent en évidence les bandes de glissement. Ce sont les premieres

descriptions des mécanismes microstructuraux de la fatigue des matériaux.
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Dans les années 1920, les travaux de Haigh et de McAdam sur la corrosion en
fatigue sont publiés. A la méme époque, Gough s’intéresse aux effets de 1’état
de surface sur la limite de fatigue.

La mise au point des jauges de deformations en 1939 est un fait majeur car il
marque le début du développement des essais de fatigue a amplitude variable.
De nombreux essais, notamment dans le domaine aéronautique pendant la
Seconde Guerre mondiale, sont menés pour connaitre 1’histoire du chargement
subi par les différentes pieces mécaniques.

Apres la Seconde Guerre mondiale, la fatigue est toujours un phénomene
important dans le milieu industriel et particulierement dans le domaine
aeronautique. En 1954, deux avions «De Havilland Comet» s’écrasent. Ces
accidents conduisent a la mise au point d’essais de fatigue a échelle réelle
reproduisant les conditions de pressions que subit le fuselage. En 1958, deux
avions de 1’United States Air Force s’écrasent a cause de rupture par fatigue des
ailes.

Dans les années soixante, le développement des machines hydrauliques est
I’occasion d’étudier la fatigue de manicre plus €laborée, comme par exemple
d’appliquer des histoires de chargement complexes, de s’intéresser a 1’effet de la
frequence de sollicitation ou la propagation de fissures. On peut citer par
exemple les premiers travaux de Paris en 1962 sur ce dernier point.

Depuis cette période, de nombreux travaux scientifiques ont été déeveloppes pour
améliorer la compréhension de la fatigue des matériaux. On peut par exemple
mentionner I’usage de nouvelles techniques telles que la micro tomographie aux
rayons X ou des systemes piezoélectriques. Ces systemes piézoélectriques
permettent de solliciter des échantillons a des fréquences ultrasoniques. Ils
donnent alors facilement accés a des domaines de sollicitation a des nombres de
cycles trés grands. D’autres techniques telles que la thermographie infrarouge
(IR) et la corrélation d’image numérique (CIN) sont également apparues. La

technique de thermographie infrarouge donne accés a des champs de

4
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température, en général considérés comme un indicateur de I’état d’avancement
de la fatigue. Enfin la technique de corrélation d’images permet d’accéder a des
champs cinématiques. Ce sont des techniques qui se révélent pertinentes pour
améliorer la connaissance du comportement des matériaux et des structures.
L’¢étude de la fatigue des matériaux a démarré avec la premiere révolution
industrielle, de nombreux travaux ont été réalisés dans ce domaine. Malgreé cela,
il reste toujours des zones d’ombre dans la compréhension des mécanismes de
fatigue comme par exemple ’existence d’une limite de fatigue et de ’effet de
fréquence de sollicitation.

1-2Introduction :

Le terme fatigue généralement utilisée pour décrire la déformation et la rupture
des matériaux sous chargement cyclique. L’endommagement des matériaux par

fatigue provient du caractére cyclique des sollicitations qui leur sont appliquées.

Ce dommage peut conduire a la ruine du composant ou de la structure elle méme
lorsque son accumulation atteint une valeur critique qui est fonction des

matériaux.

Cette notion d’endommagement par fatigue méme si elle est trés ancienne
demeure aujourd’hui un domaine de préoccupation important en fatigue car sa
modélisation reste parfois en décalage avec les observations expérimentales.
Sans déformation plastique répétée, méme de trés faible amplitude, il n’y a pas
de fatigue. La limite conventionnelle de fatigue & 10" cycles correspond & une
amplitude de déformation cyclique de I’ordre de 10, Une déformation plastique
d’une telle amplitude, appliquée une seule fois, ne provoque pas une évolution
considérable de la microstructure des matériaux. Par contre sa répétition
prolongée entraine un endommagement cumulatif résultant du mouvement
inversible des dislocations qui peut conduire au bout du compte a la rupture.
L’objectif d’une loi d’endommagement en fatigue est de fournir un outil de
prévision de durée de vie pour des structures soumises a des sollicitations

5
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variables. Le dimensionnement d’une structure a la fatigue est plus difficile que
pour les charges statiques, car les ruptures par fatigue dépendent fortement des

contraintes locales.
1-3Généralités :

De nombreuses structures aéronautiques et maritimes et industrielles qui
subissent au fil des jours 1’action des charges variable et répétées présentent des
dommages. Le cas des voilures les chasées les tabliers les barrages et les arbres

sous un chargement repété sont des exemples vivant des phénomeénes de fatigue.

Le phénomeéne de fatigue est lié a ’amorgage et a la propagation d’une fissure a
partir d’un défaut au sein de la piece, (situation favorable a une coheésion local

du matériau du fait d’une forte concentration de contraintes).
On peut identifier deux grandes classes de comportement dus a la fatigue[3].

¢ La fatigue associée a un grand nombre de cycles : ¢’est la plus courantes, la
rupture a lieu sans aucune déformation permanente et la déeformation se
produit dans les limites du domaine élastique.

s La fatigue plastigue associée a un petit nombre de cycles (fatigue
olygocyclique) : ¢’est celle qu’on rencontre dans le cas du fil de métal plié et

déplie.

La contrainte est telle qu’elle provoque a chaque cycle, une déformation

plastique, dans ce cas la durée de vie est beaucoup plus courte (N<10* cycle).

Ce phénomeéne de fatigue qui entraine une détérioration progressive de la
structure des matériaux puis leur rupture notamment quand les ouvrages sont
soumis a des cycles complexes, a été observé dés le début de cycles, mais il n’a
été développé que durant ces derniéres années. La méthode la plus utilisée pour

aborder la fatigue des structures est le relevé de la courbe de Wohler. Cependant
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différents travaux entrepris a ce jour n’ont pas permis de mettre en évidence une

limite d’endurance de ce matériau.
1-4Loi d’endommagement et de propagation en fatigue :
1-4-1L0i d’endommagement :

L’endommagement de fatigue correspond a la naissance et a la croissance de
microfissure généralement intracristalines dans les métaux, sous I’effet de

sollicitations cyclique, jusqu’a I’amorg¢age d’une fissure macroscopique.

Les lois classiques s’expriment en fonction de grandeurs définie sur un cycle :
-Amplitude de contrainte Ac/2 ou de déformation Ag/2

-valeur moyenne (sur un cycle) de contrainte 6oy ou de déformation €poy.
-Rapport du minimum au maximum de la contrainte R6=cmn/Gmax

Ou de la déformation Re=gnmin/Emax.

La loi de Palmgreen-miner suppose 1’additivité de ces cycles, et ’existence
d’une relation biunivoque entre le dommage €¢lémentaire induit par un cycle et
I’amplitude de chargement. La régle lin€aire de cette loi définit les dommages
par le facteur d’usage associé ni/N; ou n; est le nombre de cycle effectués avec
chargement donné pour lequel le nombre de cycles a rupture serait N; I’évolution

du dommage est donc linéaire :

ni
D=Y,= (11
Cette loi repose sur I'utilisation des courbes de Wohler, donnant une relation
entre le nombre N; et I’amplitude des cycles on peut alors écrire la loi de Miner

par une fonction en fonction de I’amplitude de chargement
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8D 1
SN~ f(Ao) (1-2)

1-4-2L.0i de propagation d’une fissure :

Les phénomenes liés a la propagation de la fissuration en fatigue sont trées
complexes. Les modeles proposés pour décrire cette propagation devrait tenir
compte de tous les paramétres qui conditionnent cette propagation dans un

matériau donné. Les parametres sont classés en deux grandes catégories :

s Les parametres intrinseques dépendant du matériau lui-méme, par
exemple, module de Young limite d’¢lasticité, ténacite, ......
¢ Les paramétres extrinséques dépendant des conditions d’utilisation, par

exemple, la température la fréquence et la forme du signal ......

La diversité de ces parametres a conduit les mécaniciens soucieux de prévoir la
rupture des pieces meécaniques sollicitées en fatigue, a établir des lois basees le
plus souvent sur des constatations expérimentales et décrivant, le plus
correctement possible, I’effet de certaines parameétres juges plus prépondérants

que d’autre sur la vitesse de propagation des fissures.

Le modele le plus utilisé en pratique est basé¢ sur le facteur d’intensité de
contraintes qui caractérise les effets de la variation de contrainte et de la
géométrie de la piece, compte tenue de 1’extension de la fissure, la propagation
d’une fissure sous 1’effet de variation de contraintes provoque un accroissement
du facteur d’intensit¢ de contrainte ce qui implique un accroissement de la
vitesse de la fissuration. Ce comportement des structures fissurees, liée a la
répétition des charges, entraine la fatigue du matériau donc la résistance
meécanique décroit avec 1’augmentation du nombre des cycles de chargement.
Pour des problémes plan, ou la fissure est caractérisée par sa longueur ‘a’, la loi

de propagation s’écrit donc sous la forme générale :
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daa _ f(Ak, ky, ko, Ak, Ak, .. cst du matérau(1-3)
dN

Ou Ak représente la variation du facteur k(Ak=ky-kn), Ak, est le facteur
d’intensité critique a rupture, et Aks le facteur d’intensité seuil. Les expériences

montrent trois stades de croissance de la fissure de fatigue :

Démarrage de la propagation a partir d’un seuil de Ak (stade A), croissance

réguliére de la fissure (stade B) et croissance brutal jusqu’a la rupture (stade C).

da
dN

AK, AK, InAK

Figure 1-1 : loi générale de propagation
La loi de base largement utilisée pour décrire la propagation de fissure au stade
B est la loi de paris (1963).

1-4-3Modeles de propagation d’une fissure de fatigue :
1-4-3-1Introduction :

Plusieurs modéles ont été proposés pour prédire de vie et la vitesse de
fissuration”da/dN" sous différentes conditions. Dans cette partie nous présentons

9
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les modeles de prédiction de la durée de vie sous chargement a amplitude

constante avec et sans effet du rapport de charge "R".
1-4-3-2Modéles de prédiction de la durée de vie :

L’estimation de la vitesse de propagation des fissures et la prédiction de la durée
de vie résiduelle sont importantes pour la conception des structures sous 1’effet
du phénomeéne de fatigue plusieurs contribution ont été menées dans le but de
développer des modeéles de propagations pour des chargements a amplitude
constantes. La majorité des modeles proposés ne tient pas compte de tous les
parametres et conditions, et la totalité de la courbe de propagation da/dN
(figurel) les différent modeles proposé€es sont basées sur I’intégration de
I’équation de la vitesse de propagation afin de prédire de la durée de vie en
fatigue. L’application de ces modeles est limitée dans le cas d’un robuste ou

I’algorithme d’intégration compliqué.
a- Modele de paris :

La plus part des applications actuelles de concepts de la mécanique linéaire de la
rupture élastique pour décrire le comportement de fissure sont associéesa la

région 1l (figurel). Le modele de paris [5]

da

— =c(Ak)™(1-4

= = c(Ak)™(1-4)

Représente la premiére application de la mécanique de la rupture a la fatigue.
L’utilisation de la loi de paris est limitée par son utilisation dans la région II
(propagation stable) et ne peut décrire les régions (I) et (I11). Cette loi ne prend
pas en compte 1’effet du rapport de charge "R" et dépend du matériau utilisé. La

valeur du coefficient "'m” pour les alliages légers est entre 2 et 4.

Pour deécrire plus completement la courbe de propagation a des vitesses trés

lentes et pour la zone de propagation rapide, certaine auteurs ont intégré la

10
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formulation des valeurs de k (seuil de propagation) et de k. (valeur critique du

facteur d’intensité de contrainte).
b- Modéle de Walker :

La principale limite de la loi de paris est son incapacité de prendre compte de la
modification de Walker [6] afin d’améliorer le modéle de paris en incluant
I’effet du rapport de charge. Walker a proposé le paramétre Ak, qui est
équivalent au facteur d’intensité de contrainte a R=0 et qui provoque la méme
vitesse de propagation a Kn. réel, et la combinaison du rapport R. Elle est

exprimée par la relation suivante :

Ak' = Ak g, (1 — R)YV (1-5)
Ou Akpu=Ak/(1-R) et I’équation 1-5 devient :
Ak’ = Ak/(1 — R)}7"Y(1-6)

Par conséquent, la loi de Walker est représenté par :

da Ak

v = wlgyl™ @57)

Pour R=0, I’équation 1-7 est écrite sous la forme :

22 = ¢, (Ak)™ (1-8)

dN

Les parametres c,, et m,, sont respectivement équivalent aux parametres ¢ et m

de loi de paris.

Le modele de Walker est une modification du modele de paris tenant compte de

I’effet du rapport de charge ou un troisieme parametre a été introduit "y, .
c- Modele de Forman :

11
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Forman [7] a amélioré le modéle de Walker en suggérant un nouveau modele
qui est capable de décrire la région 111 de la courbe de la vitesse de propagation

et inclut I’effet de rapport de charge.

La loi de Forman est donnée par :

da c(AK)™
dN  (1-R)(kc—Kmax)

(1-9)

Ou k. est la ténacité du matériau fonction de 1’épaisseur considérée.

Le modéle de Forman est capable de représenter le stade de la propagation
stable (région I1). Des modifications du modele de Forman ont été proposees par
Hartman et schijve [8] afin de tenir compte du facteur d’intensité de contrainte

seuil Aky, (région 1). Le modeéle est modifié et représenté par I’équation 1-10.

da _ c(Ak—=Akep)™
dN  (1-R)(k.—Ak)

(1-10)

L’inconvénient majeur du modele est la stabilité et la dépendance de Aky, au

rapport de charge "R ce qui été démontré par Dowling [9].
d- Modeéle de Collipriest :

En 1972 Collipriest [10] a proposé une loi propagation de la fissure capable de
décrire les trois régions (figure 1-1) incluant 1’effet du rapport de charge. Le
modeéle décrit ci-dessus (équation 1-10) semble compliqué vu le nombre de

parametres pris en compte.

" . ln[L]

d m ke \— (1-R)kcAk

ﬁ = c(kcAk)zexp[In(g )z arctanh( : l(f_kR)iC]th ) (1-11)
Akt

e- Modéle de McEvily :

12
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En 1974 McEvily [11] a proposé un modele reliant la propagation de la fissure
par cycle dans le mode de striation en fonction de I’ouverture de la fissure ou

I’effet seuil (Aky,) est inclut (équation 1-12).

da
dN

8
= — (8k? — Akfy) (1-12)

Une modification de ce mode¢le a été proposé afin de tenir compte de 1’effet du

rapport de charge "R et de la zone de propagation instable.

Ak

——) (1-13)

kc_kmax

da_
dN

2 (ak? — akZ,) (14

L’amplitude du facteur d’intensité de contrainte seuil Aky, est exprimée par la
relation 1-14.

1.2(Akth0)

1+0.2(%)

Ak = (1-14)

f- Modele de Zheng :

Zheng and Manfred [12] ont élaboré un modéle de propagation en expliguant

I’émoussement en point de la fissure contrairement aux travaux Lal et Weiss

[13].

Le modele décrit par 1’équation (1-15) dépend de la résistance a la rupture of et

du coefficient de ductilité & ainsi que du facteur d’intensité de contrainte seuil
Kih.

da 1

— (Kmax — kth)2(1'15)

dN - ZnEstf

g- Modéle de Wang :

13



Chapitrel : Géneralite sur la fatigue des matériaux

Wang et al [14] ont proposé une théorie cumul de dommage ou ils considerent le
composant plastic de I’intégral J] comme un facteur d’endommagement résultant
d’une formulation simple de la propagation des fissures de fatigue.lls ont montré
que la vitesse de propagation de la fissure ne dépend pas seulement Ak mais elle
dépend de la valeur moyenne de la résistance a la rupture et de ’amplitude du
facteur d’intensité de contrainte effective dans la région Il et I1l. Le modéle ainsi

développé est donné par 1’équation 1-16

d_a_ak;}naxll — —— | 7 — —12(1-16)

aN — Comy?li-e2  1-eozlta-ovz a-reH2

ou 62 — k”rznax
Zkeff

Kmax = O-y\/OTa

A : constante dépendant du matériau

oy : resistance local a la rupture

omy - résistance local moyenne a la rupture
h- Modeéle de Dowling et Begley

Les modeles décrit précédemment, de la propagation des fissures de fatigue ont
le facteur de fatigue et le facteur d’intensité de contrainte Ak comme parameétre

commun de caractérisation de la rupture reste toujours valable.

Dans certaines situation discutées de la propagation de la fissure de fatigue ou le
parametre Ak n’est pas plus valide, Dowling et Begley [15] ont suggéré
d’employer I’intégral de contour AJ comme parametre de rupture. lls ont adapté
les vitesses de propagation de la fissure de fatigues selon une loi puissance en

employant AJ dont I’expression donnée par I’équation 1-17.

14
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d

— = cppJ PP (1-17)

Cette loi est semblable a celle de paris [5] qui décrit bien la région 1l et ne tenant
pas de l’effet du rapport de charge R certain modeles ne tiennent pas
explicitement des propriétés des matériaux. Ces propriétés ont été prises dans le
modeéle de propagation développé par Duggan [16]. La vitesse de propagation

dépend du module d’¢lasticité, la ténacité et la ductilité.

da 11 2

dN ( n [SlE(kic_kmax)

(1~ ke (1-18)

Adib et Baptista [17] ont développé une nouvelle relation exponentielle
(équation 1-18), appelé modéle ofy, dans le but de fournir une meilleure

description de la vitesse de fissuration.

d—N = AeP/2k (1-19)

Ou A=e*

Un paramétre y est introduit afin de relier les paramétres o, et I’amplitude du

facteur d’intensité de contraintes Ak.
y—ln( )Ak = aAk + f (1-20)

a,p représente respectivement 1’instruction et la pente des courbes y=f(Ak).

Le modele développé, a été appliqué sur les résultats expérimentaux de la

propagation des fissures de fatigue du Titanium.

Le résultat obtenu, a montré que la trajectoire du modele af} suit exactement les
résultats experimentaux comparativement par rapport au modele de paris [5]
pour les mémes résultats expérimentaux. Récemment le modéle exponentiel en

15



Chapitrel : Géneralite sur la fatigue des matériaux

terme de vitesse de fissuration développer par Adib et Baptista [17]a été validé
sur le comportent en fatigue de I’alliage d’aluminium 2524T3 [18] donnant de

meilleurs performances comparativement aux modeéeles d’Elber [19] et

Kujawaski[20,21].
1-4-4Modéle basé sur la fermeture de fissure :

a-Mode¢le d’Elber :

Elber [19,22] a suggéré qu'une fissure de fatigue peut se fermer sous une
charge de traction appliquée a une distance de la zone de contraintes résiduelles
de compression laissées dans le sillage de la pointe de la fissure. La figure 2
illustre le concept de fermeture de fissure induit par plasticité (figure 1-3). La

zone plastique développé au niveau de la pointe de la fissure (figure1-3).

front de fissure avancée de 1a fissure
|

] il
Kmax /D.\ T I
c \ . allongement plastique
p/ \ AKyy permanent
it ey A
Kop|— E
ouverture dc la fissure Koo . : fermeture de fissure

__ . .

- Matériau chargé en compression

I Matériau déformé élastiquement en traction

Figure 1-2 : Principe d’ouverture et de fermeture de la fissure

La vitesse de fissuration et exprimé par :
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da

== Ak (1-21)

C et m sont des paramétres expérimentaux du modele d’Elber.

Le facteur d’intensité de contrainte peut étre exprimé par la fonction U(R) :
Akorr = U(R)AK  (1-22)

AvVec :

k -k
U(R) — Kmax"Rouv (1_23)

kmax—Kmin
La fonction U(R) a fait ’objet de plusieurs études. Elber [19] fut le premier a
déterminer la fonction U(R) pour 1’alliage d’aluminium 2024T351 dans un état

de contrainte plane :
U(R) = 0.5+ 0.4R 0.1 <R « 0.7 (1-24)

Benguediab[21] a montré que dans le cas de 1’alliage d’aluminium 2024T351, le
rapport de charge kop/kmax Ne devient constant que lorsque kma depasse une
valeur critique de 15Mpa (m)Y2. La fonction U(R) déterminée en déformation

plane, et sous la forme suivante :
U(R) = 0.35+ 0.081R + 0.6R%? R > 0.1 (1-25)

D’autres modeles de fermetures de fissures basés sur le modéle d’Elber ont été
développés pour différents type d’alliages d’aluminium [23,24]. A titre
d‘exemple cité le modéle de Katcher et Kaplan [23] (équation 1-26) pour
I’alliage 2219T851,le modéle de Kumar et Garg [25] (équation 1-27) pour
I’alliage 6061T6 et le modele Chand et Garg [26] (équation 1-28).

U=0.68+091R 0.08 < R < 0.3 (1-26)
17



Chapitrel : Géneralite sur la fatigue des matériaux

U=0.69+05R+021R? 0.2 <R <0.3(1-27)

U = Kmax B8R+60) | 4 3p 4 0.2(1-28)
1000 8.8

Entaille Fissure de fatigue
Zone plastique

Enveloppe de zones
plastique prévues

Figure 1-3 : Développement d’enveloppe de zones plastiques autour d’une
fissure de fatigue en cour de propagation

D’autres mécanismes peuvent participer a la fermeture de la fissure induit par

rugosité (figure 1-4) et la fermeture induit par oxydation (figure 1-5).

18



Chapitrel : Géneralite sur la fatigue des matériaux

Front de fissure
N

ta

T

Figure 1-4 : Fermeture induit par rugosité

D¢bris d’oxydes Front de fissure

\

Couches d’oxydes Contacts

Figure 1-5 : Fermeture induit par oxydation

b-Modeéle de Nasgro :

Le modele de Nasgro utilisée dans la préediction de la vitesse de fissuration de
fatigue a été développé par Forman et Mettu [27] le modéle de Nasgro predit la

vitesse pour les trois domaines est sous la forme :
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(1 _Akth)p

LA™ g (1-29)

(1
Akcru:

C,m,p,q sont des parametres empirigque

KmaxKerit sont respectivement le facteur d’intensité de contrainte et le facteur

d’intensité de contrainte critique.

f représente la contribution de la fermeture de la fissure :

. max(R, Ay + AR + A;R* + AsR®) R =0
f=—%={A,+A4R -2<R<0(1-30)
T A + 24, R< -2

Les coefficients A; sont données par :

1
(A, = (0825 — 0.34a + 0.052%)[cos(2 ) e

A; = {A; = (0415 = 0.071Q) 0 g, /0o (1-31)
A2=1_A0_A1_A3
kAg = ZAO +A1 - 1

o : Rapport de contrainte / déformation plane

omax/00: Rapport de la contrainte maximal appliquée sur la contrainte

d’écoulement.

Aky, : Amplitude du facteur d’intensité de contrainte seuil donnée par :

1

Ak, = Ak (=

w2 (2 )(1 R))(”CthR) (1-32)

Akg : amplitude du facteur d’intensité de contrainte seuil a R=0

a : longueur de la fissure
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Chapitrel : Géneralite sur la fatigue des matériaux

ao . longueur de la fissure initiale
Cy, . coefficient seuil
Les valeurs de Ak et ¢y, sont donnée par la base de données matérielle

L’effet de I’épaisseur est inclut dans le mode¢le et dépend rapport Kei/Kic donnée

par :
Keri ~(Ak)?
—TL =1+ Bge = “to’ (1-33)
ic
Kic : ténacité du matériau
Ay, By : parametres d’ajustement
t . Epaisseur
to : Epaisseur de référence (condition de déformation plane)

La condition de déeformation plan définie par :
— 2

On remarque que ce modele décrit tous les domaines de propagation et tient
compte des caractéristiques du matériau : la ténacité, la limite élastique et des
parametres de chargement : rapport de charge et ’effet de fermeture de fissure.
L’évaluation de la durée de vie en fatigue par ce modéle demande des
procédures numériques lourdes pour 1’évaluation de tous les paramétres et
I’intégration numérique. Afin de balayer ces inconvénients, un nouveau modele
tres simple a été elaboré par Mohanty et al [28,29] nommé modéle exponentiel
reliant la longueur de la fissure au nombre de cycles et dépend des parameétres

du matériau.
1-5Parametres affectant le comportement en fatigue :
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Chapitrel : Géneralite sur la fatigue des matériaux

a- Effet de Bauchinger :

Il ne s’observe que dans les essais traction\compression [30]. La traction écrouit
le matériau dans le sens traction (augmentation de la limite d’¢élasticité) mais
I’adouci dans le sens de la compression donc on a déplacement du centre du

domaine élastique.

| 05| = | O |

Figure 1-6 : Effet de Bauchinger
b- Effet de Rochet :

En appel 1’augmentation progressive de la déeformation a chaque cycle, méme en

régime stabilise effet de Rochet (adoucissement de matériaux figurel-7) [30].
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Chapitrel : Géneralite sur la fatigue des matériaux

o O¢

Figure 1-7 : Effet de Rochet

c- Durcissement-adoucissement cyclique :

L’étude du comportement sous sollicitation cyclique induit I’examen de
I’évolution de I’amplitude de contrainte au cours des cycliques en fonction de
I’amplitude de déformation imposée. Il est souvent possible de distinguer deux
stades de consolidation cyclique un stade d’évolution rapide de I’amplitude de
contrainte reste constante ou quasi-constante [30]. L’adoucissement se manifeste
lorsque 1’amplitude de contrainte Ac diminue au cours de cycle successif a
déformation imposeé, ou lorsque la déformation Ac augmente a contrainte

imposé.
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Chapitrel : Géneralite sur la fatigue des matériaux

L=
ﬁs = C'tE

M A TARATRA,
mlmlmm

stabihise

Figure 1-8 : Adoucissement

Le durcissement (figure 1-9) se manifeste lorsque 1’amplitude de contrainte Ac
augmente au cours de cyclique successifs a déformation imposé, ou lorsque la

déformation Ae diminue a contrainte imposé.

Ne=Cte

— w—

L=

i
I

‘ﬁ-

™

HI

| stabilisé
——

Figure 1-9 : Durcissement
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Chapitre 2 : Techniques du collage

2-1Introduction :

Depuis longtemps, ’homme réalise des assemblages par collage pour créer des
objets utilitaires ou décoratifs. Au cours de I’histoire, I’adhésif a subi diverses
transformations jusqu’a la conception aujourd’hui de résines synthétiques, qui
sont largement employées dans de nombreux processus de fabrication.

Ces résines offrent, entre autres, la possibilité de rassembler des matériaux qui
jusqu’alors ne pouvaient pas étre collés.

A partir du milieu du vingtieme siéecle, les avancées dans le domaine des
sciences des matériaux et la constante nécessité de disposer de structures plus
performantes, plus légéres, plus résistantes et plus fiables, ont motivé le
développement de nouvelles méthodes d’assemblage structural.

L’assemblage par collage semble étre une technique prometteuse avec des
avantages comme la réduction du poids, la possibilité d’unir difféerents
matériaux, une bonne résistance a la fatigue, I’atténuation du choc et la facilité
pour rassembler les formes les plus complexes.

Les collages sont de plus en plus employés dans 1’industrie, aussi bien pour les
liaisons entre pieces métalliques qu’entre picces composites.

Les assemblages collés sont parfois plus intéressants que les méthodes
classiques car les concentrations de contraintes dues aux trous et les éléments de
liaison, comme rivets et vis, n’y sont pas présentes.

Les tensions sur les extrémités sont aussi réduites car la colle remplit tout
I’espace entre les deux éléments rassemblés, ce qui favorise la répartition des
efforts.

Dans I’industrie aérospatiale, 1’utilisation de plaques de matériaux composites
collées a structures métalliques, afin de renforcer ou de réparer ces structures,
est déja reconnue comme une technique efficace.

Dans I’industrie automobile, quatre a cing kilogrammes de colle interviennent
actuellement dans D’assemblage des différents ¢léments d’une voiture de

tourisme et il faut s’attendre a voir croitre cette masse de colle.
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L’utilisation d’adhésifs présente pourtant quelques inconvénients comme la
faible résistance a la température et I’absorption de 1’eau.

Les composants collés peuvent aussi présenter des défauts qui réduisent la
qualité de I’assemblage comme les porosités et les espaces vides.

Une bonne qualité d’adhésion est garantie par les essais avec lesquels on est
capable de déterminer les caractéristiques mécaniques de 1’assemblage ou bien
de détecter les défauts a I’intérieur de la couche de colle.

Il existe deux types d’essais : les premiers provoquent la rupture de
I"éprouvette, les deuxiemes sont des contréles non destructifs.

Les essais destructifs les plus fréquemment utilisés consistent & mesurer la force
nécessaire pour faire propager une fissure dans I’interface collée.

Selon le mode de sollicitation, on peut envisager divers types d’essais
destructifs.

Les plus utilisés sont les essais DBC (Double Cantilever Beam), ENF (End
Notched Flexure) et MMF (Mixte Mode Flexure).

Parmi les tests non destructifs, les principaux mis en ceuvre en Vue de détecter
des defauts de collage sont les méthodes ultrasonores, 1’interférométrie
holographique et la thermographie infrarouge.

Les mécanismes d’adhésion, de méme que les mécanismes de vieillissement
dans les collages, restent encore mal connus. Le manque d’outils numériques
fiables et efficaces pour la prédiction de la capacité de charge de ce type
d’assemblage limite encore son application.

Pour essayer de comprendre ces mécanismes, il existe beaucoup de modeles qui
permettent d’expliquer certains des comportements observés, mais nous sommes
encore loin de voir paraitre une théorie unifiées de I’adhésion et du collage.

La rupture d’un joint collé est le résultat de |I"évolution et de I’interaction de

plusieurs processus complexes de déegradation dans la couche de colle.
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Ces processus commencent par 1’énucléation et ’augmentation de microcavités,
qui amenent progressivement a la perte de 1’adhésion et au développement de
fissures macroscopiques.

La simulation de ces mécanismes de dégradation a été analysée a partir de deux
approches différentes.

La premiére est basée sur des méthodes qui utilisent directement la mécanique
élastique linéaire de la rupture.

La position et la longueur de la fissure initiale doivent ici étre définies.

Dans ce cadre, on part du postulat suivant:

Le matériau est uniformément élastique, méme a la téte de la fissure ou des
tensions infinies sont analytiquement obtenues.

Cette approche n’est jamais compléte pour des vrais mateériaux dans lesquels il
y a toujours une zone en etat de progressif endommagement localisée a la téte de
la fissure.

Notamment pour des joints collés, cette zone doit étre considérée comme
longue, et son influence sur le comportement général de la structure ne peut pas
étre négligeée.

Plus grande est la zone, plus stable est la propagation de la fissure.

La deuxiéme approche s’appuie sur les formulations basées sur
I’endommagement.

Ces méthodes sont tres intéressantes pour des calculs pratiques car les efforts de
rupture peuvent €tre obtenus sans utilisation d’un critere de fracture.

En outre, dans une description avec endommagement, le comportement de la
fracture est d’une certaine fagon contenu dans le modele constitutif, dans la
mesure ou un domaine formé par un matériau complétement endommagé
constitue une fente.

Les modeles d’interface, qui peuvent étre considérés comme une généralisation

du concept de fissure fictive de Hillerborg, sont aussi dans cette catégorie.
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La principale idée dans les modéles d’interface est que le processus de
dégradation, qui apparait dans les structures formées par assemblage d’éléments
individuels, peut étre décrit a une échelle intermédiaire:

La méso-échelle. Cette approche, qui a été developpée principalement pour la
simulation de la dégradation des matériaux composites, considére que la
séparation entre les plis se développe a I’intérieur d’une couche mince de
matériel fibreux : les interfaces inter-laminaires. Largement traitées dans la
littérature, les interfaces sont définies comme des surfaces d’épaisseur nulle,
capables d’assurer la continuité des efforts et des déplacements entre les
éléments adjacents.

L’introduction de ces composants microscopiques permet la simulation
effective de I’amorcage et de la propagation de la fissure.

La difficulté, en utilisant ce type de modele, est justement 1’identification des
parametres de ’interface.
Une interface 1solée n’existe pas physiquement et ne peut pas Etre testée.
La réalisation d’essais sur une couche de colle, par exemple, peut donner les
caractéristiques physiques de cette colle, mais ces caractéristiques ne sont pas
les parametres utilisés dans un mod¢le d’interface.
L’interface ne peut pas étre décrite en dehors du cadre de I’assemblage étudié.
Les parametres d’interface sont valables uniquement pour la colle, le matériau et
les traitements de surface pour lesquels ils ont éte identifiés.

Les essais sur les structures collées sont donc indispensables.

2-2Historique sur le collage :
Le collage est I'une des premicres techniques d’assemblage d’une structure
utilisée par I’homme.
Ce dernier s’est en effet servi tres tot des produits d’origine végétale, animale et
minérale tels que la gomme arabique, le latex, les farines de céréales, le goudron

etc... pour concevoir de la colle.
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Dés la plus haute antiquité, la cire d’abeille fut par exemple utilisée pour les
sceaux.

Cette technique permettait de fermer un pli et de graver, par moulage, une
signature attestant 1’identité de I’expéditeur.

Au début du XXe siecle, d’autres techniques d’application de colles naturelles se
développent comme I’empaquetage et 1’étiquetage.

Jusqu’alors, les industriels restaient toujours dépendants plus ou moins
directement des produits naturels.

Cette situation change brutalement avec la fabrication des résines synthétiques
et le développement de la chimie des macromolécules.

La notion de colle structurale apparait dans les années 1940.

Les études entreprises sur les collages caoutchouc-métal et bois-métal et la mise
au point des polyuréthanes et des colles phénoliques impulsent le
développement des techniques de collage métal-métal.

Ces colles, qui permettent une trés grande résistance, commencent a étre
utilisées dans la construction des avions.

Les résines €poxy (permettant d’effectuer des collages sous faible pression) et
les polymeres silicones (utilisés soit pour coller, soit pour jouer un simple role
de joints d’étanchéité et/ou de dilatation thermique) sont découverts a la méme
épogue.

C’est apres la Deuxieme Guerre mondiale que le collage empirique devient
veritablement une science.

Les laboratoires de recherche et de développement commencent a étudier les
lois du collage, le vieillissement et la durée de vie des assemblages collés.

Diverses théories et modeles sont proposés pour comprendre les mécanismes du
collage, pour déterminer les principaux parameétres actifs ainsi que leurs
importances respectives selon les conditions de réalisation de 1’assemblage

souhaité.
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Les domaines d’application sont des lors de plus en plus vastes, ils ne sont plus
cantonnes a 1’aérospatial et a I’industrie.

Les médecins et dentistes sont en effet intéressés par ces techniques de collages.
Des colles biocompatibles ont été mises au point pour résoudre des problémes
de fixation en chirurgie et en odontologie.

Par exemple, en orthopédie dento-faciale, les verrous sont collés sur la face
externes des dents pour modifier la denture en cas de malocclusion et

d’esthétisme ingrat.

2-3Avantages et désavantages du collage structural :

L’assemblage par collage présente de nombreux avantages par rapport aux
techniques traditionnelles employées en aéronautique comme le rivetage ou le
soudage. Elle est tout d’abord trés rapide a mettre en ceuvre, d’autant plus que

son application est souvent automatisée.

Elle s’adapte lorsqu’il faut assembler des matériaux différents, fragiles ou
minces. L’assemblage entre les matériaux est continu ce qui permet de repartir

uniformément les efforts et d’éviter les concentrations de contraintes.

Il en résulte une résistance mécanique supérieure a celle produite par le rivetage
par exemple. Elle ne nécessite pas d’échauffement local important, comme pour

le soudage, et ainsi ne modifie pas les propriétés des matériaux a assembler.

Le gain de poids est importants, les adhésifs absorbent une partie des vibrations

et apportent une isolation aussi bien thermique, phonique qu’électrique.

Répartition homogene des contraintes : Les techniques d’assemblage qui font
intervenir des connecteurs traditionnels de type rivets, vis,..., modifient, voire
détruisent les substrats et induisent des concentrations de contraintes locales qui
sont préjudiciables pour la tenue des pieces dans le temps.
L’assemblage par collage forme un joint qui assure généralement une bonne
continuité des efforts et une meilleure répartition des contraintes.
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Gain de poids : La suppression des pieces d’assemblage traditionnelles permet
également un abaissement de poids non négligeable.

Dans le domaine aéronautique par exemple, les assemblages collés permettent
d’alléger de 20% le poids des avions.

Assemblage de matériaux trés minces : Il permet d’assembler des matériaux
minces, qui ne pourraient pas étre assemblés par rivets ou vis par exemple ou
des matériaux de nature trop différentes (impossibles a souder) tels que
I’aluminium sur le titane, métaux sur les plastiques,... .

Atténuation des vibrations : Cette méthode d’assemblage a des propriétés
antivibratoires donc insonorisantes si 1’épaisseur du joint est suffisante (par
exemple, collage de raidisseurs de capot et de portes en construction
automobile).

Design : Du point de vue esthétique, 1’assemblage est peu visible et on peut
obtenir des pieces a ’aspect lisse, sans sur €paisseurs.

Mais cette technique connait aussi des désavantages :

- les surfaces doivent étre parfaitement propres,

- les traitements de surfaces mécaniques ou chimiques sont souvent nécessaires
pour, respectivement, modifier la rugosité pour augmenter les surfaces de
contact et augmenter les énergies libres de surface,

- le manque de moyens fiables de contréle non-destructif.

2-4Différents types du collage :

Il existe une multitude de colle, et la technique du collage n’est pas récente,

puisque I’on colle depuis I’antiquité.
Depuis les « colles » ancestrales : bitumes, cires etc.

Jusqu’aux colles les plus modernes : de plus en plus impliquées dans les

procedés industriels, le monde du collage est en constante évolution.
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Il est possible de classer les colles selon de nombreux critéres en fonction par

exemple de :

Leur origine : « naturelle » ou « synthétique ».

Leur usage : colle a bois, colles de freinage.

Leur composition : vinylique, acrylique.

Leur méthode de prise.

Nous proposerons une vision plus transversale et simplificatrice :
Une colle sera chaude ou froide, réactive ou non reactive.

La colle sera dite chaude si de maniére extemporanée a sa dépose sur le
premier support, un conditionnement thermique a permis de I’amener a sa
fluidité optimum afin d’assurer un bon pouvoir mouillant gage d’une bonne

adhésion.

Il en est ainsi des résines thermo fusibles « Hotmelt » mais aussi des gélatines

etc.

La colle sera froide si son usage ne réclame pas d’opération de réchauffement

particulier pour sa dépose.

Etant entendu que toutes les colles correctement conditionnées se conservent et

s’utilisent a la température ambiante.

Il en est ainsi des colles blanches en solutions ou dispersions, des cyanoacrylates

des polyuréthanes etc.

La prise de la colle (cohésion) se fait totalement ou partiellement par le biais de
réactions chimiques vraies, que 1’on nomme réaction de polymérisation et/ou de

réticulation.
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Les interactions entre les molécules de résines sont fortes. La cohésion du joint

est élevée.
La tenue du collage I’est aussi, I’évolution est le plus souvent irréversible.

La prise de la colle se manifeste par le rapprochement des molécules de résine
I’'une de D’autre, leur interpénétration physique et 1’apparition de forces

d’attraction faibles.

Les interactions entre les molécules de résine sont faibles, La cohésion du joint

est faible a modeste, Le collage est souvent réversible.
a-Colles a sechage par évaporation :

Technologie utilisée

Ces colles sont constituees de polymeres dissous dans un solvant (Poly
chloroprene, Polyuréthane) ou dispersés dans I'eau (colle blanche vinylique).
(Composition a base d'acétate de polyvinyle, de cellulose, de caséine, d'alcool
polyvinylique ou de poly vinylpyrrolidone).

Procédé de collage

Le procédé de collage est obtenu par évaporation de solvant ou d'eau ou par
coalescence d'un polymeére en dispersion a base d'eau : lorsque l'eau ou le
solvant est évaporeé, les molécules de polymére se rapprochent de plus en plus
jusqu'a former un film de colle continu.

Applications

Selon la composition chimique de la colle, I'adhérence a différents matériaux se
fera a un degre plus ou moins important. Ces colles sont genéralement utilisées
pour des supports a base de cellulose (papier, carton et bois) ou pour des
applications ménageres.

b-Colles thermoplastique :

Technologie utilisée
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Ces colles sans solvant sont fabriquées a base de matériaux thermoplastiques.
Un matériau thermoplastique est un polymere qui se liquéfie sous I'effet de la
chaleur et qui se solidifie en refroidissant

Procédé de collage

La colle thermoplastique est chauffée et appliquée a I'état liquide a l'aide d'un
pistolet a colle ou d'une buse de collage. La prise se fait en quelques secondes
par refroidissement.

Applications

Les colles thermoplastiques sont utilisées dans les emballages, la reliure,
I'industrie textile et de la chaussure, les meubles, I'automobile et la fabrication
de composants électroniques.

C-Colles contact :

Technologie utilisee

Ces colles sont constituées de caoutchouc naturel et de poly chloropropene
(Néoprene).

Procédé de collage

Ces colles doivent étre appliquées sur les deux surfaces a joindre. Laisser les
sécher un certain temps avant de les appliquer I'une contre l'autre. Une fois les
deux surfaces jointes, la prise est tres rapide, et il n'est donc généralement pas
nécessaire d'appliquer une pression prolongée. Des serres jointes sont donc
inutiles.

Applications

Les colles de contact sont utilisées dans I'industrie du meuble et de la chaussure.
D-Colles auto-adhesives (PSA) :

Technologie utilisée

Le terme auto-adhésif est couramment utilisé pour désigner une catégorie bien
précise de colles a base de matériaux élastoméres tels que les copolymeres en
bloc de styrene qui, a I'état sec, conservent leurs propriétés adhésives a

température ambiante ou a basse température.
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Procédé de collage

Ces colles forment une zone d'adhérence lorsqu'une pression est appliquée afin
de lier la colle au support.

Applications

Les colles auto-adhésives sont concues pour des applications permanentes ou
temporaires et certaines PSA haute performance a application permanente
présentent des valeurs d'adhérence élevées. Elles sont utilisées, entre autres,
pour les rubans auto-adhésifs, les étiquettes, les blocs note, les garnitures
d'automobiles.

E-Colles polyuréthane :

Technologie utilisee

Les colles polyuréthane sont basees sur la chimie des Polyisocyanates et
Polyéther / Polyols polyentériques.

Elles existent en structure mono ou bi-composants.

Procédé de collage

Les colles mono composant (PULK) réagissent a I'humidité de I'air et peuvent
étre appliquées a température ambiante (PUR) ou a température élevée comme
pour les colles thermoplastiques (HMPUR). Les colles bi-composantes (PU2K)
doivent étre mélangées selon des proportions précises avant utilisation.
Applications

Ces colles sont utilisées dans I'assemblage industriel, les emballages souples et
le collage des pare-brise.

F-Colles a basse de résine époxy :

Technologie utilisee

Les colles époxy représentent une part importante dans la catégorie des colles
appelées "colles structurelles”. Comme pour les colles polyuréthane, elles sont
disponibles en structure mono ou bi-composants.

Procédé de collage
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Les colles époxy mono-composantes doivent étre durcies a température elevée
alors que les colles époxy bi-composantes offrent une adhérence a température
ambiante. Elles peuvent étre rendues souples ou rigides, transparentes ou
opaques/colorées, a prise rapide ou a prise extrémement lente.

Applications

Ces colles hautes performance sont utilisées dans diverses applications, comme
les transports, les clubs de golf, les skis, les snowboards, ou des applications
ménageres - nécessitant des zones d'adhésion de forte résistance.

G-Colles anaérobiques :

Technologie utilisée

Les colles anaérobies basées sur la chimie des diacrylates sont des colles mono-
composantes qui durcissent rapidement pour former une surface d'adhésion
résistante entre deux surfaces ne pouvant présenter aucune inclusion dair.
Procédé de collage

L'oxygene est un inhibiteur pour les colles anaérobies. En présence d'oxygene
dans l'air, le produit ne réagit pas et reste a I'état liquide. Les deux conditions
suivantes sont nécessaires pour un durcissement correct :

*Contact avec une surface métallique.

» Absence d'oxygene ou d'air.

Applications

Ces colles sont recommandées pour une utilisation sur des surfaces métalliques,
pour le freinage d'écrous et de boulons.

H-Colles cyanoacrylates :

Technologie utilisee

Les colles au cyanoacrylate sont des colles acrylate mono-composant souvent
appelées “Super glues”.

Procédé de collage
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Les colles au cyanoacrylate durcissent instantanement lorsqu'elles sont en
contact avec des surfaces de jointement par une réaction avec I'humidité de
surface (polymeérisation anionique).

Applications

Ces colles sont utilisées dans les colles industrielles et domestiques, dans les
colles vétérinaires et dans les applications médicales.

I-colles a base polymeres silylés :

Technologie utilisée

Les mastics et les colles silylés durcis-sables a I'humidité sont le résultat des
développements récents des derniéres années. Les colles et les mastics en sylane
modifié basés sur les SMP (polymeére en silane modifié) sont congcus comme des
structures mono-composantes.

Procédé de collage

Les colles SMP doivent étre appliquées entre 5°C et 30°C et la prise demande
10 a 30 minutes par réaction avec I'humidité de l'air.

Applications

De par leur structure chimique, ces types de polymeéres offrent une bonne
résistance aux intempéries et au vieillissement ainsi qu'une capacité d'adhesion
sur quasiment tous les supports, sans avoir recours a des primaires. Ces colles se
distinguent surtout dans les cas ou des joints de construction élastiques sont
nécessaires.

J-colles silicone :

Technologie utilisée

Les colles a la silicone sont basees sur la chimie des poly-siloxanes, ce qui offre
une grande souplesse méme a des températures peu elevées et qui présentent une
bonne résistance a I'hnumidité et a la température. Elles existent en structure
mono ou bi-composants.

Procédé de collage
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Les deux types de structure durcissent par polycondensation amorcée par
I'numidité pour les structures mono-composant et par réaction d'un ester d'acide
silicique avec du poly-siloxanes pour les structures bi-composants.

Applications

Les colles a la silicone offrent des joints résistants a I'humidité sur des supports
en verre et en céramique et sont, par conséquent, principalement utilisées pour

les joints d'étanchéité dans les installations sanitaires.

2-5Définition de I’adhérence :

L’adhérence constitue une propriét¢ de 1’assemblage coll¢. Dans le cas d’une
rupture inter faciale, elle peut étre assimilée a 1’énergie nécessaire pour séparer
les deux parties d’un assemblage. Elle tient compte du travail a fournir pour
rompre les liaisons inter faciales, du travail nécessaire pour déformer les
substrats et 1’adhésif ainsi que de 1’énergie dissipée au cours du travail
meécanique. L’une des grandeurs physiques retenue pour traduire 1’adhérence est
le taux de restitution d’énergie, noté G en hommage au physicien Gibbs. Selon
Roche [31], plusieurs facteurs sont susceptibles d’affecter 1’adhérence. Ces
facteurs concernent les propriétés physico-chimiques du substrat (nature
chimique, rugosité, etc) ainsi que de la couche genérée a sa surface a la suite de
traitements (nature chimique, rugosité, épaisseur...), et de 1’adhésif polymere
(nature chimique de la résine, du durcisseur, viscosité...). Les conditions de mise
en ceuvre de la résine ainsi que les conditions d’essai et de vieillissement de
I’assemblage sont €galement a prendre en compte.

Un assemblage coll¢ est constitué¢ de trois zones : le substrat, I’adhésif et
I’interface  substrat/adhésif. La détermination de [D’adhérence passe
obligatoirement par la rupture de I’assemblage, une rupture qui doit étre
nécessairement localisée a cette interface. Dans le cas contraire, c’est la
cohésion du substrat ou de 1’adhésif qui est mesurée. Néanmoins, la rupture dans

I’un des matériaux peut renseigner sur le niveau d’adhérence, a condition que la
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résistance de I’assemblage soit égale a la résistance propre de 1’élément le moins
résistant de I’assemblage. La Figure 2-1 représente les quatre types de rupture

qu’il est possible de rencontrer.

Figure 2-1 : zones de rupture d’un assemblage collé
a)Rupture cohésive du substrat b)Rupture cohésive de I’adhésif

c)Rupture interracial d)Rupture mixte

Lorsque le substrat est plus fragile que I'adhésif et que I'interface entre les deux est
forte alors la rupture a lieu dans le substrat, (Figure 2-1a). La rupture est alors
qualifiée de cohésive dans le substrat. D’un point de vue technologie, elle
constitue le cas de figure idéal, a condition toutefois, que la sollicitation du test
mécanique soit comparable pour le substrat, 1’adhésif et I’interface.

A P’'inverse, quand I’adhésif constitue la zone de faiblesse, mais que 1’interface
avec le substrat reste forte, la rupture est cohésive dans I’adhésif. La rupture
dans ce dernier est également considérée comme représentative d’un « bon »
collage. L’énergie mesurée dans cette configuration ne dérive pas forcément des
propriétés intrinseéques de 1’adhésif.

Bien que théoriquement 1’énergie de rupture doive étre constante quand la
fracture est localisée au sein de 1’adhésif, Cognard [32] a démontré qu’elle peut
s’accroitre avec le traitement de surface. Il relie cette augmentation a la
transmission dans 1’adhésif de la force appliquée au substrat, qui est fonction de
la densité de points d’ancrage a I’interface et de la quantité de chaines qu’ils

entrainent lorsqu’ils sont contraints.
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La Figure 2-1c représente 1’unique configuration dans laquelle 1’adhérence peut
étre mesurée. Il s’agit de la rupture inter faciale, ou adhésive. L’interface
substrat/adhésif devient la zone vulnérable de I’assemblage. Pourtant, il n’est
pas evident que ce type de rupture soit le reflet d’'un mauvais collage. En effet,
plusieurs facteurs sont susceptibles de déplacer la zone de la fracture sans
nécessairement changer la résistance a la rupture.

Ces facteurs comprennent la rugosité, la composition de 1’adhésif ainsi que la
vitesse de sollicitation. Sener et Delannay [33], lors d’un essai de pelage sur un
assemblage acier/époxyde, ont constaté le passage d’une rupture inter faciale,
aux basses vitesses, a une rupture cohésive avec I’accélération de la sollicitation.
Enfin, la rupture peut se manifester simultanément dans 1’adhésif (ou le substrat)
et a I’interface substrat/adhésif, comme décrit sur la Figure 2-1d. La rupture est
dite mixte.

2-6L es tests de rupture :

De multiples ¢léments influent sur [’adhérence d’un joint collé. Les
caracteristiques physico-chimiques superficielles des adhérés, les propriétés
rhéologiques et le protocole de réticulation des adhésifs, ainsi que les conditions
de sollicitation de 1’assemblage sont autant de parameétres qui peuvent gouverner
I’énergie de rupture des assemblages et sont propres a chaque essai mecanique.
Cette variété de facteurs améne donc a un large panel de tests mécaniques
destructifs. Allen [34] n’a recensé pas moins de 300 essais d’adhérence
différents. Les plus couramment utilisés sont en genéral normalises et font
1’objet de nombreux travaux [31, 32, 35].

Malgre cette diversité, ces essais mécaniques peuvent étre classes suivant trois
grandes classes selon le mode de sollicitation qu’ils privilégient. Ces différents

modes de sollicitation sont exposes dans la Figure 2-2.
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abd

Mode | Mode I1 Mode I
Figure 2-2 : Représentation des modes de sollicitation pour un assemblage

Dans le mode I, également appelé mode d’ouverture, les contraintes sont
perpendiculaires au front de fissure ainsi qu’a I’interface. En ce qui concerne le
mode I, ou mode de glissement droit, les contraintes restent perpendiculaires au
front de fissure tandis qu’elles deviennent parall¢les a 1’interface. Enfin, pour le
mode I, ou mode de glissement vis, les contraintes sont paralléles au front de
fissure et a I’interface.

Le choix du mode de sollicitation est fonction des matériaux, du type
d’information recherché et surtout de la représentativité du comportement vis-a-
vis d’une configuration en service [36]. Par exemple, certains tests seront
réserves a la caractérisation substrat/adhésif spécifique, alors que d’autres se
focaliseront plutét sur les conditions d’utilisation. Parmi les 300 essais
d’adhérence inventoriés par Allen, la Figure 2-3 regroupe ceux qui sont le plus

fréqguemment employes.
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(a) Traction (b) Cisaillement

.
B A +4 00T

(c) Pelage (d) Clivage

Figure 2-3 Essais mécaniques les plus frequemment employes pour les
assemblages collés

Le test en traction (Figure 2-3a) s’adresse surtout aux matériaux rigides. La
sollicitation principale s’effectue suivant le premier mode.
Une expérience de cisaillement (Figure 2-3b) sollicite 1’assemblage
majoritairement suivant le mode II. L’influence du mode I ne doit pas étre
ignorée, puisqu’elle peut agir sur la rupture sous certaines conditions. Sa
simplicité¢ de mise en ceuvre, ainsi qu’une résistance supérieure de 1’assemblage
lorsqu’il est sollicité en mode Il et I1l, en font le test le plus employée et
représentatif des conditions réelles d’utilisation. Il s’adresse essentiellement aux
matériaux rigides.
L’essai de pelage (Figure 2-3c) doit posséder au moins un substrat de flexible. I
consiste a arracher une fine couche d’adhésif. La force de pelage pourrait étre
assimilée a la mesure directe de 1’énergie de rupture. A nuancer cependant,
puisqu’elle varie avec I’angle de pelage. Il convient alors de considérer la
déformation de la partie pelée [37]. La sollicitation prépondérante est également
le mode d’ouverture I. Cet essai constitue une méthode de choix quant a
I’évaluation de 1’adhérence des matériaux tels que les rubans adhésifs.
Le clivage (Figure 2-3d) consiste a propager une fissure au sein du joint collé

dans le cas d’une adhérence entre deux substrats rigides. La sollicitation peut se
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faire soit en imposant une charge constante : le Double Cantilever Beam (DCB),
soit en imposant un déplacement constant : clivage en coin ou Wedge Test.
L’ensemble de ces tests permettent d’évaluer 1’adhérence d’un assemblage collé.
Néanmoins, le clivage en coin parait étre la technique la mieux adaptée, car il
permet de suivre le niveau d’adhérence en fonction du temps.

2-6Mécanisme d’adhésion directe :

En physique I’adhésion est I’ensemble des phénomenes physico-chimique qui se
produisent lorsque 1’on met en contact intime deux matériaux, dans le but de
créer une résistance mécanique a la séparation. L’adhésion intervient dans des
multiples domaines. Elle est soit directe, soit Médée par un matériau
intermédiaire L’adhésion directe entre matériaux est rare. Elle a lieu uniquement
pour des matériaux trés lisse et extrémement propres (mica ou silicium par
exemple), que 1’on provient a mettre en contact intimes c’est-a-dire a des
distances de 1’ordre de la taille atomique (nanometre) les différents mécanismes
qui donnent lieu a une adheésion directe entre matériaux sont :

2-6-1La theorie mécanique :

La théorie de 1’ancrage mecanique, initiée par Mac Bain dés 1926, est la plus
ancienne des théories de I’adhésion. Ce modele considére que 1’origine de
I’adhésion provient d’un ancrage physique du revétement dans les aspérités
présentes a la surface du substrat. 1l en résulte un accrochage mécanique entre
les deux surfaces. Ce mécanisme n’est donc applicable que lorsqu’il existe un
contact intime entre les deux matériaux et que le revétement (la colle, la
peinture...) mouille bien la surface du substrat afin de pouvoir pénétrer les
anfractuosités de sa surface. Mais 1’adhésion sur des surfaces parfaitement lisses
suppose d’autres théories.

2-6-2La théorie électrique :

La théorie électrique a été développée par Deryagin. A la surface des couches
d’oxydes a caractére ionique, les hétérogénéités chimiques et les défauts de
surface aboutissent a la formation de charges électrostatiques. Le systeme
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revétement/substrat est alors assimilé a un condensateur plan dont les armatures

seraient les deux couches électriques formées au contact des deux surfaces.
2-6-3La théorie de la diffusion :

La théorie de la diffusion a été proposée par Voyuskii. Elle s’applique aux
matériaux polymeres compatibles (c’est-a-dire lorsqu'au moins un monomere est
soluble dans I’autre monomere), en particulier a 1’auto adhésion, lors du contact
de deux matériaux de méme nature, comme le caoutchouc. Dans cette théorie,
I’adhésion résulte de I’inter diffusion des molécules ou des chaines d’un des pré-
polymeres dans 1’autre. L’interface entre les deux materiaux disparait au profit
d’une interphase, dont les propriétés physico-chimiques varient continiment,
depuis les propriétés du premier matériau jusqu'a celles du second. Cette
adhésion est contrdlée par les phénomenes de diffusion, c’est pourquoi elle

implique la compatibilité des matériaux.
2-6-4La théorie thermodynamique :

Cette théorie, aussi appelée théorie du mouillage, a été initiée par Sharpe et
Schonhorn. Selon cette théorie, 1’adhésion est attribuée aux forces
intermoléculaires (liaisons chimiques de type Van der Waals), existant a
I’interface. Ces liaisons intermoléculaires sont faibles et non dirigées. Elles ont
un champ d’action de I'ordre des distances intermoléculaires. De ce fait, pour
qu’elles s’établissent, il est nécessaire de créer un bon contact entre les deux

surfaces.
2-6-5La théorie des couches de faible cohésion :

Bikerman a constaté la présence de couches de faible cohésion lors de I’analyse
des zones de rupture des joints collés, mais cette théorie est souvent appelée
théorie de I’adhésion par abus de langage. Les forces inter faciales sont toujours
plus fortes que la force de cohésion d’une des nombreuses couches composant

I’assemblage. Il s’ensuit que la rupture aura toujours lieu dans la couche dont la
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force de cohésion est la plus faible, appelée couche de faible cohésion. La
composition de cette couche peut varier. Les causes de cette variation sont

nombreuses.
2-6-6La théorie chimique :

La théorie chimique a été proposée par Buchan et Rae. L’adhésion est basée ici
sur la formation de liaisons chimiques iono-covalentes. Ces liaisons sont parmi
les plus fortes (jusqu'a 1000 kJ.mol™): elles assurent aux assemblages collés une
résistance a la rupture importante et une meilleure durabilité, contrairement aux
liaisons type Van der Waals. La distance d’interaction entre atomes (0,15 a 0,24
nm) impose ainsi un contact intime entre les deux matériaux et donc, la encore,

un bon mouillage.
2-7La préparation des surfaces :

La préparation des surfaces est une phase essentielle dans 1’assemblage par
collage. Elle a pour premier objectif d’éliminer les contaminants et les couches
superficielles de faible cohésion (agents de démoulage des matieres plastiques,
composes de faible masse moléculaire ayant migré a la surface des polymeres,
oxydes fragiles, résidus de corrosion...). Des traitements plus poussés peuvent
permettre de modifier la chimie de surface afin d’augmenter la tension
superficielle ou de favoriser la création de liaisons chimiques avec 1’adhésif.
L’adhesif doit étre appliqué peu de temps apres le nettoyage afin d’éviter la
recontamination de la surface. Différentes methodes de traitement peuvent étre
utilisées :
a- Les traitements mécaniques :

Leur principal objectif est de supprimer les couches de faible cohéesion et
d’augmenter la rugosité de surface. Diverses méthodes sont couramment mises
en ceuvre : le pongage avec des toiles abrasives, le sablage, le grenaillage. A
I’issue du traitement, un nettoyage des objets est toujours nécessaire pour

¢liminer les restes de grenaille ou d’abrasif. .
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b- Les traitements chimiques :
Ce sont les traitements les plus utilisés a I’heure actuelle pour la préparation de
surface. Par contre, ils sont soumis aux critiques notamment sur le plan
environnemental. Des solutions sont cependant développées pour répondre aux
nouvelles exigences réglementaires. Les traitements chimiques ont trois
fonctions principales : le dégraissage, le décapage et la conversion. Les chaines
de production permettent de cumuler aisément les différents traitements de
surface : le passage de cuve a cuve ou I’utilisation de tunnels entraine moins de
manipulation et diminue les risques de contaminations inter-opératoires. Le
cumul de fonctionnalités peut se faire avec plusieurs bains en série ou avec un
seul bain polyfonctionnel.
Le dégraissage :
Le dégraissage est a la base de tous les traitements de surface. Son objectif est
d’¢liminer les matieres grasses et ¢galement les poussieres et autres agents
formant une couche intermédiaire de faible cohésion. Il existe deux grands types
de dégraissage chimique : le dégraissage solvant et le dégraissage alcalin.
-Le principe du dégraissage solvant réside dans la capacité du solvant a
solubiliser les corps gras sans altération du corps dissout ou du solvant lui-
méme. Quatre grandes catégories de solvants peuvent étre utilisées : les solvants
oxygénés (peu utilisés mais présentent des avantages environnementaux), les
solvants hydrocarbonés (trés inflammables), les solvants chlorés (efficace,
ininflammable mais avec un impact sur I’environnement), et les solvants fluorés
(gamme et propriétés larges). En régle générale, le choix du solvant doit tenir
compte des critéres suivants : le pouvoir solvant, le point d’ébullition, la
concentration seuil pour la sécurité et I’inertie vis a vis des matériaux a nettoyer.
-Le dégraissage alcalin en phase aqueuse est basé sur deux actions principales :
la saponification des matieres grasses saponifiables et la mise en émulsion des
corps gras et particules solides restantes. Les piéces a dégraisser sont immergées

dans un bain contenant la « lessive » adéquate, constituée de 60 a 90 % de
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matiere minérale et de 10 a 40 % de matiére organique. Dans la plupart des cas,
le dégraissage alcalin est constitué de plusieurs bains : deux dégraissages
alcalins et au moins deux rincages. Les temps de trempage sont assez longs (5 a
30 minutes). Le ringcage qui suit un dégraissage alcalin est une opération

primordiale car il permet d’¢liminer les tensioactifs qui nuisent a 1’adhésion.

Le décapage : L’objectif du décapage est d’éliminer les composés indésirables
intimement liés a la surface : oxydes, peintures, vernis, revétements
métalliques... Les décapages mécaniques sont souvent préférés a la solution
chimique pour des pieces a géométrie simple car ils sont plus rapides et plus
sélectifs. Par contre pour des pieces a géométrie complexe la solution chimique
reste la référence. Les polluants les plus communs sur les métaux sont les
oxydes et les hydroxydes. Le principe du décapage chimique réside dans la
dissolution et I’éclatement de ces oxydes.
Les produits de base sont constitués principalement d’acides ou de bases
enrichis de composeés destinés a optimiser leur action. Le décapage peut se faire
par aspersion ou par immersion (procedé le plus couramment utilisé). Le rincage
est une étape trés importante car il garantit 1’absence de composés de faible
cohésion qui sont a 1’origine de décollements ou de piqires. Il est réalisé¢ en
cascade pour augmenter son efficacité¢ et réduire la consommation d’eau. Le
decapage chimique est peu utilise pour les matiéres plastiques. Pour ces
derniéres, on a principalement recourt aux voies physiques (sablage,
poncgage,...).
Les conversions :
L’opération de conversion est I’étape ultime de la préparation de surface avant
collage. Toutes les surfaces ne nécessitent pas cette operation et parfois un
simple degraissage peut suffire. La conversion consiste a créer une nouvelle
surface sur un substrat soit en modifiant localement la surface existante, soit en
déposant une couche se superposant a la surface d’origine. Les conversions
chimiques concernent principalement les metaux. Les plus utilisées sont : la
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phosphatation, la chromatisassions, I’oxydation anodique, la métallisation et le
dépodt de primaires. Le traitement  de conversion a pour fonction premiere de
protéger le métal de la corrosion et d’augmenter la durabilité de ’interface et de
I’adhésion. Il peut également favoriser 1’accroche de I’adhésif en augmentant la
rugosité et la réactivité de la surface.

c- Les traitements énergétiques :
La fluoration :
La fluoration est utilisée sur les matieres plastiques afin d’augmenter leur
énergie superficielle et les rendre aptes au collage. Le procédé de fluoration
consiste a exposer un matériau polymere, pendant un temps assez court (~ 3
min), a un gaz de fluor dilué dans un gaz inerte, dans un réacteur sous vide a
température ambiante. Cette opération permet de remplacer des atomes
d’hydrogene par des atomes de fluor sans attaquer la chaine polymérique. La
fluoration de la structure conduit a une polarisation trés forte des molécules du
polymere et donc a une amélioration de la mouillabilité. Ce procédé n’est pas
encore applicable aux matieres métalliques et ceramiques.
Les traitements par plasma froid :
Un plasma est un gaz électriquement neutre dont les especes sont excitées et/ou
ionisées, ce qui lui confere une réactivite élevée. Dans un plasma froid,
contenant des especes ionisées, seuls les électrons sont portés a haute
température, les autres particules (ions, radicaux, molécules) restant a
température ambiante. Ce procédé est particulierement adapté au traitement de
matériaux thermosensibles tels que les polymeres. Les principales actions du
plasma froid sont : la désorption des produits en surface, le nettoyage de la
surface, I’érosion du matériau, le greffage de fonctions chimiques et le dépot
d’un matériau en couches minces.
Un exemple de plasma froid couramment utilisé¢ dans I’industrie est le traitement
corona. Le plasma est obtenu par 1’application d’une décharge contrdlée dans

I’air a pression atmosphérique. Ce procédé¢ permet de traiter le matériau
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directement sur la ligne de production. Cette technologie est utilisée depuis plus
d’une trentaine d’années pour augmenter la mouillabilité¢ et 1’adhésion des
polymeres. Néanmoins, elle ne permet de traiter que des pieces en deux
dimensions. Le traitement en enceinte fermeée et avec une atmosphere controlée
permet de traiter des pieces de forme plus complexe et d’apporter un plus grand
nombre de fonctionnalités a la surface.

Le flammage :

Ce traitement consiste a exposer la surface d’un matériau polymere a une
flamme oxydante générée par la combustion d’un hydrocarbure. L’oxydation
thermique qui en résulte permet 1’introduction de fonctions polaires dans les
molécules de la surface du matériau. Cela a pour effet d’une part d’augmenter
I’énergie de surface et donc la mouillabilité et d’autre part de créer des fonctions
chimiques en surface pouvant interagir avec les fonctions présentes dans
I’adhésif. Ce traitement permet egalement de brdler les contaminations
organiques résiduelles telles que les huiles et les graisses pour lesquelles le
dégraissage serait resté inefficace. Le flammage est un procédé simple a mettre
en ceuvre. Il est appliqué industriellement a des matériaux suffisamment épais et
avec des geométries relativement simples.

Les traitements laser :

Les traitements laser peuvent étre utilisés pour le nettoyage et la préeparation de
surface en vue d’améliorer ’adhésion. Le décapage laser permet d’€liminer
totalement ou de maniére sélective une couche superficielle recouvrant
différents matériaux sans altérer le substrat. Selon la densité d’énergie et le taux
de répétition appliqués sur la surface, I’irradiation laser peut également
permettre d’obtenir, aussi bien sur les matériaux metalliqgues que sur les
polymeres, une rugosité tres fine qui favorisera ’ancrage mécanique de
I’adhésif. Dans le cas des polymeéres, lorsqu’on travaille a des densités d’énergie

inférieures au seuil d’ablation du matériau, il y a formation de fonctions polaires
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sur la surface qui conduisent a une amélioration des propriétés d’adhésion du
matériau.

2-8Réparation de structures endommagées en composite :

Le développement des matériaux composites dans les industries de pointe au
cours de ces dernieres décennies touche désormais des domaines de plus en plus
nombreux : aéronautique, spatial, automobile, ferroviaire, construction civile,
électronique, sport et loisirs, médical .........

La grande diversité des types de renforts, de résines et de procédés de
transformation associés montre que les matériaux composites, qu’ils soient
structuraux ou fonctionnels, sont en pleine expansion. Leur succes est di aux
nombreux avantages qu’ils offrent par rapport aux matériaux traditionnels :
légéreté, bonne tenue a la fatigue, bonne résistance a la corrosion, possibilité
d’obtenir des formes complexes et d’intégrer des fonctions. Ces matériaux
comportent cependant des particularités qui limitent leurs utilisations. Dans
I’aéronautique, par exemple, la sensibilité des composites au percage de trous,
aux chocs, au vieillissement, la mauvaise tenue a la foudre sont quelques
inconvénients qui expliquent une certaine réticence vis-a-vis de ces matériaux.
Pour faciliter leur utilisation, il est donc nécessaire de mieux cerner leur
comportement, d’améliorer les méthodes de calcul associées tout en réduisant le
cout de réalisation des pieces en composites. La cadence de fabrication doit
également étre améliorée pour pouvoir atteindre le marché de 1’automobile.

Les composites dits a< haute performance > utilisent des fibres trés résistantes
et tres rigides comme le bore et le carbone. Ainsi, le type carbone/époxyde est
utilisé actuellement pour une grande variété de piéces dans les avions et
hélicopteres, les satellites, les automobiles haut de gamme, les trains, les voiliers
multicoques etc. Dans le domaine aéronautique, le carbone/époxyde est
maintenant employé pour les structures primaires comme par exemple : les

caissons de voilure, I’empennage, le fuselage, les ailerons, les volets, les dérivés.
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Comme toutes les structures mecaniques, les structures composites peuvent étre
soumises a des chocs et a des impacts a basses vitesses qui sont souvent de
nature accidentelle. Les endommagements engendrés peuvent alors se propager
jusqu’a provoquer la rupture prématurée de la piéce; ce qui peut s’avérer tres
dangereux. Mais dans de nombreuses applications, le cout élevé des structures
stratifiées complexes ne permet pas 1’échange systématique des éléments
endommagés. On peut alors envisager la réparation comme une bonne
alternative économique et mécanique.

La réparation des structures composites peut étre considerée comme étant un
probleme d’assemblage. Les méthodes classiques utilisées pour 1’assemblage
des structures mécaniques sont classées en deux catégories : meécanique
(boulonnage, rivetage...) et physico-chimique (soudage, collage...). Ces
différentes technologies engendrent des chargements spécifiques dans le
matériau composite : compression dans le plan de la stratification (matage pour
un boulonnage ou un rivetage), compression hors plan (pré charge d’un boulon),
cisaillement hors plan (collage).

2-8-1Réparations par boulonnage et rivetage :

Aujourd’hui, la plupart des assemblages mécaniques aéronautiques constituent
de boulons ou de rivets comporte un mastic a I’interface (Figure 2-4&Figure2-5)
pour assurer 1’étancheité et eviter les probléemes de corrosion [38]. Par ailleurs,
les avionneurs cherchent a donner au mastic une fonctionnalité structurale et
ainsi réduire le nombre de fixations.

Le dimensionnement de ce type d’assemblage mixte doit s’appuyer sur des
modéles de comportement qui permettent d’optimiser les paramétres de
conception (dimensions, propriétés de 1’adhésif, couple de serrage, ...) optimaux
en termes de résistance ou de raideur.

La difficulté réside alors dans la détermination du taux de transfert de charge

entre le boulon ou le rivet et le joint de colle.
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Chapitre 2 : Techniques du collage

Cette réparation est trés rapide mais elle nécessite le percage de trous. Cette
opération peut introduire des endommagements ou/et de fortes concentrations de
contraintes. En outre, une masse supplémentaire est ajoutéea cause du
recouvrement et du boulon ou du rivet. Cette méthode est donc utilisee comme

une réparation temporaire.

]

Figure 2-4 : Réparation par boulonnage

(mm)

Figure 2-5 : Réparation par Rivetage

2-8-2Réparations par remplissage de la zone endommagée :

La reparation par remplissage de la zone endommagée demande dans un premier
temps une préparation de la partie endommagée en réalisant un angle biseaute de
2 a 3° (Figure 2-6) ou une surface en escalier sur le pourtour (Figure 2-7) afin de
garantir une bonne adhésion.

Ensuite, la partie éliminée est remplie par des prés imprégné set déposés couche
par couche.

Finalement un cycle de cuisson doit étre applique afin de polymériser
I’ensemble. Cette méthode, utilisée souvent dans I’industrie, produit de bonnes

performances mécaniques et permet de reproduire la forme initiale. En revanche,
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le processus de réparation est long et difficile. Une bonne technique de
réalisation est la clé de la réussite de la réparation.

__— Pl extérieur

| J4
| .
I «——— Plis de patch
' M4 __ Couche de colle
S — ——
A -
Pli rempli ~  Support

Figure 2-6 : Remplissage avec un angle biseaute

=" Pl extérieur

[ 14— Plis de patch

Couche de colle
| [ | o~
| — [
] [
[ -]

Pli rempli ~ = Support

Figure 2-7 : Remplissage avec une surface en escalier

Grabovac. | et D. Whittaker [40] ont utilisé cette méthode pour réparer des
grands bateaux métalliques. Ils ont préparé la zone endommagee en escalier et
reconstruit la partie éliminée par des composites plis par pli. On peut citer aussi
les travaux de Breitzman T.et al. [41] et ceux de Ridha M. et al. [42]. Les
premiers ont etudie le comportement mécanique en traction d’un composite
réparé par des patchs biseautes (Figure 2-8) dans 1’objectif d’optimiser les
parametres de réparation. Les deuxiemes se sont intéresses a la modélisation
numérique d’un stratifie [45/0/-45/90] réparé par un patch en escalier (Figure 2-
9).
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Figure 2-8 : Réparation par patch composite biseaute avec une couche

couverte

VITSTTT TSIV TT ST ITITI ST T T TS T TSI TITT ST ST TTIIITTIIISS.

N N NN RN AN
RO S RS SR L AR AR AR AR AR A RA R A AN ANAN]

NNNNNNNNNNNNNNNNNNNNNN s s s rr s s s s s s (=1 SERRRARRRNNUURNRRRRNRNY
TILLILIIIIIIIILIILIEITIIISS.

45° -45°
. 0° D 90°

Figure 2-9 : Réparation d’un stratifie [45/0/-45/90]s par patch composite
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2-8-3Réparations par collage des patches composites externes :

La réparation par patchs déja polymérisé (dits dur) externes consiste a insérer
(ou non) un bouchon dans la zone nettoyée, puis a coller le patch externe (Figure
2-10) [39]. Cette reparation est relativement rapide et facile a réaliser, puisque le
nettoyage de la zone endommagée est trés localisé. La transmission des charges
passe essentiellement par le joint collé entre la piece a réparer et les patchs
externes. Actuellement les industries aéronautiques s’intéressent beaucoup a
cette solution. La performance et la fiabilité de ce type de réparation dépendent
non seulement des parametres des patchs, mais aussi du comportement
mécanique de I’adhésif utilise. La conception et 1’optimisation de ce type de
réparation reposent sur une meilleure compréhension du comportement de ce

type d’assemblage.
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[ - Pli extérieur

«——— Plis de patch
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Figure 2-10 : Réparation par collage des patchs externes
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Chapitre 3 : Etude bibliographique sur la réparation des structures
aéronautiques : Contribution du laboratoire LMPM

Les patches en matériaux composites sont classiqguement utilisés dans
I’aéronautique pour la réparation des structures métalliques présentant des
dommages de type fissures, impacts ou des anomalies diverses. Une alternative
a la réparation de ces structures consiste a les renforcer préventivement, afin de
retarder 1’apparition ou la propagation de fissures. Il existe plusieurs alternatives
pour prolonger la durée de vie de telles structures ; elles dépendent du niveau de
ces dommages. L'étude des performances des patches en matériaux composites a
attiré une attention toute particuliére au sein de notre laboratoire (LMPM). Ce
laboratoire est devenu l'un des pionniers au monde dans Il'analyse du
comportement des structures réparées par patche en composites. La premiere
recherche de notre laboratoire consacrée a lI'analyse de la réparation des plaques
en aluminium par un patch en composite a été publiée en 2002 par Bachir
Bouiadjra et al. [43]. Ces auteurs ont montré que le facteur d'intensité de
contraintes en téte de fissure réparée par patche, suit une allure asymptotique
lorsque la longueur de fissure augmente. Il a été également montré que le taux
de réduction du FIC par la présence du patche peut atteindre une valeur de 60%
(figure 3.1)
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Figure 3.1 Comparaison du FIC entre plaque réparée et plaque non réparee
[43]
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Depuis la publication de cet article en 2002, les travaux des membres du
laboratoire LMPM relatifs a la réparation des structures aéronautiques par
patche en composites se sont fortement accrus. Ainsi, les effets des différents
parametres de réparation sur la variation du FIC ont été mis en évidence [44-50].
Ces travaux ont montré la nécessité d'optimiser les différents parametres,
particulierement les propriétés de I'adhésif, afin d'assurer un FIC faible et éviter
l'augmentation des contraintes dans l'adhésif ; celles-ci peuvent conduire a la
rupture de I'adhésion. Belhouari et al. [51] ont mené une étude comparative entre
le simple et le double patche symétrique. Il a été montré dans cette étude que
l'utilisation d'un double patche peut augmenter I'efficacité de la réparation
(figure 3-2) et le gain en épaisseur par l'utilisation du double patche s’avére

considérable (figure 3-3).

K (MPam™)

—®— Single patch
@ Double patch

T T T T T T T T T T
0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50 55
a (mm)

Figure 3-2 Comparaison des valeurs du FIC entre simple et double patche
[51]
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Figure 3-3 Evolution du gain en epaisseur pour le double patche en fonction
de son epaisseur [51]
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L'effet de la forme du patche a fait I'objet de plusieurs travaux réalisés par les
membres du laboratoire LMPM [52-62]. Mhamdia et al. [63] ont montré que la
forme en fleche du patche peut étre la forme la plus optimale. En effet, cette
forme tend a réduire le FIC jusqu'a atteindre des valeurs proches du seuil de

propagation (Figure 3-4).

1 2024 aluminum plate
1 Boron Epoxy patch

{ Adhesive FM-73

1 e,=3mm

1 e=2mm

| e,=0.2mm

K, (Mpam®?)

T T T T T
5 10 15 20 25 30 35
a (mm)

Figure 3-4 Comparaison des valeurs du FIC entre la forme rectangulaire et
la forme en fleche du patche [63]

Bachir Bouiadjra et al. [64] ont realisé une comparaison entre les patches
rectangulaire et trapézoidal (figure 3-5). Leurs résultats ont montré plusieurs
avantages du patche trapézoidal quand la longueur de la fissure varie entre 5 et

20 mm. Ces avantages du patche trapézoidal peuvent étre résumes comme suit :

- Réduction du FIC ; ce qui améliore la durée de vie en fatigue de la structure

réparée.
- Reduction de la masse du patche améliorant ainsi le colt de la réparation.

- Réduction des contraintes dans 1’adhésif, ce qui augmente la durabilité de la

réparation.
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Figure 3-5 Comparaison entre patche rectangulaire et trapézoidal [64]

Les effets du vieillissement hygrothermique du composite et de lI'adhésif sur les
performances de la réparation ont été étudiés dans plusieurs travaux réalisés
dans notre laboratoire [65-70]. Aminallah et al. [71] ont analyse les effets du
vieillissement du composite et de l'adhésif sur I'étendue de la zone plastique
autour d'une fissure réparée par patche en composite. Il a été montré dans cette
étude que I'étendue de la zone plastique diminue en présence du patche mais
cette réduction de la zone plastique est négativement affectée par lI'absorption de

I'numidité par le composite (figure 3-6).

O,45—‘
0.40—-
0.35—-
0.30—-
O,ZS—‘

0,20

0,15+

0,104

0,05 -

Figure 3-6 Etendue de la zone plastique pour une fissure réparée pour

différents taux d'absorption de I'humidité par le composite [71]
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Ouddad et al. [72] ont réalisé une étude sur les effets du vieillissement hydrique
de I'adhésif sur I'efficacité de la réparation. Ils ont réalisé des essais de traction
sur l'adhésif Adeckit A140 a base d'époxyde apres immersion dans de l'eau
distillée. 1l a été montré que I'immersion dans I'eau réduit la résistance de
I'adhésif et augmente sa ductilité (figure 3-7). La rigidité de lI'adhésif diminue de
maniere significative avec le temps d'immersion ; alors que la déformation

plastigue augmente dramatiquement avec le temps d'immersion.

-—--— 45 days immer
———— 30 days immer
- 20 days immer
[ 10 day immer
- 5 days immer
,,,,,,,, 1 day immer
before immer

; ; ; ; ; ; ;
0.00 0.05 0.10 0.15 0.20 0.25 0.30
Strain

Figure 3-7Courbe de traction de I'Adeckit A140 en fonction de I'immersion
dans I'eau [72]

Les courbes de traction ont été introduites dans le modele en éléments finis de la
plaque réparée. Il a été obtenu que I'efficacité de la réparation diminue lorsque
I'absorption de I'humidité augmente (figure 3-8). Cependant, les contraintes

adhésives diminuent lorsque le temps d'immersion augmente (Figure 3-9).
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Figure 3-8 Intégrale J en fonction de la longueur de la fissure pour

difféerents temps d'immersion de I'adhésif [72]
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Figure 3-9 Distribution des contraintes adhésives pour différents temps

d'immersion [72]

Le décollement de I'adhésif lors du chargement en fatigue présente le plus grand
probléme pour assurer une réparation efficace et durable. La rupture de
I'adhésion peut conduire a des résultats fatals pour la structure réparée. La
présence d'un patche non adhéré a la structure de I'avion augmente le poids de
cette structure sans aucun bénéfice. De plus, il peut aggraver I'endommagement
de cette structure [73-80]. Les membres de notre laboratoire se sont intéressés au
probléme du décollement de la couche adhésive dans les structures réparées par
patches en composite dans plusieurs travaux [81-90]. Bachir Bouiadjra et al.

[91] ont étudié les effets du decollement de I'adhésif sur la variation de
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I'intégrale J pour une fissure réparée. Leurs résultats ont montré que la largeur
du décollement a un effet tres important sur la réparation (3-10). En effet, une
propagation du décollement perpendiculaire a la fissure augmente
considérablement l'intégrale J, ce qui a pour effet d’atténuer I'efficacité de la
réparation. Alors que la longueur du décollement n'a aucun effet sur l'intégrale J
c'est-a-dire qu'une propagation du décollement parallelement a la fissure n'a pas

un effet sensible sur l'efficacité de la réparation (Figure 3-11).

—8— A =31 mm
-8 A =33 mm
e A = 35 mm
—5~ A =45 mm
-—C-—A =55 mm

0 T T T T T T T T T T T T T T T
10 12 14 16 18 20 22 24

B (mm)

Figure 3-10 FIC en fonction de la largeur du décollement [91]

—#—A=31mm
~--@--- A =33 mm
- A=35mm
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Figure 3-11 FIC en fonction de la longueur du décollement [91]
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Parmi les probléemes majeurs rencontrés par les concepteurs des patches de
réparation des structures aéronautiques on compte la présence des contraintes
résiduelles apres chauffage de la partie réparée de la structure pour la
polymérisation du film adhésif. Ces contraintes ont tendance a réduire
I'efficacité de la réparation du moment ou leur présence contribue a
l'augmentation de la sollicitation des structures réparées [92-102]. Plusieurs
travaux sur les effets des contraintes résiduelles ont été publiés par les membres
du laboratoire LMPM [103- 111]. Albedah et al. [112] ont étudié I'effet des
contraintes résiduelles dues au chauffage de I'adhésif sur la variation du facteur
d'intensité de contraintes en téte de fissure réparées. Leurs résultats montrent que
le facteur d'intensité de contraintes augmente considérablement sous I'effet de
contraintes résiduelles (Figure 3-12). La durée de vie en fatigue sera réduite par

ces contraintes.

—m—: Kszo(wilhout heating) o

55 | S
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= 40 {e,=02mm ®
= 1AT =100°C /
£ 354 .
& 30 ./ .
= 1 / _m
= 254 m
b4 1 [ —m"

20 "
15 —
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Figure 3-12 Variation du FIC pour des plagues chauffée et non chauffée
(Effet des contraintes résiduelles) [112]

Les résultats de Albedah et al. [112] ont également montré que le facteur
d'intensité de contraintes thermiques varie linéairement avec la température de

chauffage (figure 3-13).
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Figure 3-13 Variation du FIC en fonction de la température de chauffage
[112]

Parmi les travaux innovants des membres du LMPM dans le domaine de la
réparation des structures aéronautiques par patches en composites, on recense
I'amélioration du modeéle d'endommagement des adhésifs appelé modeéle de la
zone endommagée et son application pour les patches en composites [113-114].
Fari Bouanani et al. [114] ont appliqué ce modele sur un patche rectangulaire,
les résultats obtenus dans cette étude ont montré que I'endommagement de
I'adhésif s'initie a partir de deux zones : l'arréte libre de la surface de
recouvrement ainsi que la région recouvrant le front de fissure (figures 3-14 et
3-15). Si I'étendue de la zone endommagée au niveau de larréte reste
pratiquement constant durant la propagation de la fissure, la taille de la seconde

zone evolue avec la longueur de la fissure.
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Figure 3-14 Zones endommagees (en gris) dans la couche adhésive pour a=5
mm [114]
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Figure 3-15 Zones endommageées (en gris) dans la couche adhésive pour
a=35 mm [114]

Dans leur étude sur I'endommagement de I'adhésif, Fari bouanani et al. [114] ont
introduit un rapport de la zone endommagee qui relie la surface endommagée de

I'adhésif a la surface totale de recouvrement :

A

R= —
LW

ou A: est la somme des surfaces endommageées dans la couche adhesive
L: Longueur du recouvrement

W: Largeur du recouvrement

Il a été montré que pour l'adhésif FM 73, la rupture totale de I'adhésion se
produit lorsque le rapport R atteint le taux de 22.4%. Les calculs de Fari
Bouanani et al. [115] ont également montré que si le rapport R est inférieur a 0.2
son effet sur le FIC en téte de fissure est négligeable. Cet effet devient tres
important lorsque le rapport de la zone endommagée dépasse la valeur 0.22
(Figure 3-16).
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Figure 3-16 FIC en fonction du rapport de la zone endommageée [114]

Parmi les travaux intéressants des membres du laboratoire dans le domaine de la
réparation des structures aéronautiques, nous pouvons citer celui de Fekih et al.
[116]. Ces auteurs ont utilisé la méthode des plans d'expériences pour optimiser
les parametres geometriques de la réparation. Cette étude a permis d'obtenir des
contours 2D en variant deux parametres parmi ces trois (longueur du patche, sa

largeur et son epaisseur) et en laissant le troisieme constant (figure 3-17).

Jintegral

thickness
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Figure 3-17 Contour de I'intégrale J
[115]
a) longueur constante
b) largeur constante
c) épaisseur Constante

Ces contours 2D ont permis, par minimisation de l'intégrale J, d'obtenir les

valeurs optimales de la longueur, largeur et épaisseur du patche (tableau 3-1).

Tableau 3-1 Valeurs optimales des dimensions du patche selon Fekih et al. [115]

Longueur (mm) Largeur (mm) Epaisseur (mm) J optimum (mJ/mm?)

(@) 70 104,21 1,58 05
(b) 110,44 775 1,69 0,23
(c) 119,91 120 1,08 0,36
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Au-dela des calculs numériques qui ont fait I'objet de la plupart des travaux des
membres du laboratoire LMPM, des tentatives d'extraire des formules
analytiques pour le FIC en téte de fissure réparées ont été faites. Ainsi, Albedah
et al. [116] ont modifié le modele analytiqgue de Kujawski [117] relatif aux

fissures émanant de trous circulaires de réparations :

-1/2 -3/2
Ku = Qf%[(Hz%) +(1+2§) ]\/ﬁ (3-2)
Ku : FIC pour une fissure non réparée

Q: facteur de forme

a= longueur de la fissure

K= Facteur de concentration de contraintes

p :Rayon d'entaille

o contraintes appliquée

L'introduction des paramétres de réparations a donné le modeéle suivant :

K = w(a/zm). K, (3-3)

avec

w(?/,) = J(1 +2.23 %)/(1 +4772 47 (%)2) (3-4)

A = \/Ep. ep/B(1 + Ep.ep/Egr.€R)

_ (eA/GA+eR/3.GR+ep/3.Gp)
(eA/GA + 3.eR/8.GR + 3.ep/8.Gp)2

B

ou
E: module de Young, G: module de cisaillement e: épaisseur
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Les indices P, R et A représentent respectivement la plaque réparée, le patche de

réparation et I'adhésif.

Les résultats obtenus ont montré une trés grande concordance entre la formule

analytique développée et le calcul par éléments finis (Figure 3-18)
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Figure 3-18 FIC en fonction de la longueur de la fissure pour une fissure

réparée émanant d'un trou circulaire [116]

Les travaux menés ont permis de proposer des solutions pouvant ameliorer la
technique de réparation. Ainsi, Fekirini et al. [117] ont proposé la technique du
double adhésif pour augmenter l'efficacité de la réparation. Cette technique
consiste a appliquer un adhésif de module de cisaillement éleve sur la région
fissurée pour maximiser le transfert de charge et un autre adhesif de module de

cisaillement faible au-dela de la région fissurée pour assurer une bonne adhésion

(Figure 3-19)

e .G 2™ Band of
2 adhesive

i 1 Band of
¢,.G, adhesive h,
|

2™ Band of
¢,.G,, adhesive

Figure 3-19 Schéma de la technique du double adhésif [117]
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Les résultats de Fekirini et al. [117] ont montré que le FIC d'intensite de
contraintes en téte de fissure réparée est tres affecté par I'application de deux
adhésifs ayant des modules de cisaillements différents. La réduction du FIC par
cette technique peut atteindre 40%, ce qui peut avoir un effet tres bénéfique sur

I'amélioration de la durée de vie en fatigue des structures réparées (figure 3-20).
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Figure 3-20 FIC en fonction de la longueur de fissure obtenus avec la

technique du double adhésif
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4-1 Matériaux et techniques expérimentales :

L’objectif de cette thése est de caractériser expérimentalement et numériquement la
propagation des fissures de fatigue dans les plaques en alliages d’aluminium réparees
par le collage de patche en composite. La premiere phase de 1’étude se propose de
déterminer expérimentalement la durée de vie en fatigue des structures en alliage
d’aluminium réparées par patche en composite. Les effets de plusieurs parametres
sur Defficacit¢ de la réparation ont eté analysés on peut citer : les effets de
I’épaisseur du patche, de la forme du patche, de la longueur initiale de la fissure a la
rupture, du décollement de 1’adhésif et du rapport de charge. Deux cas de
chargements ont été appliques durant les tests de fatigue: chargement avec
amplitude constante et chargement avec amplitude variable avec séquence de deux
blocs croissants et décroissants. Des essais de traction ont été menés pour
caractériser les alliages d’aluminium ainsi que pour déterminer la rigiditeé des
plagues réparées. Des observations microscopiques sur microscope optique et sur
microscope électronique a balayage ont été réalisées sur les surfaces de rupture pour

examiner la nature de la rupture des éprouvettes réparées et non reparees.
4-1.1 Matériaux :

Trois matériaux essentiels entrent dans la procédure de réparation; ce sont les
alliages d’aluminium constituants des eprouvettes réparées et non réparées, le
composite carbone/époxyde, matériau réparant (patche) et I’adhésif Araldite 2015
qui assemble I’aluminium de la structure a réparer. L’aluminium 2024T3 est
thermiquement traité a la température de 351°C et laminé a froid. Il est relativement
moue et plus ductile ; il résiste bien a la fatigue traction-traction. L’aluminium
7075T6 est thermiquement traité a la température de 671°C et artificiellement

vieilli ; il résiste bien a la fatigue en compression. Les compositions chimiques des
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alliages d’aluminium 7075T6 et 2024T3 données par le fournisseur sont présentées
dans le tableau 4-1.

%

Al Cr Cu Fe Mg |[Mn |Si Ti Zn Other

202473 |90.7- | Max |3.8- |Max [1.2- |0.3- |Max |[Max |Max | Max
94.7 |0.1 49 105 1.8 |09 0.5 0.15 [0.25 |0.15

7075T6 | 87.1- [ 0.18- | 1.2-2 | Max |2.1- |Max |Max |Max |5.1- Max
914 |0.28 0.5 2.9 0.3 0.4 0.2 6.1 0.15

Tableau4-1 : compositions chimiques de : Al2024T3 et AI7075T6

Des échantillons de 2 mm d’épaisseur ont été décapés dans des plaques en
aluminium 7075T6 et 2024T3 avec pieces rectangulaires en forme Dog-bones selon
les normes ASTM EB8. Les éprouvettes ont été utilisées dans des essais de traction
uni axiale pour caractériser les deux matériaux. Des jauges de déformation ont été
collées sur les éprouvettes pendant la durée de chargement. Des tests de traction
quasi-statique ont été realisés sur les eprouvettes en aluminium : 7075T6 et 2024T3 a
la température ambiante dans une machine universelle de type INSTRON C984. Les

courbes de traction obtenues pour les deux alliages sont présentées sur la figure 4-1.

FO0

GO0

— 500

100

ELITUR o

o0

Contrainte (MPa

100 =

Déformation

Figure 4-1 : Courbes de traction de I'Al 2024T3 et I'Al 7075T6
A partir de ces deux figures on peut déduire les propretés suivantes :

-Pour I’Al 2024T3  E=72.4GPa ce=370MPa
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-Pour I’Al 7075T6

E=71.7GPa

oe=503MPa

Ces propriétés concordent avec celles données par le fournisseur, représentées sur le

tableau 4-2.
Propriétés Matériaux

Al 7075T6 Al 2024T3 Carbone/Epoxy | Araldite
Module de Young 71.7 72.4 130 2.52
Longitudinal(GPa)
Module de Young 71.7 72.4 9 2.52
Transversal (GPa)
Coefficient de 0.33 0.33 0.33 0.36
Poisson
longitudinal
Coefficient de 0.33 0.33 0.53 0.36
Poisson
Transversal
Dureté 39.1 29.5 - -
Dilatation jusqu’a 10 18 - -
la rupture
Module de 28 26.9 - 0.954
cisaillement
Limite elastique 503 370 - -

Tableau4-2 : caractéristiques mécaniques des matériaux utilisés

4-1.2 Préparation du composite :
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Du carbone époxy pré-imprégné a été fourni sous forme de rouleau. Le composite en
carbone a fibre unidirectionnelle contient environ 65% en volume de fibre. Le
composite stratifié a eté fabriqué en multicouches unidirectionnelles avec
I'orientation des fibres désirée pour chaque couche. Les différentes couches ont été
sandwichées dans une matrice tissée en polymere thermoplastique, bordée par des
feuilles de téflon pour absorber I’excés de résines. Un revétement trés fin a été utilisé
pour obtenir une bonne finition de la surface du composite (figure 4-2). Ensuite,
I’ensemble est maintenu a une pression de 6MPa a une température de 120°C. La
plague préparée en composite est ensuite décomposée suivant les formes et

dimension dérivées.

Figure 4-2 : préparation du composite

4-1.3 Choix de I'adhésif :
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L’adhésif utilisé est 1’araldite 2015 époxy. C’est un adhésif bi-composant avec la

résine époxyde plus un durcisseur ; les propriétés obtenues de cet adhésif sont :
Module de Young E=2.52Gpa

Coefficient de Poisson v=0.36

Limite élastique ce=25Mpa

Les surfaces collées ont été préparées d’aprés la méthode spécifiée par Bell [118].
L’éprouvette pré-fissurée a été réparée par collage de patche composite en utilisant
I’adhésif bi-composant Araldite 2015. L’éprouvette a été nettoyée par de 1’acétone
apres avoir recu un léger pré-polissage. L’Araldite 2015 est un adhésif structurel de
type époxyde a deux composants (résine + durcisseur), utilisé a température
ambiante ; il donne un assemblage collé tres résistant ; il peut étre utilisé pour des

plaques ayant des épaisseurs allant jusqu’a 10mm d’épaisseur.
4-1.4 Eprouvettes d'essai de fatigue :

Chaque éprouvette a été fabriquée avec une entaille en V en utilisant un découpage
par jet d’eau. La base et la hauteur de I’entaille sont égales a 6mm avec un angle de
60°. Des tests de fatigue ont été menés sur les éprouvettes saines jusqu'a obtenir une
pré-fissure de 3 mm avant la réparation. Le patche en carbone/époxyde
unidirectionnel a été déposé pour la réparation de la fissure. Le patche a été collé sur

la zone fissurée en utilisant ’araldite 2015 époxyde (figure 4-3 et 4-4).
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plague —

entaille -

(6mm.60°)

patch
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Plaque en aluminium

Adhesive
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| »

w Y

L=l

b)
Figure 4-3 : Eprouvette de fatigue
a) plagque avec entaille en V

b) Plaque avec entaille semi-circulaire latérale
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Patch en composite

Adhesive

Plaque en Aluminium
\\
\\ < =

Figure 4-4 : différentes couches de réparation par patche

Le patche en composite a été déposé de maniere a analyser les effets des différents
parametres sur la propagation de la fissure reparée. Tous les patches utilisés sont
unidirectionnels [0]" (n est le nombre de plis) avec les fibres dirigées suivant la
direction du chargement. Différentes formes et epaisseurs de patchs ont a eté

examinées.
Nous avons verifié que le taux de rigidité du patche est inférieur a 1.5. Ce taux est
E,e;,

égale a:S =
Epep

E : Module de Young

e : epaisseur

r : représente le patche (répareé) et p la plaque (plate).
4-1.5 Déroulement de I’essai de fatigue :

a) Chargement a amplitude constante

Des essais de fatigue ont été menés sur une machine servo-hydraulique Instron, type
8801 de capacité 100KN. La figure 4-5 montre le schéma expérimental autour de la

machine de fatigue ; la figure 4-6 montre le montage de 1’éprouvette réparée sur la
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machine de fatigue. Tous les tests de fatigue ont €té menes a température ambiante

en utilisant un signal sinusoidal avec une fréquence de 20 Hz (figure 4-7).

Des éprouvettes, SENT (réparées et non réparés) ainsi que des éprouvettes avec
entaille semi-circulaire latérale ont été chargées cycliguement avec un rapport de
charge de 0.1 et une amplitude de charge maximale : Fmax=7KN dans le cas du
chargement a amplitude constante. Dans le cas du chargement a amplitude variable
nous avons utilisé deux rapports de charge R=0.1 et R=0. Afin de verifier la
reproductibilité de nos résultats, chaque test de fatigue a été refait 3 fois ; le nombre
de cycles a été mesuré directement sur la machine et la longueur de fissure a été
enregistrée par une caméra numérique a haute resolution. Pour analyser I’effet du
décollement, nous avons appliqué sur la région fissurée, une bande d’anti-adhésif en
téflon de 0.1 mm d’épaisseur. La longueur et la largeur de cette bande ont été variees

pour évaluer les effets des dimensions du décollement.

Instron8301
~ 7
< poignee de coin
partie fixe
4': > = éprouvette
controllenr
T
générateur
|

- <~— actionneur
htdraulique

Figure 4-5 : schéma expérimental autour de la machine de fatigue
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Figure 4-7 : Signal du chargement utilisé

b) Chargement a amplitude variable

79



Chapitre 4 : Méthodologie de recherche

Nous avons réalisé des tests de fatigue avec deux blocs de chargements croissants et
décroissants sur des éprouvettes en alliage d’aluminium 2024T3 et 7075T6. Le choix
de ces deux matériaux peut étre expliqué par le fait que I’alliage 2024T3 est plus

ductile que le 7075T6. Les amplitudes de chargement sont :
-Séquence de blogues croissants (L-H) (Figure 4-8) :
B1 Fmax=7KN, R=0, R=0.1

B2 Fmax=12KN, R=0, R=0.1

b - R LT

~4

o mwm" i r"r‘r I f\ r\'
WW|‘[||” u’.”."l'ﬂ'i w

Hll'lu(

Charge

g bemmm———

w

N¢de cycles

Figure 4-8 Chargement avec blocs croissants

-Sequence de blocs décroissants (H-L) (Figure 4-9) :

B1 Fmax=12KN, R=0, R=0.1

B2 Fmax=7KN, R=0, R=0.1
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Figure 4-9 Chargement avec blocs decroissants

4-1.6 Analyse microscopique :

Deux analyses microscopiques ont été utilisées pour étudier les faciés de rupture des

éprouvettes réparées et non réparées.

-Dans un premier temps, nous avons analysé les faciés de rupture avec microscope
optique a haut résolution avec une amplification de 4 fois afin d'examiner avec une
échelle relativement grande les faciés de rupture. Les images obtenues sont de
I’ordre de 50 mm, ce qui est impossible avec un microscope électronique a balayage
(MEB).

-Dans un second temps, nous avons étudie les facies de rupture avec microscope
électronique a balayage (MEB) de type de Joel JSM-6610LV, dans le but d’analyser
les stries de rupture de fatigue pour des éprouvettes réparé et non réparée. Les
échantillons ont été découpes directement apres la rupture en réduisant leur hauteur
afin de les placer facilement dans la couche a vide du MEB. Ces échantillons sont
ensuite monteés sur un porte-échantillon du MEB en utilisant un ruban de carbone

apres nettoyage a l'acétone.

4-2 Simulation numérique

Notre etude entre dans ce contexte et porte sur une analyse numérique par la
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méthode des éléments finis tridimensionnels, de la réparation par patche en
composite d’une structure métallique fissurée. Une approche locale de la
mécanique linéaire de la rupture, fondée sur le facteur d’intensité de contrainte est
utilisée pour décrire le comportement d’une fissure réparée et sollicitée en mode
d’ouverture. L’influence de la taille de la fissure, de 1’épaisseur de la plaque, du
patche et de I’adhésif ainsi que son module de cisaillement sont mises en évidence
sur les variations du facteur d’intensité¢ de contrainte en pointe de fissure réparée
par simple et double patch, avec et sans décollement.
Le modéle géométrique de la plaque réparée par patches en composite est représenté
sur la figure 4-10. La plague en aluminium 2024 T3 est caractérisée par sa hauteur
H, = 100 mm, sa largeur wp = 50 mm et son épaisseur e=2 mm ; avec une entaille
semi-circulaire latérale de rayon 5 mm ou une entaille en V. Cette plaque présente
une fissure émanant de I'entaille de longueur a, réparée par un patche en Carbone -
époxyde de dimensions : H, = 50 mm, w, = 50 mm et e, = 1.6 mm. Dans ce cas, les
plis du composite sont orientés suivant la longueur de la plague et dans une direction
paralléle au chargement. Le patche étant collé a la plaque par un adhésif de type
Araldite 2015 d‘épaisseur e, = 0,15mm. L’ensemble (plaque+ patch et adhésif) sont
soumis a un chargement mécanique d’amplitude 70 MPa. Les propriétés mécaniques

de la plaque, du patche et de 1’adhésif sont illustrées sur le tableau I111.1.

Pour analyser l'influence de la forme du patche, nous avons utilisé quatre formes :

rectangulaire, triangulaire, trapézoidale et trapézoidale inversée (figure 4-10).
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A
Forme 1 20mm
A J
Forme 2 18 mm I >0 mm
Forme 3 50 mm 18 mm
A
Forme 4 20 mm
v
50 mm

Figure 4-10 : formes des patches

La structure etant modélisée par des éléments briques iso-parametriques a huit
nceuds en utilisant le code de calcul par éléments finis Abaqus. Le maillage de
I"éprouvette utilisee dans le modele 3D en elements finis est représenté sur la figure
4-11. La forme rectangulaire du patche composite est identifiable sur cette figure. Un
maillage régulier est effectué pour toute la structure. Ce maillage reste le méme
pendant tout le calcul afin d’éviter toute influence du maillage sur les résultats. Le

collage parfait est crée entre la plaque et le patche composite en fusionnant les
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nceuds des ¢léments. Le fait de fusionner les nceuds a pour conséquence d’avoir le
méme maillage pour la structure et pour le patche composite. La fissure entraine une

singularité geométrique provoquant une concentration de contrainte. Par conséquent,
un maillage raffiné est effectué autour de la fissure.

Figure 4-11 : Maillage typique de la structure réparee
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5-1 Introduction :

Le but essentiel de la réparation des structures aéronautiques par patche en
composite est d’augmenter la durée de vie résiduelle en fatigue des structures de
I’avion qui ont subi un endommagement ou une fissuration par effet de fatigue.
Les endommagements par fatigue et corrosion peuvent étre aussi réparés par
cette technique. L’absorption des contraintes par le patche en composite a
travers la couche d’adhésif permet de réduire les contraintes de fatigue dans la
structure endommagee de 1’avion. Cette réduction permet d’améliorer la durée
de vie de la structure aéronautique. Toutefois, le nombre important de
parametres qui influent sur la performance de la réparation rend la tache de
conception des patches de réparation trés difficile car I’utilisation de tous ces
parameétre simultanément ne facilite pas une prédiction précise de la durée de vie

en fatigue des structures réparées.

Le but de ce chapitre est d’analyser la durée de vie en fatigue d’une éprouvette
entaillée en alliage d’aluminium 2024T3 ou en alliage d’aluminium 7075T6
réparée par des plaques en carbone/époxyde unidirectionnelles. Nous avons
analysé les effets de plusieurs parametres sur la durée de vie en fatigue dont la
langueur initiale de la fissure a la réparation, I’épaisseur du patch, la taille du
décollement de 1’adhésif, la forme du patche etc. En outre, une comparaison
entre la performance des patches composites et des patches métalliques a été
réalisée. Les effets de tous ces parametres ont été étudiés sous un chargement a
amplitude constante. Nous avons terminé notre analyse de la durée de vie en
fatigue par 1’étude de l'effet du chargement a amplitude variable avec deux
blocs a amplitude constante. Deux configurations ont été étudiées : blocs

croissants et blocs décroissants.

5-2 Comparaison entre plague réparée et plaque non réparee :
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Pour analyser les performances de la réparation des structures aéronautiques par
patche en composite, il est nécessaire de comparer les courbes de durée de vie
en fatigue des structures réparées et non réparées. Pour cela, nous avons réalisé
des essais de fatigue sur des éprouvettes avec des entailles semi-circulaires
latérales en alliage d’aluminium 7075T6 sous un chargement a amplitude
constante avec : Fmax=7KN est un rapport de charge R=0.1. La figure 5-1
présente les courbes de la durée de vie en fatigue des éprouvettes réparées et non
réparées. On remarque clairement que le patche en composite améliore la durée
de vie en fatigue de maniere significative. En effet, la durée de vie en fatigue
passe d’environ 25000 cycles a 250000 cycles soit une amélioration de 10 fois
cette durée de vie. Cette amélioration est assez importante ; elle permet
d’allonger le temps d’utilisation de la partie fissurée de I’avion. Dans la
littérature, on trouve des rapports différents concernent I’amélioration de la
durée de vie [73-79]. En effet, des auteurs parlent d’une amélioration de 3 fois,
d’autres de 5 fois et méme de 100 fois. Les différences sont dues essentiellement
aux parametres de la réparation (nature du composite, forme du patche nombre
et orientation des plis etc.). Mais de notre point de vue, le parametre le plus
influent sur la réparation est le décollement de 1’adhésif. Si ce décollement
s’initie et se propage rapidement, la durée de vie de la structure réparée chute de

maniere significative.
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Longueur de fissure(mm)
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Figure 5-1 : Effet de la réparation par patche sur la durée de vie

Afin d’expliquer le fonctionnement du patche en composite nous avons realisé
des essais de traction monotone sur des éprouvettes réparée et non reparée. Les
courbes de traction sont présentées sur la figure 5-2. Dans cette figure, on peut
veérifier que la rigidité de la structure réparée est beaucoup plus importante que
celle de 1’éprouvette non réparée. Le patche permet d’augmenter la rigidité de la
structure endommagée ce qui entraine une augmentation de la durée de vie en
fatigue. L augmentation de la rigidité par le patche se fait par le transfert des
contraintes de la plaque fissurée vers le patche a travers la couche adhésive. La

relaxation des contraintes dans la plagque fissurée entraine automatiguement une

amelioration de sa durée de vie en fatigue.
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Figure 5-2 : Effet de la réparation par patche sur la rigidité
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Durant le test de fatigue de 1’éprouvette réparée, nous avons pris une photo avec
une caméra a haute résolution sur la face non réparée de la plaque (figure 5-3).
On remarque sur cette photo une zone blanche sous forme de papillon autour de
la téte de fissure. Cette zone est la zone plastifiée autour de la fissure. On peut
clairement voir que cette zone plastique est largement inférieure a la longueur de
la fissure (rp<<a). Ceci nous permet de confirmer que la propagation de la
fissure pour ces conditions de géométrie et de chargement est quasi-fragile.
Cette condition nous permettre par la suite d’utiliser les concepts de la

mécanique linéaire de la rupture dans notre étude numérique.

=" zone plastique

Figure 5-3 : photo de la zone plastique

5-3 Effet de la longueur initiale de la fissure a la réparation :

Une des questions les plus importantes qui peut se poser pour les utilisateurs de
patches en composite est de savoir a quelle longueur de la fissure doit-on
réparer ? Pour répondre a cette question nous avons réalisé des séries de tests de
fatigue sur des éprouvettes SENT en alliage d’aluminium 7075T6 sous

chargement a amplitude constante (Fmax=7kN, R=0.1) en variant la longueur
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initiale de la fissure a la réparation. Les résultats de ces essais de fatigue sont
présentés sur la figure 5-4; les longueurs initiales de la fissure, prises: sont a=3,

5, 10 et 15mm pour une largueur de 1’éprouvette de SOmm. Les rapports a/w

sont donc : 0.06 ,0.1, 0.2 et 0.3.

On remarque, en analysant la figure 5-4 que, lorsque la longueur initiale de la
fissure augmente, la durée de vie en fatigue chute dramatiquement les
performances de la réparation sont largement réduites lorsque la longueur
initiale de la fissure augmente. A titre quantitatif, pour une longueur initiale de
la fissure de 15mm (sont a/w=0.3), la durée de vie de I’éprouvette passe de
25000 cycles pour le cas non réparée a environ de 35000 cycles pour une
éprouvette réparée. L’amélioration de la durée de vie, dans ce cas, ne dépasse
pas le taux de 1.4. Ce taux augmente a 3.2 pour une longueur initiale de 10mm
(a/w=0.2). Le taux d’amélioration de la durée de vie pour la réparation augmente
de maniére significative lorsqu’on répare a 5mm (a/w=0.1) il atteint la valeur 6.
La durée de vie est améliorée de 10 fois pour une longueur initiale de 3 mm
(a/w=0.06). D’apres ces résultats, on peut donc conclure que la fissure doit étre
réparée dés qu’elle est détectée. Il est donc impératif de ne pas laisser la fissure
se propager sans réparation afin d’augmenter au maximum I’efficacité de cette

réparation.
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Figure 5-4 : Effet de longueur initiale de la fissure
5-4 Effet de I’épaisseur du patche :

Plusieurs chercheurs [43,44, 62,63] ont montré que 1’épaisseur du patch est un
paramétre tres important pour la réparation des structure aéronautiques. Ce
parametre caractérise la rigidité du composite qui sera collé sur la structure

fissurée. Cette rigidité peut étre déterminée par la relation suivante :
S,=E,.e,

Ou E;: est le module de Young longitudinal du composite unidirectionnel,
er: est I’épaisseur du patche.

La rigidité de la plaque réparée est :

Sp=E;.€,

Avec E, : le module de Young de la plaque,
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€p : ’épaisseur de la plaque.
Il a été montré que le rapport de rigidité :

% a un effet capital sur la performance de réparation.

Dans cette partie nous avons analysé 1’effet de 1’épaisseur du patche sur la durée
de vie en fatigue des éprouvettes avec entaille en V en aluminium 2024T3 sous
chargement a amplitude constante : Fmax=7kN avec deux rapports de charge
R=0 et R=0.1. Pour varier 1’épaisseur du patche, nous avons pris trois nombres
de plis différents pour le composite unidirectionnel en carbone/époxyde. Les
nombres sont: 4, 6, 8 plis. Sachant que 1’épaisseur d’une couche est de:
0.18mm, les épaisseurs des différents patches est alors de : 0.72, 1.08 et 1.44
mm. La figure 5-5, présente les courbes de durée de vie pour différentes
épaisseurs et pour les deux rapports de charge R=0.1 et R=0. Concernent 1’effet
du rapport de charge, on peut clairement voir sur la figure 5-5 que pour un
rapport de charge de 0.1, la durée de vie de fatigue est plus importante comparée
au cas ou le rapport de charge =0. Cette tendance est valable pour les deux
configurations : éprouvettes réparée et non réparee et quelle que soit 1’épaisseur
du patche pour les éprouvettes réparées. L’amplitude du chargement étant plus
importante pour un rapport de charge R=0 (AF=7kN) alors pour R=0 on a
(AF=6.3 kN) ; cette différence d’amplitude de la charge appliquée explique la
réduction de la durée de vie pour un rapport de charge de 0, comparée au cas
R=0.1.

Concernent 1’effet intrinséque de 1’épaisseur du patche, on remarque sur la
figure 5-5 que I’augmentation du nombre de plis (épaisseur du patche) améliore
la durée de vie en fatigue de la structure réparée. Le patche avec 8 plis donne

une durée de vie maximale. La Figure 5-5 montre également que les patches
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avec 4 et 6 plis sont peu efficaces. Il est donc recommandé de bien choisir le
nombre de plis pour la réparation afin d’éviter une perte de temps et de matiere

par une réparation non efficace.
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Figure 5-5 : Effet du nombre de plis

Les variations des vitesses de propagation de la fissure da/dN en fonction de la
longueur de fissure pour les différentes épaisseurs sont présentées dans les
figures 5-6, 5-7, 5-8. Les résultats obtenus a partir de tests de fatigue ont été
tracés sur des échelles logarithmiques afin de bien observer 1’évolution de la
vitesse de propagation. Nous avons réalisé le lissage des données avec une
régression linéaire pour comparer les propagations de la fissure avec la loi de
Paris. On peut voir que la vitesse de propagation de la fissure est plus élevée
pour les éprouvettes non réparées comparées aux éprouvettes réparées (figure 5-
6, 5-7 et 5-8). On voit sur les différentes figures, que pour les faibles longueurs
de fissure, le patche a 8 plis présente de faibles vitesses de propagation comparé
au patche a 4 et 6 plis mais la propagation de la fissure s’accélére au fur et a
mesure que la longueur de la fissure croit quel que soit le nombre de plis ou le

rapport de charge. On remarque qu'une approche linéaire de la propagation de la
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fissure peut étre adoptée pour les différentes épaisseurs du patche. La loi de
Paris da/dN=c.(AK)" ne peut pas étre appliquée dans ce cas car le facteur

d’intensité de contraintes suit une comportement asymptotique lorsque la

longueur de la fissure augmente.
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Figure 5-6:Vitesse de propagation de fissure d’un patche de 4 plis
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Figure 5-7:Vitesse de propagation de fissure d’un patche de 6 plis
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Figure 5-8:Vitesse de propagation de fissure d’un patche de 8 plis

Afin de mieux illustrer 1’effet de I’épaisseur du patch, nous avons présenté sur la
figure 5-9 la variation de la durée de vie en fatigue (nombre de cycles a la
rupture) en fonction du nombre de plis pour les deux rapports de charge R=0.1
et R=0. On remarque que la durée de vie en fatigue (nombre de cycles a la
rupture) varie légerement entre la plaque non réparée et les plaques réparees
avec 4 et 6 plis ; la différence dans la durée de vie entre ces cas est assez faible.
Cette durée de vie augmente de maniere significative pour un nombre de plis
égal a 8. On conclut que le nombre de plis ne doit pas étre tres faible car si la
rigidité du patche est inféricure a celle de 1’aluminium, les roles seront inversés,
le composite devient un matériau réparé et I’aluminium un matériau réparant.
Alors qu’une augmentation exagérée du nombre de plis entraine un surpoids sur

les structures réparées augmentant ainsi 1’effet de la flexion.
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Figure 5-9 : Durée de vie en fonction du nombre de plis

5-5- Effet de la forme du patche :

La fonction d’un patche en composite est le transfert de charge de la structure
réparée ou renforcée a travers la couche adhésive, ce qui entraine une réduction
des contraintes cycligues dans le partie réparée. Parmi les moyens les plus
efficaces pour améliorer les performances de la réparation est la recherche d’une
forme optimale de ce patche. Le carbone/époxyde est un composite moins cher
et disponible. De plus, avec la résine époxyde, il est possible de fabriquer des
formes variables de ce composite. Si la réparation est demandée dans des zones
délicates, les fibres de carbone sont plus efficaces par rapport a la fibre de bore.
Afin d’analyser, ’effet de la forme du patche sur I’efficacité¢ de la réparation,
nous avons fabriqgué 4 formes de patches : rectangulaire, trapézoidale,
trapézoidale inversée et triangulaire. Des essais de fatigue sous chargement a
amplitude constante (Fmax=7KN,R=0.1) ont été réalisés sur des éprouvettes
entaillées en aluminium 7075T6 réparées par différentes formes de patches en

carbone/époxyde.
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La figure 5-11, présente les courbes de durée de vie en fatigue pour différentes
formes de patches. On remarque que la forme rectangulaire du patche donne la
plus longue durée de vie en fatigue et la forme triangulaire donne la plus courte
durée de vie. Pour les deux formes, le nombre de cycles a la rupture est deux
fois plus grand pour la forme rectangulaire comparée a la forme triangulaire. Les
angles aigues de la forme triangulaire peuvent faciliter le décollement dans la
couche adheésive. De plus, il est important de noter que la forme rectangulaire
présente une surface importante de recouvrement des plis. La forme trapézoidale
donne une durée de vie intermédiaire entre les formes rectangulaires et
triangulaires. Cependant, si on colle la petite base du trapeze sur la région de
I’amorgage de la fissure, la durée de vie peut étre légérement améliorée. Avec
cette configuration du trapeze, le transfert des contraintes entre la plaque et le

patche est amélioré au fur et a mesure que la fissure se propage.

A
Forme 1 20mm
A J
50
Forme 2 18 mm mm
Forme 3 20 mm 18 mm
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Figure 5-10 : les différentes formes de patche

= Formel
s  Formel
R +  Forme3
- -
b > ~  Formed
L - F Y -
- - il -
- - F -
- O -
4 - & -
- - A -
w - . -
- - A -
- -k -
- - A -
- - -
> - -
F et =t
e 22T o=
':A..‘- -
- _ PR
S —
S0000 o S0000 100000 150000 200000 250000 300000 350000

N® de cycles

Figure 5-11: Courbe de durées de vie de différentes formes de patches

Afin de mieux illustrer I’effet d’inversion de la forme et son effet sur I’efficacité

de la réparation, nous avons considéré la forme triangulaire du patche avec la
base du triangle collée sur le co6té de I’initiation de la fissure qu’on appelle
forme triangulaire avec surface décroissante et la forme I’inversée appelée
forme triangulaire avec surface croissante (figure 5-12). Nous avons collé ces
deux formes de patchs sur des plaques avec entaille en V en aluminium 2024T3
et 7075T6. Des tests de fatigue sur chargement a amplitude constante

(Fmax=7KN et R=0.1) ont été effectués sur les éprouvettes reparées.
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1 tri
riangle
décroissante
2 triangle
croissante

Figure 5-12 : les formes triangulaires utilisées

La figure 5-13 présente les courbes de durée de vie en fatigue pour les deux
formes triangulaires du patche (surface croissante et décroissante) comparée au
cas de I’éprouvette non réparée en alliage de I’aluminium 7075T6. Les résultats
de la figure 5-13 montrent une différence notable entre la durée de vie en fatigue
de la structure réparée par patche triangulaire avec surface croissante et
décroissante. En effet, I’éprouvette réparée avec un patche triangulaire avec
surface décroissante présente une durée de vie double par rapport au patche avec
surface croissante. En outre, la courbe de durée de vie du patche avec surface
croissante est tres proche de celle de I’éprouvette non réparée. Ce comportement
peut étre explique par le fait que la présence de 1’angle vif du patche au-dessus
de la fissure réduit considérablement le transfert de charge entre la plague
d’aluminium et le patche en composite entrainant aussi une réduction de la duree
de vie. Les mémes essais ont été effectués sur des plaques en alliage
d’aluminium 2024T3. Les résultats obtenus sont présentés sur la figure 5-14, ces
résultats sont trés surprenants. En effet, la durée de vie en fatigue d’éprouvette
réparée par patche triangulaire avec surface croissante est inférieure a celle de

I’éprouvette non réparée. Les tests ont été refaits 6 fois et le comportement est
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toujours confirmé pour I’alliage 2024T3. S’il est vraiment tres difficile
d’expliquer le phénomeéne, on ne peut que confirmer les conclusions du Pionnier
de la réparation par patche en composite Alain Baker [92] qui a écrit qu’un
patche mal implémentée peut conduire a des résultats néfastes par rapport a une

structure non réparée.
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Figure 5-13 : Effet de I'orientation du patche pour AL7075
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Figure 5-14 : Effet de I'orientation du patch pour I'AL 2024T3
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5-6 Effet du décollement de I’adhésif :

Le décollement partiel de la couche adhésive est I’un des dangereux mécanismes
d’endommagement dans les structures réparées par patche en composite. La
perte de 1’efficacité du patche par un decollement partiel peut avoir lieu pour

différentes causes telles que :
-une préparation insuffisante de la surface collée (nettoyage) ;

-des conditions d’applications inappropriées (température, temps de chauffage,

pression etc.) ;
-Niveaux de contraintes élevés (résiduelles, chargement, impact etc.).

L’objectif de cette partie de I’é¢tude est de quantifier expérimentalement I’effet
du décollement partiel de la couche adhésive sur la performance du patche de
réparation. A cet effet, nous avons conduit des essais de fatigue sur des
éprouvettes d’aluminium 2024T3 entaillées (entaille en V) avec un collage
imparfait d’un patche en composite. Nous avons introduit un défaut dans
I’adhésif de maniere a préedire la performance de réparation pour de possibles
imperfections dans 1’adhésif entre le patche et la plaque réparée. Nous avons
utilisé une bande de 0.1 mm en téflon (anti-collant) sur la région fissurée pour
éviter ’adhésion au niveau de la région fissurée de la plaque. Le décollement est
alors localisé a partir de 1’entaille avec différentes longueur et largeur. Les tests
de fatigue avec amplitude constante ont été conduits sur des éprouvettes avec

décollements partiels (figure 5-15).
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plague

_ patch

surface
décollé

Figure 5-15 : schéma de la zone décollée

La figure 5-16 présentent les courbes de durée de vie en fatigue de 1’éprouvette
réparée avec differentes largeurs de décollements (3, 6 et 9 mm) pour une
longueur totale de décollement (la longueur du décollement est égale a la largeur
du ligament de I’éprouvette). A partir de cette figure, on peut noter que
I’augmentation de la largeur de décollement conduit & une chute de la durée de
vie en fatigue de la plaque réparée. A titre d’exemple, la durée de vie d’une
plagque réparée avec une largeur de décollement de 9mm est a peu pres identique
a celle d’une plaque non réparée. Ce qui veut dire que la propagation du
decollement dans le sens de la hauteur de la plague peut conduire a une
disparition compléte de I’efficacité du patche de réparation. Ces résultats sont en
bonne concordance avec ceux de Bachir Bouiadjra et al. [91]. Ces auteurs ont
montré numériquement que la propagation du decollement perpendiculairement
a la fissure a un effet négatif sur la performance de la rupture. A titre de

comparaison, la durée de vie d’une éprouvette réparée chute de 113500 a 91000
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cycles quand la largeur du décollement augmente de 3mm a 6mm. La différence
relative est de 1’ordre de 20%. Cette différence est a peu pres la méme lorsque la
largeur du décollement varie de 6 a 9mm. On peut donc déduire que la réduction
de la durée de vie en fatigue varie linéairement avec 1’augmentation de la

largeur du décollement.
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Figure 5-16 : Effet de la largeur du décollement

Dans le but d’illustrer 1’effet de la longueur du décollement sur 1’efficacite de la
réparation, nous avons presenté, sur la figure 5-17, les courbes de durée de vie
des éprouvettes réparées pour différentes longueurs du décollement (15, 30 et
45mm). La largeur du décollement a été fixée a 6mm. Les résultats presentés sur
cette figure montrent clairement que 1’effet de la longueur du décollement est
moins important comparé a ’effet de la largeur. Ceci confirme les résultats
obtenus par Bachir Bouiadjra et al. [115] qui montrent que la propagation du
décollement parallelement & la fissure n’a pas un effet sensible sur la

performance de la réparation. D’aprés la figure 5-17, nous pouvons remarquer
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que la durée de vie en fatigue est réduite de 8.5% uniquement lorsque la
longueur du decollement varie de 15 a 30mm. Cette réduction est de ’ordre de
4% lorsque la longueur du décollement varie entre 30 et 45mm. En conclusion,
nous recommandons que le décollement de la couche adhésive doive étre pris en
considération dans la conception des patches de réparation et ce décollement

doit étre évalué lors des inspections des patches de réparations.
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Figure 5-17 : Effet de la longueur du décollement

5-7 Comparaison entre patche métallique et patche en composite :

Les matériaux composites offrent plusieurs avantages par rapport a un matériau
métallique. Le principal avantage des matériaux composites est leur rapport
rigidité/poids élevé qui favorise leur utilisation. Un patch mince avec un poids
minimal et un effet négligeable sur I’aérodynamique de 1’avion. Les matériaux
composites ont une résistance a la fatigue treés élevée. Cette propriété peut aider
a minimiser le risque de décollement du patch méme pour des niveaux de
contraintes élevés. Les faibles densités des matériaux composites constituent un

avantage tres important car la minimisation du poids est le 1* challenge dans les
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structures aéronautiques. De plus, les matériaux composites ont une excellente
formabilite, ce qui facilite la fabrication des contours complexes utiles pour les
patches de réparation. L’inconvénient principal des matériaux composites,
particulierement ceux a matrice organique est leur mauvaise résistance aux
effets de I’environnement extérieur, particulierement, ’humidité, la température,

les produits chimiques etc.

Dans cette partie, les performances des patches métalliques en Al 7075T6 sont
comparées a celles du patche en carbone/époxyde non vieilli et vieilli par
immersion dans 1’eau distillée. Des tests de fatigue sont réalisés sur des
éprouvettes en alliage d’aluminium 7075T6, réparés par le méme matériau et
d’autres réparées par du carbone époxyde non vieilli et vieilli par immersion
dans I’eau distillée pendant 90 jours et 120 jours. Le chargement utilisé est a
amplitude constante avec : Fmax=7KN et R=0.1, il faut bien rappeler que toute

I’éprouvette réparée a été immergée dans 1’eau distillée.

La figure 5-18 présente les courbes de durée de vie pour des éprouvettes
réparées par patche en aluminium 7075T6 et par le carbone/époxyde non vieilli.
L’utilisation d’un patche non vieilli augmente la durée de vie en fatigue de 50%
par rapport au patche en aluminium. La rigidité élevée du composite permet un
niveau de transfert de contraintes assez élevé entre le patche et la plaque a
travers la couche adhésive. En outre, 1’utilisation de composite unidirectionnel
comme patche (0° pour tous les plis) est la configuration optimale pour réparer

les fissures avec propagation en pur mode 1.
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Figure 5-18 : comparaison entre patche en aluminium et patche en
composite non vieilli
Dans la figure 5-19 nous avons comparé les courbes de durée de vie d’un patche
métallique et d’un patche en composite vieilli apres immersion pendant 90 jours
dans I’eau distillée. On remarque sur cette figure que 1’absorption de 1’eau réduit
sensiblement la durée de vie de 1’éprouvette réparée, ce qui réduit 1’efficacité de
la réparation a un niveau comparable a celui du patche en aluminium avec une
difference de seulement 10%. L’avantage du patche en composite par rapport au
patche métallique disparait completement apres 120 jours d’immersion dans
I’eau distillée. Les deux patches donnent la méme durée de vie en fatigue. Les
résultats précédents peuvent étre expliqués par le fait que la rigidité du
composite est négativement affectée par I’absorption de I’cau. En effet, la
présence de poches d’humidité a I’intérieur du composite, particulierement dans
la matrice et I’interface fibre-matrice engendre des contraintes internes qui
fragilisent le matériau et réduisent le transfert de contraintes entre le patche et la
plague réparée. On peut donc conclure que cet effet du vieillissement du
composite peut constituer un casse-téte terrible par les concepteurs de patches de

réparation ; car si on ne connait pas le comportement du composite a long terme,
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on ne peut pas prédire avec exactitude la durée de vie en fatigue des structures
réparées. Il est donc recommandé de prendre un coefficient de sécurité tenant

compte du vieillissement du matériau composite.
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Figure 5-19 : comparaison entre patche en aluminium et patche en
composite apres immersion pendant 90 jours
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Figure 5-20 : Comparaison entre patche en aluminium et patche en
composite aprés immersion pendant 120 jours
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5-8 Durées de vie des structures réparées sous chargement a amplitude

variable :

Plusieurs structures utilisant les assemblages collés sont soumises a des
chargements de fatigue avec amplitude variable. Il a été bien établi dans la
littérature que I’endommagement par fatigue des structures métalliques dépend
de I’historique du chargement. La prédiction de la durée de vie doit tenir compte
des effets de la variation de I’amplitude au cours du chargement. Si I’effet du
chargement a amplitude variable sur les structures en alliage d’aluminium est
bien connu, cet effet sur les assemblages collés, particulierement les patches de
réparation est tres mal connu. Dans cette partie, nous avons réalise des tests de
fatigue avec deux blocs de chargements croissants et décroissants sur des
¢prouvettes en alliage d’aluminium 2024T3 et 7075T6. Le choix de ces deux
matériaux peut étre expliqué par le fait que 1’alliage 2024 T3 est plus ductile que

le 7075T6. Les amplitudes de chargement sont :
-Sequence de blocs croissants (L-H) :B1 Fmax=7KN, R=0, R=0.1
B2 Fmax=12KN, R=0, R=0.1
-Séquence de blocs décroissants (H-L) :B1 Fmax=12KN, R=0, R=0.1
B2 Fmax=7KN, R=0, R=0.1
5-8-1 Durée de vie pour des eprouvettes en aluminium7075T6 :
a) Blocs croissants

La figure 5-21 présente les courbes de durées de vie des éprouvettes en
aluminium 7075T6 réparée et non réparée mises a des séquences de blocs
croissants (L-H) avec deux rapports de charge R=0 et R=0.1. Les résultats de

cette figure montrent clairement 1’amélioration de la durée de vie par le patche
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n’est pas assez importante pour cette séquence de chargement (L-H), la
différence des nombres de cycles a la rupture entre les éprouvettes réparées et
non réparées est de D’ordre de 5000 cycles pour R=0 et 10160 pour
R=0.1.L’augmentation de la charge appliquee durant le second bloc avec12 KN
compense I’augmentation de la rigidité offerte par le patche en composite, ce qui
réduit 1’efficacité de la réparation. On remarque également que le rapport de
charge a un effet considérable sur I’efficacité de la réparation. La durée de vie en
fatigue est considérablement réduite quand le rapport de charge diminue. La
différence relative de la duree de vie entre les cas R=0.1 et R=0 est de I’ordre de
9%. Ce comportement peut étre expliqueé par le fait que pour R=0 la différence a
la contrainte maximale et la contrainte minimale qui est nulle (Ac=omax-cmin)
est tres elevée entrainant une propagation plus rapide de la fissure. Baker et al.
[92] ont montré que les contraintes de pelage dans les couches adhésives chutent

avec ’augmentation du rapport de charge R.

—m— 7075 R=0.1 Réparée

43 1 —5— 7075 R=0.1 Sans;Réparation : T
4n 4 —a— 7075 R=0 réparée

—a— TOT75R=0 Sanz Réparation

I:I T T =
o 000 10000 15000 20000 25000 30000 35000
N de cycles ()

Figure 5-21 : Durée de vie des éprouvettes en aluminium 7075T6 sous
chargement avec blocs croissants

b) Blocs decroissants
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Figure 5-22 présente les performances du patche de réparation et ’effet du
rapport de charge pour des éprouvettes en aluminium 7075T6 réparée et non
réparée soumises a une sequence de blocs décroissants (H-L). On remarque que
les éprouvettes soumises a une sequence de blocs decroissants ont des durées
trés élevées quel que soit le cas: réparée ou non réparée. On remarque une faible
différence dans la durée de vie entre les structures réparées et non réparées.
Dans le cas du chargement a amplitude variable, I’effet du patch est peu sensible
mais, le phénoméne qui influe le plus sur la durée de vie en fatigue est la
présence de zone plastifiée estimée autour de la téte de fissure. En effet, la
charge élevée du premier bloc (Fmax=12KN) induit une plastification
importante autour de la téte de fissure. La réduction de la charge dans le second
bloc réduit la vitesse de propagation du fait de 1’écrouissage local, di a la
présence de la zone plastique. La fissure a du mal a se propager en présence de
la zone écrouie par plastification autour de sa téte. Ce phénomene est connu sous
le nom de phénomene de retard ; il peut étre créé par I’effet d’une surcharge lors

du chargement par fatigue.

30 %7075 R=0.1 Réparée

45 8= 7075 R=0.1 Sans:Réparation
an L 7075 R=0 réparée

—=— T075R=0 Sans Réparation

, ——= . i .

0 25000 50000 75000 100a0a 125000 150000
N? de cycles (I)

Figure 5-22 Durée de vie des éprouvettes en aluminium 7075T6 sous

chargement avec blocs décroissants
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Pour une meilleure explication de ce phénomeéne de retard, nous avons présenté
sur les figures 5-23 et 5-24 respectivement les vitesses de propagation de fissure
pour le cas des blocs croissants (L-H) et celui des blocs décroissants (H-L) en
fonction de la longueur de la fissure pour des éprouvettes réparée et non réparée
et pour les deux rapports de charge R=0.1 et R=0. La figure 5-23, montre que les
dispersions des résultats sont trés grandes pour les blocs de chargement
croissants, et la vitesse de la propagation de fissure da/dN est plus uniforme
quand la longueur de fissure augmente. De plus, la fissure se propage plus
rapidement pour une structure non réparée quel que soit le rapport de charge.
Toutefois, pour des blocs de chargement décroissants (H-L) (figure 5-24), la
variation de la vitesse de propagation est plus uniforme et le rapport de charge
da/dN augmente linéairement avec la longueur de la fissure. La différence des
vitesses de propagation da/dN entre les éprouvettes réparées et non réparées
n’est pas assez importante. Ceci est di principalement a I’effet de retard généré
par la plasticité autour de la téte de la fissure. Le phénomene de retard sera
approfondi par I’analyse fractographique présentée dans le prochain chapitre de

cette these.
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Figure 5-23 : Vitesse de propagation de fissures pour AL 7075T6 sous un
chargement avec blocs croissants
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Figure 5-24 : Vitesse de propagation de fissures pour AL 7075T6 sous un
chargement avec blocs décroissants

5-8-2 durée de vie en alliage d’aluminium 2024T3 :
a-Chargement avec blocs croissants :

La figure 5-25, présente les courbes de durées de vie des éprouvettes en
aluminium 2024T3, soumises a une sequence de chargement composé par deux
blocs croissants (L-H) pour les deux rapports de charge R=0 et R=0.1. Nous
avons testé des éprouvettes réparées et non réparées. On remarque d’apres les
résultats de la figure 5-25, que la présence du patche améliore la durée de vie
pour les deux rapports de charge R=0 et R=0.1, les taux d’augmentation du
nombre de cycles a la rupture due a la présence du patche de réparation est de
17% pour R=0 et de 21% pour R=0.1. Le taux est relativement faible mais il est
supérieur au rapport observé pour 1’aluminium 7075T6, I’alliage 2024 T3résiste
mieux a D’effort de traction. Il a été montré que la présence du patche fait
augmenter la durée de vie de 16 fois pour des éprouvettes SENT (entaille semi-

circulaire latérale) sous chargement a amplitude constante avec Fmax=7KN et
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R=0.1. L’augmentation du chargement en fatigue de 7KN a 12KN (L-H) a un
effet négatif sur ’efficacité de la réparation. Cette augmentation du chargement
au cours du test de fatigue accélere la propagation de la fissure, ce qui a pour
effet de réduire le transfert de charge entre la plaque fissurée et le patche en
composite a travers la couche adhésive. En outre, I’augmentation de 1’amplitude
du chargement favorise le décollement de la couche adhésive, ce qui peut
réduire considérablement la durée de vie en fatigue de la structure réparée. La
présence d’entaille en V augmente aussi la vitesse de propagation, réduisant
donc I’efficacité de la réparation. D’autre part, on remarque aussi que la
réduction du rapport de charge augmente la durée de vie en fatigue ; cela est

concordant avec les résultats obtenus pour 1’alliage 7075T6.

50 -
—=— | .H R=0_1 réparée
. . r » & [
—#*— L-H R=0.1 sans reparation
40 —&*— |L-H R=0 réparée
—¥— | -H R=( S5ans réparation
30 -
P ¥
E
E
o 20 -
10 -
o

15000 20000 25000 30000 35000 40000 45000 50000 55000 60000
N%de cyvcles
Figure 5-25 : Durée de vie des éprouvettes en aluminium 2024T3 sous

chargement avec blocs croissants

La figure 5-26 présente la vitesse de propagation de la fissure pour des

éprouvettes réparées et non réparées et pour les deux rapports de charges (R=0
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et R=0.1). Cette figure montre qu’avant I’application du patche (a<3mm) la
vitesse de propagation de la fissure est trés faible ne dépassent pas 3.10”

m/cycle. Cette vitesse augmente avec I'amplitude du chargement et la longueur

de la fissure.
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Figure 5-26 : Vitesse de propagation des fissures sous un chargement avec
blocs croissants pour AL 2024T3

b) Chargement avec blocs décroissants

La figure 5-27 présente la durée de vie en fatigue pour des eprouvettes réparées
et non réparées en alliage d’aluminium 2024T3 sous séquence de blocs de
chargement décroissants pour les deux rapports de charge R=0.1 et R=0. On
remarque que quel que soit le rapport de charge, la durée de vie de 1’éprouvette
non réparée est supérieure a la durée de vie de 1’éprouvette réparée. Ces résultats
paraissent non logiques, mais ils peuvent étre expliqués par le fait qu’une grande
zone plastique se développe autour de la téte de la fissure apres le premier bloc
de chargement (Fmax=12KN). L’alliage d’aluminium 2024T3 est assez ductile,

les déformations plastiques dans ces matériaux sont assez importantes. Dans le

113



Chapitre 5 : Analyse de la durée de vie en fatigue des structures réparées par patche en
composite

cas des éprouvettes non réparées, les niveaux de contraintes sont assez élevés, ce
qui engendre des zones plastiques de tailles plus importantes. Par contre, dans le
cas des eprouvettes réparées, le patche atténue les niveaux de contraintes, ce qui
réduit 1’étendue de la zone plastique pour des éprouvettes reparées. Cette
réduction conduit a une atténuation de I’effet de retard, due a la plasticité dans le
cas des éprouvettes réparées. On peut dire qu'en présence du phénomeéne de
retard d0 a une surcharge, I’effet du patche peut s’inverser dans le cas de
I’alliage d’aluminium 2024T3. En effet, le patche tend a réduire 1’effet de retard
et par voie de conséquence, conduire a une réduction de la durée de vie en
fatigue. Ce phénomeéne nécessite une étude plus approfondie sur I’interférence
entre les effets des surcharges et celui du patche en composite pour I’alliage
d’aluminium 2024T3.

ik

—=— H-| R=0.1 réparée
Al — — = H-L R=0 réparée
—%— H-L R=0.1 sans réparation

—+— H-L R=0 Sans réparatio

e
™

T T T T T T T T T T T T T T 1
L) S0 10 150000 20000 250000 WD 3500080

N%de cyvcles

Figure 5-27 Durée de vie des éprouvettes en aluminium 2024T3 sous
chargement avec blocs décroissants

Pour une meilleure illustration de ce phénomeéne, nous avons changé 1’amplitude
du chargement du 1* bloc par les valeurs suivantes: F1=11KN, F1=10KN et

F1=9KN. Le second bloc est maintenu a 7KN. Les durées de vie en fatigue sont
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présentees sur la figure 5-28. On remarque que la réduction de ’amplitude du
chargement du 1% bloc engendre une diminution de la durée de vie. A titre
d’exemple pour F1=11KN, le nombre de cycles a la rupture est de I’ordre de
120000 cycles alors que ce nombre et diminue de 75000 cycles pour F1=9KN.
Ces résultats paraissent anormaux, mais ils peuvent étre expliqués par le fait
qu'en réduisant I'amplitude du chargement du 1% bloc, on réduit également
I’étendue de la zone plastique autour de la fissure. L'effet de retard sera atténué

et la durée de vie en fatigue sera en conséquence réduite.
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Figure 5-28 : Effet de I’amplitude du second bloc sur la durée de vie en
fatigue
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Chapitre 6 Analyses fractographiques

Dans ce chapitre de la thése, nous allons presenter les résultats des observations
microscopiques des surfaces de rupture prises par microscope optique et par
microscope électronique a balayage (MEB) sur des éprouvettes rompues
réparées et non réparées afin d'examiner la nature de la rupture de ces
éprouvettes. En raison du nombre important de tests de fatigue réalisés, nous
nous sommes limités aux éprouvettes en alliages d'aluminium 7075 T6 soumises
a des chargements avec amplitude variable afin d'analyser I'effet de la plasticité
(effet de retard) sur la propagation des fissures de fatigue, réparées par patche
en composite.

6.1 Observations par microscope optique

Les surfaces de rupture ont été observées a l'aide d'un microscope optique muni
de caméra stéréoscopique avec de agrandissement 1x1 et 1x4. Les observations
ont été faites sur des éprouvettes en alliage Al 7075 T6, réparées et non reparées
apres rupture finale sous chargement a amplitude variable avec des séquences de
deux blocs ascendants et descendants.

La figure 6-1 présente des images de la surface de rupture des eprouvettes non
réparées et rompues apres chargement sous des blocs ascendants (L-H) et
descendants (H-L) avec deux agrandissements 1x1 et 1x4. On remarque sur cette
figure que pour un chargement avec blocs ascendants, la propagation de la
fissure se fait d'une maniére quasi-élastique jusqu'a une longueur de 1 mm du
fait de l'absence de fibres noires indiquant la présence de déformations
plastiques. Aprés la variation de I'amplitude du chargement de 7 a 12 kN
(second bloc), l'effet de la plasticite devient plus important du fait de
I'augmentation de la charge appliquée (12 kN soit 120 MPa) (figures 6-1-a et 6-
1-b).

Pour un chargement avec blocs descendants (figures 6-1-c et 6-1-d), on

remarque que l'effet de la plasticité est important dés le début de la propagation
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de la fissure. Cet effet est maximal pour une longueur de la fissure égale a 3
mm. Cette plasticité entraine un écrouissage local autour de la téte de la fissure.
La réduction de la charge a 7 KN va augmenter la résistance a la propagation de
la fissure du fait de la présence de cette zone écrouie autour de la fissure. Cette
résistance retarde la propagation de la fissure.

Initial Load (7 kN) High Load (12 kN) Initial Load (12kN) | ow Load (7kN)

Initial Load (7 kN) High Load (12 kN) Initial Load (12 kN) Low Load (7 kN)

(b) (d)

Figure 6-1 Observation microscopique des éprouvettes rompues non

réparées apres chargement a amplitude variable

(a) Blocs croissants 1 x; (b) Blocs croissants 4x; (c) Blocs décroissants 1

X;(d) Blocs décroissants 4x

Le méme comportement est observé pour des éprouvettes réparées (Figures 6-
2). L'effet de la plasticité est pratiquement inexistant pour un chargement avec

blocs croissants jusqu'a a= 3mm (Figures 6-2-a et 6-2-b). Au-dela de cette
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longueur de fissure, I'effet de la plasticité est sensible mais moins important que
des éprouvettes non réparées. En effet, la présence du patche réduit l'intensité
des contraintes autour de la fissure, provoquant une réduction des déformations
plastiques autour de cette fissure.

Concernant le chargement avec blocs descendants des éprouvettes réparées
(figures 6-1-c et 6-1-d), I'effet de la plasticité est maximal pour une longueur de
fissure de 3 mm. Cet effet est sensiblement réduit aprés cette longueur, ou
I'amplitude de la charge est descendue de 12 kN & 7 kN. En comparant ce cas
avec celui des éprouvettes réparées, I'effet de la plasticité est moins important
pour des éprouvettes reparees du fait de la présence du patche en composite qui
absorbe les contraintes de la plaque fissurée a travers la couche adhésive

réduisant ainsi les déformations plastiques autour du fond de fissure.

iti High Load (12kN
Initial Load (7kN) igh Load ( ) Initial Load (12kN) o o (7]

Initial Load (7kN) High Load (12kN) Initial Load (12kN) Low Load (7kN)

(b) (d)

Figure 6-2 Observations microscopiques des éprouvettes rompues et

réparées apres chargement a amplitude variable
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(a) Blocs croissants 1 x; (b) Blocs croissants 4x; (c) Blocs décroissants 1

X;(d) Blocs décroissants 4x

6.2 Analyses fractographiques a l'aide du microscope électronique a
balayage (MEB)

6.2.1 Eprouvettes non réparées sous chargement avec deux blocs ascendants
(L-H)

Sur la figure 6-3, nous avons présenté une image prise au MEB de la surface de
rupture d'une éprouvette non réparée aprés rupture totale a une position proche
du fond de l'entaille. L'éprouvette a été soumise a un chargement sous blocs
croissants (L-H). L'agrandissement était de 1x1. On voit clairement sur la figure
que la rupture est fragile par clivage ; la faible valeur du chargement : 7kN
donnant une contrainte de 70 MPa soit 26% de la limite élastique conduit
nécessairement a une propagation élastique de la fissure. En augmentant
I'agrandissement a 1x2, il se confirme que pour le 1* bloc de chargement, la

fissure de fatigue se propage de maniére fragile (figure 6-4).

Figure 6- 3 Analyse fractographique preés de I'entaille pour une éprouvette

non réparée sous L-H bloque a 1x1
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Figure 6- 4 Analyse fractographique pres de I'entaille pour une éprouvette

non réparée sous L-H bloc a 1x2

En s'éloignant du fond de I'entaille a une distance de 3 mm, cette longueur est la
longueur de transition, entre les deux blocs de chargement, nous avons pris une
observation au MEB de la surface de rupture avec un agrandissement de 1x20
(figure 6-5). On remarque que pour cette distance la rupture est principalement
fragile par clivage, on soupgonne aussi I'existence d'une rupture inter-granulaire
mais on ne peut pas I’affirmer car avant I'observation au MEB, nous n'avons pas
appliqué les produits permettant de desceller les joints de grain. En outre, pour
les alliages aluminium-zinc-cuivre, les précipités peuvent étre de grandes
dimensions, ce qui ne facilite pas I'observation de la rupture inter-granulaire. La
rupture par clivage se produit par décohésion ente les plans cristallins, tandis
que la rupture inter-granulaire se fait par décohésion entre les joints de grains.
En augmentant l'agrandissement a 1x100 (figure 6-6), il se confirme la
domination de la rupture par clivage pour cette distance du fond de I'entaille

(3mm) et pour ce cas de chargement (blocs ascendants L-H).
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Figure 6-5 Analyse fractographique a 3 mm de I'entaille pour une

éprouvette non réparée sous L-H bloc a 1x20

Figure 6-6 Analyse fractographique a 3 mm de I'entaille pour une

éprouvette non réparée sous L-H bloc a 1x100

Pour un agrandissement de 1x500, on remarque que les stries de fatigue sont
réguliéres, ce qui montre une propagation stable de la fissure avec prédominance
du mode | (mode ouverture) de propagation (figure 6-7). De plus, on remarque
que la largeur moyenne des stries est de 4 um soit une vitesse de propagation de

I'ordre de 4 10 mm/cycles.
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Figure 6-7 Analyse fractographique a 3 mm de I'entaille pour une

éprouvette non réparée sous L-H bloc a 1x500

Nous avons réalisé des observations au MEB a une distance encore plus
éloignée du fond de I'entaille (10mm) avec des agrandissements de 1x20, 1x50
et 1x 100, montrées sur les figures 6-8, 6-9 et 6-10, respectivement. Pour un
agrandissement de 1x20, on voit sur la figure 6-8 que la nature de la rupture est
mixte : fragile par clivage et ductile par formation de cupules. On remarque la
présence de quelques zones de formation de cupules mais globalement la rupture

reste fragile.

Figure 6-8 Analyse fractographique a 10mm de I'entaille pour une
éprouvette non réparée sous L-H bloc a 1x20.
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La figure 6-9 confirme les observations de la figure précédente. En augmentant
I'agrandissement a 1x100, on est amené a affirmer qu’a une distance de 10mm,
la rupture est essentiellement fragile avec quelques zones de rupture ductile
(figure 6-10).

Les augmentations de la charge dans le second bloc et de la longueur de la

fissure ont contribué simultanément a I'apparition de déformations plastiques.

Figure 6-9 Analyse fractographique a 10mm de I'entaille pour une

éprouvette non réparée sous L-H bloc a 1x 50

Figure 6-10 Analyse fractographique a 10mm de I'entaille pour une
éprouvette non réparée sous L-H bloc a 1x 100
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A 35mm du fond de I'entaille, nous avons réalisé des analyses fractographiques
avec différents agrandissements. La figure 6-11 montre la surface de rupture a
cette distance pour un agrandissement de 1x20. On remarque une rupture mixte :
ductile par cupules et fragile par clivage. Pour cette distance, la rupture ductile

est dominante compte tenu du nombre important de cupules formées.

Figure 6-11Analyse fractographique a 35mm de I'entaille pour une

éprouvette non réparée sous L-H blocs a 1x 20

Pour des agrandissements de 1x100 (figure 6-12) et 1x200 (6-13), il se confirme
que la rupture pour un chargement avec bloc ascendant a 35mm est
principalement de nature ductile. La charge relativement élevée pendant le
second bloc (120MPa soit 40% de la limite élastique) ainsi que la taille
importante de la fissure (35mm), sont les causes principales de I'augmentation

des déformations plastiques autour de la téte de la fissure.
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Figure 6-12 Analyse fractographique a 35mm de I'entaille pour une

éprouvette non réparée sous L-H blocs a 1x 100

On voit que la surface apparait constellée de "demi-bulles™ appelées cupules.
Ces cupules proviennent de cavités qui se sont developpées dans le matériau,
souvent aprés une déformation de I'ordre de plusieurs pourcents. Au fond des
cupules, il arrive de trouver des particules ayant servi de germination a ces
cavités. Les cupules peuvent étre ou non de taille homogene.

R

}’

n‘i

Figure 6-13Analyse fractographique a 35mm de I'entaille pour une

éprouvette non réparée sous L-H blocs a 1x 200
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6.2.2 Eprouvettes reparées sous chargement avec deux blocs ascendants (L-
H)

Nous avons effectué également des observations au MEB sur des éprouvettes
réparées apres rupture totale sous chargement avec blocs ascendants (L-H).
Différentes positions de la surface de rupture ont été observées avec différents
agrandissements. La figure 6-14 présente la surface de rupture prés du fond de
I'entaille avec un agrandissement de 1x1. On remarque que la rupture est
essentiellement fragile par clivage. Le chargement et la longueur de la fissure

étant faible, la fissure se propage de maniére quasi-élastique.

Figure 6-14 Analyse fractographique prés de I'entaille pour une éprouvette

réparée sous L-H blocsa 1x 1

La figure 6-15, présente la surface de rupture a 3 mm du fond de I'entaille aprés
chargement avec blocs croissants d'une éprouvette réparée avec un
agrandissement de 1x20. Cette figure montre que la rupture est fragile par
clivage. En comparant cette figure avec le cas d'une éprouvette non réparée, on
remarque que la propagation, sous un champ de déformations éelastiques, est plus
marquée dans le cas d'une eprouvette réparée car la présence de zones de
clivages est plus importante lors de I'observation d'une éprouvette réparée. Ce

comportement est d0 a la relaxation des contraintes par le patch en composite.
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En augmentant I'agrandissement a 1x100, on confirme que pour cette distance,

la rupture est fragile (figure 6-16).

Figure 6-15 Analyse fractographique a 3mm de I'entaille pour une

éprouvette répareée sous L-H blocs a 1x 20

Figure 6-16 Analyse fractographique a 3mm de I'entaille pour une

éprouvette réparee sous L-H blocs a 1x 100

Les observations prises a 20mm de I'entaille sur la surface de rupture d'une
éprouvette réparée aprés chargement sous blocs ascendants (L-H) avec un
agrandissement de 1x20 montrent que la rupture est principalement fragile par

clivage alors qu'elle serait normalement ductile compte tenu de la charge élevee
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du second bloc et de la taille importante de la fissure. Cette figure illustre
clairement I'effet de la présence du patche en composite qui, en réduisant les
contraintes, va stabiliser les déformations dans la plagque réparée. Cette figure
montre aussi le comportement asymptotique du facteur d'intensité de contraintes

mis en évidence par plusieurs chercheurs [ 43-50 ].

Figure 6-17 Analyse fractographique a 20 mm de I'entaille pour une

éprouvette répareée sous L-H blocs a 1x 20

Pour un agrandissement de 1x100 a 20mm de I'entaille, il se confirme la
prédominance de la rupture par clivage avec germination de cavités dans

quelques zones ou débutera la rupture ductile (figure 6-18)

Figure 6-18 Analyse fractographique a 20 mm de I'entaille pour une

éprouvette réparée sous L-H blocs a 1x 100
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En s'éloignant legérement du fond de I'entaille, il a été réalisé des observations a
30mm avec différents agrandissements. Pour un agrandissement de 1x20 (figure
6-19), on remarque qu'il y'a une rupture equilibree entre la déchirure ductile et le
clivage. En augmentant l'agrandissement a 1x100 (figure 6-20), on peut
clairement voir la présence des deux types de ruptures (ductile et fragile) de

maniere pratiquement équilibrée.

Figure 6-19 Analyse fractographique a 30mm de I'entaille pour une

éprouvette réparee sous L-H blocs a 1x 20

Figure 6-20 Analyse fractographique a 30mm de I'entaille pour une

éprouvette réparée sous L-H blocs a 1x 100
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A 35mm du fond d'entaille (figures 6-21 et 6-22), on observe que la rupture par
cupule est dominante mais il existe toujours des zones de rupture fragile par
clivage. Ce comportement montre clairement le r6le joué par le patche en
composite. Cette technique influe non seulement sur la durée de vie en fatigue
mais aussi sur la rupture du matériau méme pour des longueurs trés grandes des
fissures. La présence du patche réduit I'effet de la plasticité dans la structure
réparée sous chargement avec blocs croissants. On analysera cet effet pour des

blocs déecroissants dans les paragraphes suivants.

Figure 6-21 Analyse fractographique a 35mm de I'entaille pour une
éprouvette réparée sous L-H blocs a 1x 100

Figure 6-22 Analyse fractographique a 35mm de I'entaille pour une

éprouvette réparee sous L-H blocs a 1x 500
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6.2.3 Eprouvettes non réparées sous chargement avec deux blocs
descendants (H-L)

Dans cette partie, des observations prises au MEB ont eté réalisées sur les
surfaces de ruptures des éprouvettes non réparées et rompues aprés chargement
sous blocs descendants (H-L) avec des amplitudes de chargement de 12 kN (120
MPa) pour le premier bloc et 7 KN (70 MPa) pour le second bloc. Les
observations ont été faites a différentes positions de la surface de rupture et avec
différents agrandissements.

Sur la figure 6-23, nous présentons en image la surface de rupture pres de
I'entaille avec un agrandissement de 1x1. Cette image montre que la rupture se
fait principalement par déchirure ductile particulierement au centre de
I'éprouvette. Ce comportement est confirmé par I'image montree sur la figure 6-
24 ou nous avons présentés la surface de rupture a 4mm de l'entaille avec un
agrandissement de 1x1. La charge élevée du second bloc conduit a des
deformations plastiques importantes. Ces deformations plastiques conduisent a

la formation de cavités.

Figure 6-23 Analyse fractographique prées de I'entaille pour une éprouvette
non réparée sous H-L blocsa 1x 1
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Figure 6-24 Analyse fractographique a 4mm de I'entaille pour une

éprouvette non reparée sous H-L blocs a 1x 1

Les cupules sont visibles de maniére assez claire sur les figures 6-25 et 6-26, ou
les agrandissements sont 1x20 et 1x100. En plus de la déchirure ductile, on
remarque quelques zones de rupture fragile par clivage. La réduction de la
charge pour une longueur de la fissure de 3mm conduit a la transition de la
rupture ductile vers la rupture fragile d'ou la présence de ces zones de rupture

par clivage.

Figure 6-25 Analyse fractographique a 4mm de I'entaille pour une

éprouvette non réparée sous H-L blocs a 1x 20
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Figure 6-26 Analyse fractographique a 4mm de I'entaille pour une

éprouvette non réparée sous H-L blocs a 1x 100

La figure 6-27, présente la surface de rupture a une distance de 4 mm avec un
agrandissement de 1x200. On remarque des stries de fatigue régulieres, ce qui
montre une propagation stable de la fissure avec un incrément de 2 um par strie.
La vitesse de propagation moyenne est de l'ordre de 2.10™ mmicycle. Cette
vitesse est deux fois moins inférieure au cas des éprouvettes non réparees sous
chargement avec blocs ascendants, ce qui montre et explique le phénoméne de
retard de la propagation de la fissure de fatigue lors du chargement sous blocs

descendants (H-L).

Figure 6-27 Analyse fractographique a 4mm de I'entaille pour une

éprouvette non réparée sous H-L blocs a 1x 200
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La figure 6-28 presente les facies de rupture a 25mm du fond de I'entaille pour
un agrandissement de 1x20. On remarque la présence d'une transition entre la
rupture ductile et la rupture fragile. La réduction de la charge cyclique a 7 kN
explique cette transition de la nature de la rupture. La figure 6-29 confirme cette
rupture transitoire et le ralentissement de la propagation de la fissure. Ce
ralentissement est la consequence du cumul de deux facteurs : zone plastique
dans le premier bloc et réduction de la charge dans le second bloc de

chargement.

Figure 6-28 Analyse fractographique a 25mm de I'entaille pour une

éprouvette non réparée sous H-L blocs a 1x 20

Figure 6-29 Analyse fractographique a 25mm de I'entaille pour une

éprouvette non réparée sous H-L blocs a 1x 100
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Les observations prises a une distance de 40mm du fond de I'entaille pour des
agrandissements de 1x20 et 1x100 (figures 6-30 et 6-31 respectivement)
illustrent qu'a cette distance, la transition est presque terminée et le mode de
rupture est essentiellement fragile par clivage. On peut donc dire qu'apres avoir
complétement vaincu l'effet de la zone écrouie produite lors du 1% bloc de

chargement, la fissure se propage de maniere stable et quasi-élastique.

Figure 6-30 Analyse fractographique a 40mm de I'entaille pour une

éprouvette non réparee sous H-L blocs a 1x 20

Figure 6-31 Analyse fractographique a 40mm de I'entaille pour une
éprouvette non réparee sous H-L blocs a 1x 100
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6.2.4 Eprouvettes réparées sous chargement avec deux blocs descendants
(H-L)

Nous avons analysé dans cette partie, les surfaces de ruptures des éprouvettes
réparées sous chargements avec blocs descendants a différentes positions du
fond de I'entaille et pour différents agrandissements sur le MEB. La figure 6-32
présente une image de la surface de rupture prés du fond de I'entaille avec un
agrandissement de 1x1. On remarque la présence de cupules sur la surface
rompue, ce qui signifie que lors du 1* bloc de chargement, la rupture se fait

d'une maniére ductile.

Figure 6-32 Analyse fractographique pres de I'entaille pour une éprouvette

réparée sous H-L blocsa 1x 1

A 4mm de ’entaille, I'observation prise au MEB avec un agrandissement de 1x1
montre qu'effectivement la rupture est principalement ductile provoquant une
zone écrouie autour de la fissure. Mais I'étendue de la zone écrouie est réduite
par la présence du patche de composite. L'effet de retard est donc atténué par la

présence du patche (figure 6-33).
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Figure 6-33 Analyse fractographique a 4 mm de I'entaille pour une

éprouvette réparee sous H-L blocs a 1x 1

Les mémes conclusions peuvent étre émises en analysant la figure 6-34 ou a été
présentée la surface de rupture & 8mm du fond de I’entaille pour le méme
agrandissement. On voit donc une domination de la déchirure ductile du fait de
la présence de déformations plastiques importantes lors du 1% bloc de
chargement. Cependant, en augmentant I'agrandissement a 1x20 (figure 6-35),
on peut remarquer qu’en plus de la rupture ductile, il existe de nombreuses
zones ou la rupture est fragile par clivage. On peut méme affirmer qu'i y'a un

équilibre entre les deux types de ruptures.

La réduction du chargement ainsi que la présence du patche de réparation ont

contribué a la réduction de l'effet de la plasticité.
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Figure 6-34 Analyse fractographique a 8mm de I'entaille pour une

éprouvette répareée sous H-L blocs a 1x 1

Figure 6-35 Analyse fractographique a 8mm de I'entaille pour une

éprouvette réparée sous H-L blocs a 1x 20

L'augmentation de I'agrandissement a 1x100 (figure 6-36) confirme les
observations précédentes. Cependant, pour un agrandissement de 1x500, les
stries de fatigue paraissent instables. La largeur moyenne des stries est inférieure
a 2um d'ou une propagation lente de la fissure (figure 7-37). On peut donc

conclure que dans le cas de l'alliage 7075 T6 I'effet du patche est plus marqué

138



Chapitre 6 : Analyses fractographiques

que l'effet de retard, ce qui se traduit par une amélioration de la durée de vie des
structures réparées soumises a un chargement sous blocs descendants. Ce cas n'a
pas eté observé pour l'aluminium 2024 T3 ou la ductilité est plus importante.
C'est pourquoi, pour cet alliage, I'effet de retard était plus important que I'effet
du patche montrant ainsi des durées de vie plus importantes pour des éprouvettes

non réparées.

Figure 6-36 Analyse fractographique a 8mm de I'entaille pour une

éprouvette répareée sous H-L blocs a 1x 50

Figure 6-37 Analyse fractographique a 8mm de I'entaille pour une

éprouvette réparee sous H-L blocs a 1x 500
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Les observations prises a 25 mm et 35 mm de l'entaille (figures 38 et 39
respectivement) montrent que la rupture dans ces positions est mixte : ductile +
fragile ; c'est-a-dire que la transition entre les deux types de ruptures n'a pas pris

fin méme pour la longueur de 35mm de la fissure. La présence du patche a

certainement retardé cette transition.

Figure 6-38 Analyse fractographique a 25mm de I'entaille pour une
éprouvette réparée sous H-L blocs a 1x 50

Figure 6-39 Analyse fractographique a 35mm de I'entaille pour une
éprouvette réparée sous H-L blocs a 1x 20
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7-1Introduction :

La méthode des ¢éléments finis est largement utilisée pour [’analyse des
problémes d’ingénierie, non seulement en raison de son aptitude a résoudre une
variété de problémes physiques formulés en termes d’équations aux dérivées
partielles, mais aussi en raison de sa capacité a gérer des géométries complexes
et des conditions aux limites. Pour une analyse par éléments finis, le domaine
physique est subdivise en eléments de forme geométrique simple afin de
discrétiser la géométrie du domaine en respectant scrupuleusement les frontieres
internes et externes.

Ainsi, le maillage qui en resulte est utilis¢é pour représenter 1’espace de
I’approximation de la solution du probléme. Cependant, la création d’un
maillage satisfaisant conforme aux frontieres et aux arétes vives du domaine
nécessite encore un apport significatif de temps humain lors du processus
d’analyse globale. En effet, les algorithmes de génération automatique de
maillage sont trés bien maitrisés pour la plupart des probléemes en 2D, mais
peuvent étre peu fiables pour certaines géométries 3D, ce qui entraine des
éléments de mauvaise qualité ou déformés dans certaines régions, qui peuvent
conduire a des erreurs importantes de la solution. Un nombre important
d’interventions et de savoir-faire de la part de [I’utilisateur sont parfois
nécessaires pour pallier a ces problemes.

De plus, dans la plupart des applications industrielles, le modele de conception
CAOQO approprié est celui qui produit la précision désirée pour le probléme a
résoudre. En pratique, cela n’est réalisable que par des modifications itératives
du modéle CAO par I’insertion, la suppression ou la modification de certaines
caractéristiques de forme et de la géométrie de la piéce qui sont importantes ou
bien qui sont sans attributs pertinents pour la simulation a effectuer. Par
conséquent, la génération d’un maillage unique pour le domaine de calcul ne
suffit pas pour de multiples analyses en éléments finis. En effet, chaque étape de

la simulation du modele CAO modifié exige d’effectuer une nouvelle étape du
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processus de genération de maillage (remaillage) a plusieurs reprises. Ce
processus est nécessaire pour un grand nombre de situations ou la forme du
modeéle et de la topologie peuvent changer (telles que 1’optimisation de forme,
propagation de fissures, mouvement de frontiéres libres, etc.). Par ailleurs, au-
dela de la lourde tache de remaillage, le transfert de champ lors de processus de
remaillage dans le cas des probléemes a frontiere mobile, entraine une
dégradation de la solution, due a une diffusion numérique apres chaque transfert
de champ d’approximation.

Dans ce chapitre, il est question de présenter quelques résultats numériques
concernant la réparation du patche en composite sur le modéle géométrique
étudié experimentalement. Le but est d'analyser I'écart entre I'approche
numérique pour le calcul du facteur d'intensité de contraintes en tétes de fissure
réparée et les résultats expérimentaux de la durée de vie en fatigue des plaques
réparées

7.2Analyse du facteur d’intensité de contraintes :
7.2.1 Effet du nombre de plis :

Nous avons commence notre étude par I’analyse de 1’effet du nombre de plis du
composite unidirectionnel sur la variation du facteur d'intensité de contraintes en
téte de fissure. Nous avons tracé sur la figure 7-1, la variation du facteur
d’intensité de contrainte en fonction de la longueur de fissure pour différents
nombres des plis du patche. Les nombres de plis choisis sont : 4, 6 et 8. Cette
étude peut étre valide pour les deux alliages d'aluminium le 2024 et le 7075T6
car ces deux alliages présentent les mémes propriétés élastiques. Le chargement
appligué est de 70 MPa. Ce chargement est identique a celui appliqué dans
I'expérimentale. On remarque d’aprés la figure 7-1 que le nombre de plis influe
considérablement sur la variation du FIC. A titre indicatif, pour une longueur de
fissure de 20mm, la variation du FIC entre le patche de 4 plis et celui de 8 plis

est de I’ordre de 28.28%. Ce comportement peut étre di au fait, que plus le
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patche est épais, plus le transfert de contraintes a travers la couche adhésive est
important. Cependant, on remarque que le taux de réduction du FIC du patche
est moins important lorsque le nombre de plis augmente. L’optimisation du
nombre de plis du patche est donc nécessaire pour assurer un bon transfert de
contraintes. Les résultats expérimentaux ont montré également le méme
comportement mais la différence de la durée de vie entre 8 plis et 6 plis est trés
grande, dépassant les 150%, alors que cette différence n'est que de 25% entre
les cas de: 4 et 6 plis. On peut conclure que la variation du FIC (résultats
numériques) en fonction du nombre de plis est linéaire alors que la variation de
la durée de vie (résultats expérimentaux) en fonction du nombre de plis peut étre

considérée comme exponentielle.
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Figure 7-1 : Effet du nombre de plis
7.2.2 Effets du decollement :

La figure 7-2 illustre les variations du facteur d’intensité de contrainte en téte de
fissure en fonction de la longueur de fissure pour différentes largueurs de
décollement. Nous observons que 1’augmentation de la largeur du décollement
influe sur la variation du FIC. Ce paramétre influe sur le transfert de contraintes

vers le patche en composite. La valeur de FIC décroit avec 1’augmentation de la
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largeur du décollement. Les contraintes générées autour de la fissure sont
fortement absorbées par le patche non décollé. L'augmentation du FIC est de
I’ordre de 32% pour un décollement de largeur égale a 9mm. Les résultats
expérimentaux ont montré un effet plus accentué de la largeur du décollement.
La durée de vie est réduite de 4 fois entre une structure sans décollement et celle
avec décollement de largeur 9 mm. Cependant, les deux approches numérique et
expérimentale, montrent que la durée de vie en fatigue et le facteur d'intensité de

contraintes varient linéairement en fonction de la largeur du décollement.
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Figure 7-2 : Effet du décollement de I’adhésif

7.2.3 Effet de la forme du patch :

La figure 7-3 présente la variation du facteur d’intensité de contrainte en
fonction de la longueur de fissure pour deux configurations de la forme
triangulaire du patche : avec surface croissante et décroissante. On peut observer
a partir des resultats de la figure 7-3 que le FIC du patche triangulaire croissant

est supérieur a celui de l’autre forme (patch triangulaire avec surface
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décroissante). Cette supériorité est valable pour les longueurs de fissures
inférieures a 35mm. Cette différence est due au fait que surface initiale de
transmission de contrainte est plus importante pour une forme triangulaire avec
forme décroissante. Ces résultats sont en bon accord avec les resultats
expérimentaux. Par ailleurs, nous avons vu dans le chapitre 5 que l'effet de
I'orientation du patche triangulaire varie entre les alliages d'aluminium 204T3 et
7075T6, alors que numériquement, en appliquant les concepts de la mécanique
linéaire de la rupture, on aura les mémes résultats pour les deux alliages. Cette
différence entre les approches numérique et expérimentale peut étre due a la
présence de plasticité, particulierement pour des tailles importantes de la fissure

ou a des adhésions, meétal - composite, différentes pour les deux alliages

. ..
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Figure 7-3 : FIC pour patche triangulaire avec surface croissante et
décroissante

7.2.4 Effet de la hauteur du patche :

La hauteur du patch joue un rdle essentiel dans 1’exécution de la réparation

parce que le chargement est appliqué dans le sens de la hauteur (direction y).
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Cependant, les résultats montrent qu’il n’y a aucun effet bénéfique de
I’augmentation de la hauteur de la pi¢ce. Trois hauteurs différentes 50, 60 et
70mm ont été comparées dans cette étude pour faire la correspondance avec les
résultats expérimentaux. Le facteur d’intensit¢é de contrainte pour les trois
hauteurs ne varie pratiquement pas comme le montre la figure 7-4. Mais les
résultats expérimentaux montrent que la durée de vie augmente avec
I’augmentation de la hauteur du patche. La nette différence entre les résultats
expérimentaux et numériques est due au phénomeéne de décollement qui peut

étre important lorsque la hauteur du patch diminue.
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Figure 7-4 : Effet de la hauteur du patche sur le FIC
7.2.5 Effet de la nature du patche :

La nature du patche est un parametre déterminant sur le comportement de la
réparation. La figure 7-5 présente les variations du facteur d’intensité de
contrainte en fonction de la longueur de la fissure réparée pour différents types
de patches (patche en aluminium, patche en composite non vieilli et patche en
composite vieilli (apres 90 jours d’immersion). On remarque d’aprés la figure 7-
5 que le patche en composite donne des valeurs inférieures du FIC par rapport a
la plague réparée par patche métallique. On remarque aussi que 1’absorption
d’eau par le patche en composite réduit son efficacité. Ces résultats sont en
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concordance avec ceux de Rezgani et al. [66]. Ces auteurs ont montré que le
taux d’absorption d’eau a un effet significatif sur la variation du FIC. Nos

résultats expérimentaux confirment cette tendance.
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Figure 7-5 : Effet de la nature du patch

7.3Analyse de la distribution des contraintes adhésives :

La durabilité de la réparation peut étre estimée par les contraintes de
cisaillement de l'adhésif. En effet, le risque de rupture de l'adhésion est plus
faible quand les contraintes de cisaillement dans la couche adhésive sont faibles.
Dans cette partie du travail, nous avons analyse la distribution des contraintes
adhésives afin d'estimer la durabilité de la réparation. La distribution des
contraintes a été évaluée sur la longueur de la couche adhésive. Ces contraintes
ont été évaluées le long d’une ligne adjacente a la téte de la fissure, sur les plans

Xz etyz.

7.3.1 Effet du nombre des plis :
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La figure 7-6 présente la distribution des contraintes adhésives dans le plan (x,y)
(txz). Dans le cas d’un patche en composite sous un chargement en traction uni-
axiale d’amplitude 70 MPa pour une longueur de fissure de 20 mm. On
remarque que les contraintes Ty, dans la couche adhésive sont assez faibles, leur
intensité maximale en valeur absolue ne dépasse pas 4.5MPa. Cette valeur de la
contrainte représente 1/5°™ de la contrainte de rupture en cisaillement de
I’adhésif qui est de 1’ordre de 25MPa.

D’autre part, on peut noter que la contrainte maximale est enregistrée dans la
région de I’adhésif qui couvre les levres de la fissure. Le risque de décollement
est donc important au niveau de la région fissurée. La zone entourant la téte de
la fissure étant la plus sollicitée, elle transmet le maximum de contraintes vers la
couche adhesive et vers le patche en composite. On remarque egalement que les
contraintes maximales dans le patche sont enregistrées pour un nombre de plis
égal a 4. Le risque de décollement suivant le plan xz, augmente avec la

réduction du nombre de plis.

‘ & plies
------ & plies
2 - ‘ 4 plies
1_' [N
o - I - I
—— -1 4
-
2 i
3 |
A
4 i
5 |
I I I T I T I T I
oo 0.2 0.4 0.6 0.8 10

Longueur unitée

Figure 7-6 : contraintes de cisaillement t,, pour différents nombres de plis
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La figure 7-7 presente la distribution des contraintes adhésives ty, pour le cas
d'une plaque avec un chargement de 70MPa et pour une longueur de fissure
a=20mm. On peut donc clairement voir que les contraintes adhésives 1y, sont
plus élevées par rapport a celles dans le plan (xz) (ty,). Leur valeur maximale ne
dépasse pas 6Mpa. Cependant, on remarque que les contraintes t,, Sont
relativement faibles au niveau de la zone de la couche adhésive couvrant les
levres de la fissure. La contrainte maximale est enregistrée au niveau de I’arrét

libre entre le patche et la plagque réparée.

On remarque également que l'augmentation du nombre de plis entraine une
augmentation des contraintes ty,. On peut donc affirmer que l'augmentation de
I'épaisseur du patche favorise un possible décollement suivant le plan yz mais
les contraintes dans la couche adhésive restent largement inférieures a la

contrainte de rupture de I'adhesif

M)

T T T T T T T T T T T
0.0 0.z 0.4 0.6 o8 10

Longueur unitée

Figure 7-7 : contraintes de cisaillement t,, pour différents nombres de plis

7.3.2 Effet de la hauteur du patche :
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Les répartitions des contraintes adhésives prés de la pointe de la fissure dans les

plans xz et yz sont représentées sur les figures 7-8 et 7-9 pour différentes

hauteurs de patche. On peut voir que la variation de la hauteur du patche n‘a pas

un effet significatif sur la distribution des contraintes adhesives alors que les

résultats expérimentaux ont montré que I'effet de la hauteur du patche sur la

durée de vie en fatigue est trés important.

patched h=50mm
patched h=60mm
patched h=70mm

Longueur unitée

Figure 7-8 : contraintes de cisaillement t,, pour différentes hauteurs du

patche
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patched h=50mm
e .| patched h=60mm
4 patched h=70mm

Longueur unitée
Figure 7-9 : contraintes de cisaillement t,, pour différentes hauteurs du

patche

7.3.3 Effet de la forme du patche :

Les figures 7-10 et 7-11 présentent les distributions des contraintes de
cisaillement le long de la couche adhésive dans les plans xz et yz pour
différentes formes de patche. Le plan xz présente des contraintes de cisaillement
élevees dans la zone fissurée (le ligament). Par contre, les contraintes sont

maximales sur les bords de la couche adhésive dans le plan de cisaillement yz.

Les figures 7-10 et 7-11 montrent que la forme triangulaire avec surface
decroissante du patche triangulaire présente des contraintes plus élevées,
montrant ainsi que cette forme conduit a un transfert de contraintes plus elevées
donc a une durée de vie meilleure de la structure réparée. Ces résultats sont en

concordance avec les résultats expérimentaux.
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Patch triangle surface décroissante
64 | . Patch triangle surface croissante

5 _| patch rectangulaire h=50mm

oo 0.2z 0.4 0.6 0.8 1.0
Longueur unitée

Figure 7-10 : contraintes de cisaillement t,, pour différentes formes du

patche
12 patch rectangulaire h=50mm —
10 ] patch triangle surface croissante
] patch triangle surface décroissante
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Figure 7-11 : contraintes de cisaillement t,, pour différentes formes du

patche

7.3-4 Effet de la nature du patche
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15 4

avec patch en composite

) - — — . avec patch en aluminium
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Figure 7-12 : contraintes de cisaillement t,, pour différents types de

patches

La figure 7-12, présente la distribution des contraintes adhésives pour un patche
en aluminium et un patche en composite. On remarque que le niveau de
contraintes est plus important pour le cas d'un patche en composite. Le
composite étant plus rigide, il absorbe plus de contraintes, ce qui explique que
I'intensité des contraintes adhésives pour un patche en composite est plus élevee
par rapport au patche métallique. Les résultats expérimentaux sont conformes a
ces résultats numériques mais le vieillissement du composite peut entrainer la

perte de sa rigidité reduisant ainsi son efficacité.
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1. Conclusions

Les résultats présentés dans cette thése montrent les potentialités de la réparation
par patch en composite. La durée de vie en fatigue des structures aéronautiques
peuvent étre améliorée d'une maniére tres significative par la présence d'un
patch en composite car le patch peut rétablir une grande partie de la rigidité de la
structure perdue par endommagement, fissuration ou corrosion. La fonction
essential d'un patch de réparation est de réduire I'intensité de contraintes en téte
de fissures reparées, ce qui réduit le taux de propagation de la fissure sous des
chargements cycliques de fatigue entrainant une augmentation de la durée de vie
résiduelle de la structure.

Il a été montré dans cette these que la longueur initiale de la fissure a la
réparation a un effet crucial sur I'efficacité de cette réparation. Tout retard dans
les délais de réparation conduit a une nette régression de la durée de vie de la
structure réparée. La comparaison entre le patch métallique et le patch en
composite a montré un net avantage pour le patch en composite, cependant, la
degradation des propriétés du composite par absorption de I'humidité ou par tout
autre type de vieillissement diminue les performances du composite par rapport
au métal.

La présence d'un decollement de l'adhésif réduit considérablement la durée de
vie en fatigue de la structure réparée. Cette réduction est d'autant plus
importante lorsque les dimensions du décollement sont importantes. Les
propriétés géométriques du patch ont des effets significatifs sur I'efficacité de la
réparation. La forme, la longueur et la largeur du patch déterminent directement
la surface de recouvrement entre la plaque fissurée et le patch de réparation.
L'augmentation de cette surface conduit a une meilleure efficacité de la

réparation. L'épaisseur du patch caractérise sa rigidité, un patch plus rigide
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absorbe plus de contraintes et conduit donc a une durée de vie plus longue de la
structure reparée.

La nature du chargement et son intensité ont un effet direct sur la durée de vie en
fatigue. 1l a été montré qu'un chargement avec bloques croissants accélere la
propagation de la fissure méme pour des éprouvettes réparées. L'efficacité de la
réparation est réduite avec ce type de chargement. Pour un chargement avec
bloques décroissants, un effet de retard a été remarqué lorsque on réduit
I'amplitude du chargement. Cet effet de retard est d0 a la plasticité autour de la
téte de fissure qui retarde la propagation de la fissure sous une amplitude de
chargement moins importante. Pour l'alliage de I'aluminium le plus ductile (Al
2024 T3). L’effet de retard est atténué par la présence du patch en composite
provoquant l'inversion du role de ce patch. En effet, la durée de vie en fatigue
est plus importante avec patch lorsqu'on est en présence du phénomeéne de retard
de la propagation de la fissure dans l'alliage 2024 T3.

2. Recommandations

D'aprés nos résultats, nous pouvons donner les recommandations suivantes aux
concepteurs des patches de réparation :

- La fissure doit étre réparée des sa détection

- Dans la prédiction de la durée de vie des structures réparées, il faut tenir
compte des effets du vieillissement du composite et de I'adhésif. Un coefficient
de sécurité doit étre introduit pour quantifier ses effets.

-Les dimensions du patch doivent étre optimisées de maniére a réduire le facteur
d'intensité de contraintes sans augmenter les contraintes dans la couche adhésive
- Des précautions doivent étre prises lors de la conception du patch pour que les
contraintes dans la couche adhésive ne dépassent pas les valeurs tolérées.

- Un coefficient de sécurité doit étre introduit pour contenir les effets de
variations des amplitudes de chargement.

3. Perspectives
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Dans nos travaux futurs, nous espérons continuer cette étude en analysant plus
profondément les points suivants :

- Etude des performances de la réparation sous chargement cyclique aléatoire

- Les effets du vieillissement du composite et de lI'adhésif seront plus détaillés, le
vieillissement se fera dans une enceinte climatique

- L'étude du décollement sera plus réaliste. En effet, le décollement sera suivi

par un appareil a ultrason.
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