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NOTATIONS ET ABREVIATIONS

MELR : Mécanique Elastique Linéaire de La Rupture.

ASTM (American Society for Testing and Materials)

OL (overload): surcharge.

COD: ouverture a la pointe de fissure (Crack opening displacement)
FCGR ( Fatigue crack growth rate)

MEB : Microscope électronique a balayage.

SOLR: Rapport d’arrét de surcharge.

ZP : Zone plastique.

Log : Logarithme.

ZSP : zone de sillage plastique.

FIC : Facteur d’intensité de contraint.

VAL : chargement a amplitude variable.

AP: Un chargement sous amplitude constante

P,..x: Valeur maximale de la charge appliquée pendant la sollicitation initiale.
P..in: Valeur minimale de la charge pendant la sollicitation initiale.
R: Rapport de charge correspondant au chargement initial.

R,;.: : Rapport de charge pic

pic:
R;: rapport de charges 1

R, : rapport de charges 2

AK: Amplitude du facteur d'intensité de contrainte.
Kpic: facteur d’intensité pic

K nax: facteur d’intensité maximale

Kpin: facteur d’intensité minimale

AK, : amplitude des chargements 1
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AK, : amplitude des chargements 2

K;.: facteur d’intensité des contraintes atteint la valeur de ténacité du matériau

K,,: facteur d’intensité de contrainte pour lequel la fissure s’ouvre

Kt :facteur local de concentration de contrainte

Kr : le facteur d’intensité de contraintes résiduelles dues a la surcharge
AK .55 facteur d’intensité de contrainte efficace

AK t : Facteur d’intensité de contrainte effectifa R = 0.

Tmax: taux de surcharge maximal

Tmin: taux de surcharge minimal

Tpic- taux de surcharge pics

N,;.: nombre de pics de surcharges

N,: nombre de cycles a rupture

Npi . .
Ni : nombre relatif de pics de surcharges
base

0p: la limite d’endurance
o : Contrainte locale.
o.. Limite d'élasticite.

o4 : Limite de fatigue
(:—;) min: La vitesse minimale atteinte apreés surcharge

a,in: longueur de fissure associée

wy;.: la taille de la zone plastifiee cyclique de surcharge

w, : Taille de la zone plastique cyclique relative au chargement initial.

w, : Taille de la zone plastifiée monotone de surcharge.
w, : Taille de la zone plastiqgue monotone due au chargement initial
Zyi: la taille de la zone plastique due au chargement de base

Zpsurch: la zone plastique due a la surcharge



r, (ol): la zone plastique développée par la surcharge,
a Etat de contrainte dans une direction de propagation.
a : Longueur de la fissure

a(ol): Longueur de la fissure a la surcharge

a0 : longueur initiale de la fissure de fatigue

p : Rayon du trou percé

ao + p : longueur de la fissure aprés percage

E: Module de Young
V : coefficient de Poisson.

ce. Limite élastique
e : épaisseur ;
r : représente le patch (réparé)

p : la plague (plate).

CAL : chargement a amplitude constant (constant amplitude loading).

CAL + OL : chargement d'amplitude constante avec une seule surcharge sur les éprouvettes

non réparées, ( constant amplitude loading with a single overload on unrepaired specimens)

CAL + OL + P: chargement d'amplitude constante avec une seule surcharge sur les

éprouvettes réparees (constant amplitude loading with a single overload on the repaired

specimens).

a =T (N): longueur de fissure en fonction du nombre de cycles

Eequiv : la déformation équivalente,

&pi : déformation plastique dans les différentes directions

V : coefficient de Poisson.

Dr: rapport de la zone endommageée ;

Ai : la surface sur laquelle la déformation équivalente supérieur a 7,87% ;

| : la longueur d'adhésif ;
w : la largeur de l'adhésif.

R: plague réparé.
NR: plague non réparé.



RESUME

Dans cette these , nous avons analysé I'effet d'un cycle de surcharge en fatigue sur I'efficacité
de la réparation par patch composite collé sur des plaques fissurées en alliage d'aluminium
Al 2024 T3 et Al 7075 T6 . Des tests expérimentales et numériques ont été réalisées pour
réalisée les objectifs de I'étude. Dans la partie expérimentale, des essais de fatigue ont été
réalisés sur des plaques d'aluminium fissuré avec entaille latérale V soumise a une charge de
fatigue d'amplitude constante avec une surcharge appliquée a une longueur de fissure relative
de 0,06 (a/W=0,06). La plaque a été réparée avec un patch composite carbone/époxyde. Les
courbes de durée de vie en fatigue (a=f(N)) ont été tracées pour les éprouvettes réparées et
non réparées en utilisant les resultats des tests expérimentaux. Les facies de rupture ont été
observées par microscopie électronique a balayage . Dans la partie numérique, la méthode
des eléments finis élasto-plastiques a été utilisée pour évaluer la plasticité induite par la
surcharge sur la plaque réparée et pour analyser les dommages de I'adhésif apres I'application
de cette surcharge. Les résultats obtenus démontrent que l'application de la surcharge sur la
plaque réparée peut conduire a une duree de vie en fatigue prolongée. L'endommagement de
I'adhésif apres la surcharge est assez important, mais que le risque de rupture totale de la

couche adhésive n'est pas élevé.

Mots Clés : Réparation par patch en composite, Fatigue , Surcharge, Méthode des éléments

finis, Zone plastiqgue, Endommagement.



ABSTRACT

In this thesis, we analyzed the effect of fatigue overload cycle on the effectiveness of bonded
composite patch repair on cracked Al 2024 T3 and Al 7075 T6 aluminum alloy plates.
Experimental and numerical tests were performed to achieve the objectives of the study. In
the experimental part, fatigue tests were performed on cracked aluminum plates with lateral
V-notch subjected to a fatigue load of constant amplitude with a surcharge applied at a
relative crack length of 0.06 (a/W=0.06). The plate was repaired with a carbon/epoxy
composite patch. Fatigue life curves (a=f(N)) were plotted for the repaired and unrepaired
specimens using the experimental test results. The fracture surfaces were observed by
scanning electron microscopy. In the numerical part, the elasto-plastic finite element method
was used to evaluate the plasticity induced by the overload on the repaired plate and to
analyze the damage of the adhesive after the application of this overload. The results obtained
show that the application of the overload on the repaired plate can lead to an extended fatigue
life. The damage to the adhesive after overloading is quite significant, but the risk of total

failure of the adhesive layer is not high.

Keywords: Composite patch repair, Fatigue, Overload, Finite element method, Plastic zone,

Damage.
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Introduction Général

Les structures aéronautiques opérationnelles sont, le plus souvent, soumises a des charges de
fatigue avec amplitude variable. Ces différences dans les niveaux damplitude des
chargements de fatigue, influencent directement les vitesses de propagation des fissures de
fatigue initiées dans les structures aéronautiques [1]- [3]. Un exemple clair des effets de la
variation des amplitudes de chargement sur la vitesse de croissance des fissures est présenté
par l'application brusque d'une surcharge pendant un essai de fatigue avec chargement a
amplitude constante. L'application d'une surcharge provoque un retard dans la propagation de
la fissure entrainant un «arrét» de cette propagation pendant un trés grand nombre de cycles
de chargement. Ce comportement est essentiellement di a la formation d'une grande zone
plastique et aux contraintes résiduelles au voisinage du fond de fissure. Il a été montré qu'il
existe une amplitude de surcharge seuil en dessous duquel l'effet de retard n’est pas sensible.
Sous conditions de contraintes planes, la plasticité élevée autour du front de fissure conduit a
un émoussement de ce front de fissure pour les alliages d'aluminium aéronautiques tels que le
Al 2024 T3 ou le Al 7075 T6. L'émoussement de la fissure augmente le facteur d'intensité de
contrainte effective (SIF) qui provoque une accélération initiale de la propagation de la
fissure, mais le niveau de fermeture augmente rapidement a mesure que la plasticité atour de
la fissure se développe.

La réparation de structures aéronautiques fissurées sous chargement de fatigue par un patch en
composite est l'une des techniques prometteuses pour améliorer la durée de vie en fatigue de
ces structures. Cette technique est basée sur le collage d'une plague en matériau composite
haute performance sur la région fissurée permettant ainsi un transfert de charge de la structure
fissurée au patch composite a travers la couche adhésive. Ce transfert permet de réduire
I'intensité des contraintes autour du front de fissure conduisant a la réduction de la vitesse de
propagation de la fissure et par conséquent a I'amélioration de la durée de vie en fatigue de la
structure endommagée]. L'efficacité des réparations par patchs en composites dépend d'un
grand nombre de paramétres qui peuvent étre classés comme suit: i) propriétés mécaniques du
matériau réparé, du matériau composite et du type d'adhésif ii) propriétés géométriques du
composite iii) nature du chargement de fatigue De plus, d'autres phénomeénes pourraient
influencer considérablement le processus de réparation et son efficacité tels que le
décollement de l'adhésif et les contraintes thermiques résiduelles dues au chauffage de la
surface collées. La conception d'un patch composite est une tache assez difficile en raison de
I'interaction de tous ces parametres sur les performances de la réparation.

L'historique des charges de fatigue a un effet trés important sur l'efficacité de la réparation.
Ainsi, 'amplitude du chargement de fatigue et le rapport de charge affectent directement la
durée de vie résiduelle de la structure réparée a l'aide du patch composite. Lorsqu'une
structure réparée est soumise a un cycle de surcharge, deux effets de retard interagissent ; le
premier est d au transfert de charge vers le patch en composite et le second est causé par la
zone plastique créée devant le fond de fissure par la surcharge. L'étude de I’interaction entre
les deux effets deux retards (Patch + Surcharge) n'a pas été suffisamment analysée dans la
littérature.
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Dans cette thése l'effet d'interaction entre patch de réparation et surcharge de fatigue sera
étudié experimentalement et numériquement pour les deux alliages daluminium les plus
utilisés en aéronautique : le Al 2024 T3 et le Al 7075 T6. Dans la partie expérimentale, des
essais de fissuration sur des éprouvettes SENT en Al2024 T3 et Al 7075 T6 réparées par des
plagues en carbone/époxyde et soumises a un chargement de fatigue ont été réalisés. L'effet
du timing entre le collage du patch et I'application de la surcharge a été particulierement
analyse. Pour expliquer la nature de la rupture, nous avons observeés les faciés de rupture apres
rupture totale au MEB. Dans la partie numérique, nous avons calculé par la méthode des
éléments finis I'étendue de la zone plastique atour de la fissure et I'endommagement de la
couche adhésive pour donner une meilleure explication aux phénomeénes observés
expérimentalement.
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1.1 Introduction

L'augmentation momentanée du niveau de charge au cours d'un essai de fissuration par
fatigue a amplitude de chargement constante conduit a un retard a la propagation d'une
fissure. Ce phénomeéne constitue un grand avantage pour les piéces en service, puisqu'il
contribue a une augmentation de la durée de vie. C'est pour cette raison que ce phénoméne a

tant attiré l'attention des chercheurs dans le domaine de la fatigue. [1]

Une des causes du retard de propagation de fissure est I’affaiblissement de la pointe de fissure
suite a la déformation plastique élevée générée par le cycle de surcharge. Cette diminution de
’acuité de la pointe de fissure conduit a la diminution de I’intensité de contrainte en pointe de

fissure et donc a I’abaissement de 1’effet du paramétre AK. [2]

En effet, de nombreuses études ont eté effectuées pour quantifier différents parametres
susceptibles de caracteériser le retard aprés I'application d'une ou de plusieurs surcharges. De
méme, divers modeles ont été proposés pour decrire le retard a la propagation. Afin
d'expliquer le processus du retard, de nombreux phénomeénes physiques ont été mis en

évidence, dont les principaux sont, sans vouloir préjuger de leur influence respective : [1]
= Ecrouissage cyclique de la matiére en pointe de fissure,

= Fermeture de fissure qui joue un role secondaire et la cause principale du ralentissement
de la propagation de fissure est la modification de la répartition des contraintes au

voisinage de la pointe de fissure,
= L'interaction des zones plastiques,
= Le seuil de non-fissuration,

= Les contraintes résiduelles,

Les branchements de la fissure ... etc.

D’une maniere générale les explications apportées aux raisons du retard de propagation
observé aprés une surcharge, laissent a penser que des interactions ou couplages de ces

différents processus ont lieu et conduisent au ralentissement de la propagation de fissure : [3]
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L’¢lément déterminant avancé semble tenir au comportement élasto-plastique du matériau au
voisinage du front de fissure d’une part, et a la création de contraintes résiduelles de

compression induites par la surcharge d’autre part [4] .

La plupart des modéles décrivent le ralentissement en termes de vitesse de fissuration et ont
pour base la loi de Paris dans laquelle est introduit un coefficient de ralentissement inspiré du
phénoméne physique supposé prioritaire. [1]

I. 2. Définition d'une surcharge

L'application momentanée d'un cycle de surcharge au cours de la propagation d'une fissure
peut se produire soit pendant :

= Un chargement sous amplitude constante Ap(Ap = Ppax — Pmin) : dans ce cas la vitesse
de propagation augmente avec a en amont de la surcharge et apres la fin du retard.

= Une amplitude constante du facteur d'intensité de contrainte AK(Knax — Kmin): 12 vitesse
de propagation est maintenue constante avant I'application de la surcharge (Figure. 1-1).

Elle retrouve cette valeur aprés la période du retard,

= Le type de chargement de base doit étre pris en considération lors des définitions des

parametres ainsi que des interprétations des résultats. [2]

Pour quantifier la surcharge, appliquée au cours d'un essai de propagation d'une fissure sous
amplitude constante du facteur d'intensité de contrainte définie par R et a, plusieurs
définitions sont proposées dans la littérature. D'une fagon générale, nous pouvons dissocier

deux parameétres décrivant la surcharge :

= Le rapport de surcharge Rp;c qui est défini comme étant le rapport de K;c avec Kpyay Un

pic
chargement sous amplitude constante

K .
Rpic = (K plc)
max

Cette définition ne prend pas en considération le rapport de charge correspondant a la

sollicitation de base R(ou AK). En I'absence de la surcharge, le rapport Kp;. prend la valeur 1.



CHAPITRE I : GENERALITES SUR L’EFFET DE SURCHARGE SUR LA
PROPAGATION DE FISSURE EN FATIGUE

Le taux de surcharge Ry;. peut étre défini par I'expression suivante couramment employée
AKpic

(hic) = Ak = 100

Cette définition présente l'avantage de prendre en considération I'amplitude de la surcharge et
celle du chargement de base. En développant cette expression, nous aboutissons a la relation

suivante : (Tpic) = (ff‘;) +100

Cela signifie que le taux de surcharge, défini ainsi, est une fonction du rapport de surcharge

R,;. et du rapport de charge R. Il est a noter que pour un rapport de charge de base R = 0, le

pic
taux de surcharge (tp;c) est égal au rapport de surcharge : Rp;c * 100. [2]

1.3. Les différents types de chargement

Les chargements générant un endommagement par fatigue sont a caractére alterné et classes
en deux catégories suivant qu’ils relévent de 1'amplitude constante ou de I’amplitude variable.

Ils peuvent également étre de nature proportionnelle ou non. [7]

1. Chargement a amplitude constante

Un chargement est dit cyclique ou a amplitude constante lorsque les valeurs des contraintes
maximales et minimales des cycles successifs ne varient pas. Ce type de chargement est

observé par exemple dans le cas de machines rotatives en régime nominal. [7]

Les progrés récents de la MELR (Mécanique Elastique Linéaire de La Rupture) ont
permis d'établir des lois régissant la cinétique de la fissure sous chargement périodique.
Cependant, la plupart des modeles (lois ou relations) proposés sont basés sur une analyse
phénomeénologique. Le parameétre K, facteur d'intensité de contrainte, est universellement
utilisé pour décrire I'état de contraintes a la pointe d'une fissure de fatigue, tant que la
plasticité est confinée. Ainsi, l'avancée par cycle est couramment corrélée a I'amplitude du
facteur d'intensité de contrainteAk. Une telle représentation fait apparaitre schématiquement

trois domaines de propagation de la fissure (Figure. 1.1) [1].
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Figure. 1.1: allure de la courbe de fissuration par fatigue.

Domaine | : domaine des faibles vitesses de fissuration ou les effets de 1’environnement et de
la microstructure sont prédominants. Pour decrire ce domaine, on effectue généralement des

essais a A K décroissant pour déterminer la valeur de A K seuil ;

Domaine Il : domaine des vitesses moyennes ou de Paris ou la vitesse de propagation varie
linéairement avec A K en échelle bi-logarithmique. La fissure se propage le plus souvent dans
un plan perpendiculaire a la direction de I’effort appliqué. C’est le domaine ou s’applique la

loi de Paris ;

Domaine 11l : domaine correspondant au cas des chargements élevés pour lesquels une
déchirure se produit dans le matériau en pointe de fissure. Les vitesses de propagation sont

tres élevées et conduisent tres vite a la rupture de la piéce (pour Kmax = K ¢). [8]

2. Chargement a amplitude variable

Pour une sequence de chargement a amplitude variable, les valeurs des contraintes minimales
et maximales varient d’un cycle a I'autre. La séquence considérée est donc composée d’un
certain nombre de cycles a valeurs moyennes et a amplitudes distinctes. 1l peut étre rencontré

des cas ou la périodicité du chargement porte sur des séquences relativement longues et

6
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représentatives du chargement sur un intervalle de service consequent (exemple : plusieurs
vols successifs dans 1’aéronautique avec pour chacun les phases de décollage et
d’atterrissage). Le caractére purement aléatoire ou assimilé comme tel peut apparaitre pour
certains types de structures (véhicules militaires pour des missions distinctes ; sollicitations
d’origine sismique pour des structures dont ’endommagement dépend quasi uniquement de

ce type de chargement), [7]

De nombreuses communications concernant le phénoméne de surcharge qui tend a ralentir et
méme a bloquer la croissance des fissures dans une éprouvette soumise a un chargement
cyclique. Les structures et les piéces de machine sont souvent délibérément surchargées au
cours de leur durée de service et la surcharge peut affecter la vie résiduelle en fatigue. Le
ralentissement ou I’arrét des fissures de fatigue n’est pas cité comme raison majeure pour les
essais de timbrage, peut-étre a cause des nombreux paramétres concernés et d’un manque de
connaissance des mécanismes de ralentissement, méme dans le cas le plus simple de

chargement d’amplitude variable a une seule surcharge. [3]

L’essai de fissuration donne la longueur de la fissure en fonction du nombre de cycles. Dans
ce type d’essai, on obtient une droite. Pour AK et Kmax fixes, les taux de croissance des
fissures obtenus par les deux méthodes seront identiques. Afin de déterminer 1’influence
d’une surcharge unique sure la vitesse de propagation, deux essais de référence ont été
conduits a chargement constant et a amplitude de facteur d’intensité de contraintes constant.
L’essai a facteur d’intensité de contrainte constant présente I’avantage de mettre en évidence
la deviation des points sur le graphe longueur de fissure/nombre de cycles, laquelle sera

aisément détectée [5].
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Tableau I-1 : Exemples de chargements d'amplitude variable [2]

Chargements Désignation Grapqlegrs
caractéristiques

R _ Kpic

pic — K—

max
Surcharge unique . Kpic = Kmin
(instationnaire) P K oax — Kmin
x 100

Surcharge précédée
ou suivie d’une
surcharge
(instationnaire)

Surcharge multiple
(instationnaire)

N, : nombre de pics de
surcharges

Blocs de charge
(instationnaire)

R;et R, : rapport de
charges 1 et 2
AK, et AK, : amplitude
des chargements 1 et 2

Blocs de surcharge(s)
répétée (s)
(stationnaire)

Ny .
—2< - nombre relatif de

base

pics de surcharges

Blocs de chargement
d’amplitude variable
(stationnaire)
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|.4. Effet de séquence

L'ordre d’apparition des chargements joue lui aussi un role majeur quant a son effet sur la
vitesse de propagation des fissures. L'apparition de plusieurs surcharges séparées ou
combinées peut tantdt mener a un ralentissement de la propagation de fissure, tantét
provoquer une accélération de sa propagation [9]. Si deux surcharges sont successivement

introduites, un renforcement du ralentissement peut se produire [10].

L’¢éloignement entre les surcharges appliquées aux alliages d'aluminium 7075 T6 et 2024 T3
montre un effet de retard maximal, si la fissure a parcouru le quart de la zone plastique de la
premiére surcharge lors de I’apparition de la seconde surcharge. Le retard maximal se produit
lorsque la pointe de fissure aurait parcouru, a I’application de nouvelle surcharge, entre 10%
et 20% de la zone plastique provoquee par la surcharge précédente. L'effet de ralentissement
exprime dans le cas de l'alliage AL 2024T3 est plus accentue que celui de l'alliage AlI7075T®6,
dont un intervalle entre surcharges de moins de 1000 cycles d’amplitude constante ne présente
plus de retard de propagation de fissure. On peut conclure qu’en deg¢a d’une certaine
fréquence, la surcharge apporte un gain de durée de vie ; au-dela de ce secuil, Ieffet est

inversé, et une réduction de la durée de vie totale est constatée. [7]

Toutes les recherches ont montré que le retard arrive au-dela d’un seuil de surcharge dans tous
matériaux et toutes les formes d’éprouvettes testés. On a proposé plusieurs relations
empiriques pour quantifier les retards observés pour des éprouvettes de géométrie bien
particuliére, des matériaux et des conditions de chargement particuliers [12], [14], [15], [16],
[17], mais les tentatives pour obtenir une formule applicable de facon plus générale ont été

moins couronnées de succes. Un retard simple est montreé sur la figure 1-2.
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Figure I-2: Différent types de comportements au retard des fissures de fatigue
| : retard perdu, Il : retard, Il : retard différé et IV : blocage [20] [8]
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a) Effet du non-retard :

Dans le cas de petite surcharge, la fissure ne subit aucune influence suite a 1’application d’une
surcharge (figure 1-2(1)). Pour la plupart des alliages aucun effet n’est observé pour un taux

de surcharge inférieur ou égal a 1.5.[13].
b) retard momentané

On observe apres I’application d’une surcharge un blocage de la fissure, suivi dun
réamorcage de la fissure a la vitesse correspondante aux conditions initiales de
chargement(figure 1-2(11)). Pour un taux de surcharge donné, ce phénoméne est observé pour

les valeurs de AKi voisines du seuil de non fissuration.
c) Retard différe

Il a été utilisé pour décrire un accroissement du taux de propagation suivant immédiatement
I’application d’une surcharge, suivi d’un retard [18], [19]. On a proposé qu’une fissure peut
s’étendre par rupture fragile, a cceur, dans la région centrale d’une €prouvette soumise a une
surcharge [13] et ceci peut étre considéré comme un accroissement apparent en vitesse de
fissuration masquant ainsi un retard immediat. 1l a également été employé pour décrire
simplement un retard (figure 1-2(111)) ne servant pas immeédiatement apres la surcharge. Un
retard différé n’apparait pas toujours et quelques chercheurs ont fourni des cas d’une

diminution immédiate de vitesse de propagation lors de I’application d’une surcharge [20]
[21] [13].

d) Le retard perdu

Le retard perdu est un retard suivi d’une accélération a un taux de croissance plus élevé par
rapport a la vitesse de fissuration de référence, avant de revenir au taux d’origine
(figure 1-2(1V)). Si une progression significative des fissures se manifeste pendant
I’application de la surcharge, il est alors possible d’obtenir une accélération effective du taux
de croissance total des fissures. Ces effets sont plutot détectés dans les essais a AK constant
[22] [23].
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e) Blocage

Dans la littérature [12], [18] on a consigné I’existence d’un blocage mais il y a des preuves
que la fissure peut se propager trés lentement, a une vitesse que la technique de suivi des
fissures ne détecte pas [24]. On observe aprés I’application d’une surcharge un blocage de la
fissure suivi d’un réamorgage de la fissure a la vitesse correspondante aux conditions initiales
de chargement. Pour un taux de surcharge donné, ce phénomene est observé pour les valeurs

de AKi voisines du seuil de non fissuration.

I. 5. Les mécanismes du retard

Les modeles suivants ont été proposés dans le but d’essayer d’expliquer le retard suivant des

surcharges uniques ou des séquences de chargement a haute ou basse amplitudes :

a) Contraintes de compression résiduelles a proximité de la pointe des fissures [13], [25],
[26] et effets d’interaction associés a la zone plastique [14].

b) Fermeture des fissures [27] [28];

¢) Emoussement de la pointe des fissures [29], [30] :

d) Ecrouissage & fond de fissures [12], [31] ;

e) Déviation ou bifurcation d’une fissure [34].

Actuellement, on pense raisonnablement que (a) les contraintes résiduelles et (b) la fermeture
de fissure, qui toutes deux sont liées a I’accroissement de la zone plastique due a la surcharge,
sont souvent la cause du retard. Ces deux phénomeénes seront tous les deux affectés par les
propriétés d’écrouissage monotone et cyclique du matériau dans la région de la pointe de la
fissure. Il est bon d’introduire bri¢vement a ce niveau les concepts de contrainte résiduelle et

de fermeture des fissures. [8]

La figure 1-3 montre la zone plastique et les contraintes a fond de fissure. La surcharge a
introduit une grande zone plastique. Au déchargement, le matériau déformé élastiquement
reprend ses dimensions d’origine et entraine des contraintes de compression dans la zone
plastique a fond de fissure, ayant pour résultat le systéme de contraintes résiduelles. De méme
que la fissure a dépassé- en se propageant- la région des contraintes résiduelles, la vitesse de
propagation de fissure originale, antérieure a la surcharge, sera a nouveau atteinte. Les

contraintes résiduelles de compression et les déformations plastiques laissées dans le sillage
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d’une fissure se propageant provoquent la fermeture de la fissure méme sous chargement en
traction [27]. La croissance de la fissure dépendra de 1’ouverture a la pointe de fissure (COD)

qui est définie par le facteur d’intensit€ de contrainte efficace AK !
AK, f= Kax — Kop

OU Koy est le facteur d’intensité maximale et K, le facteur d’intensité de contrainte pour
lequel la fissure s’ouvre. La contrainte résiduelle et les effets de fermeture de la fissure
introduits par la surcharge, et 'amplitude du facteur d’intensit¢ de contrainte efficace AKpf
sont étudiés plus loin étant donné que ces concepts sont fréquemment employés pour

expliquer le retard et ont fait I’objet de nombreuses recherches.

Dans les matériaux présentant un glissement planaire et dans certaines situations de
chargement en contraintes planes, la surcharge de traction peut provoquer une déviation du
fond de la fissure se propageant en mode | [29] [32], [33], [34].

[ o 4

ysprs

a la surcharge aprés la surcharge

Figure 1-3. Contraintes de compression résiduelles a la pointe de la fissure apres application d 'une

surcharge.
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Une accélération temporaire de la fissure, peut se produire pendant 1’application d’une
surcharge. Alors, que le AK.¢peut étre réduit de 25% pendant la surcharge, la déviation de la

fissure peut contribuer significativement au retard de la fissuration.

Plusieurs mécanismes de retardement sont déclenchés par une surcharge de traction
susceptible de produire une modification du facteur d’intensité de contrainte dont la valeur
effective est tres inférieure a la valeur nominaleAK avant la surcharge. Méme quand le facteur
d’intensité AK est dans le régime de Paris, la valeur efficace de AK peut-étre dans le seuil de
fatigue. Dans ces circonstances, des mécanismes de retardement additionnels peuvent entrer

en vigueur, telles que I’oxydation ou la rugosité [29], [35].

I. 6. Causes du phénomene de ralentissement

Les causes du phénoméne de ralentissement (blocage) d'une fissure aprés application de

surcharge sont groupées en deux classes :

1. Phénomeéne primaire : les contraintes résiduelles

Les contraintes résiduelles sont la cause du ralentissement (blocage) de la fissure (expérience
de Schijve) [36].

Les contraintes résiduelles présentes dans le sillage de la fissure et la zone plastique
proviennent de la plastification qui se produit en fond de fissure au chargement et au
déchargement. D'une facon générale, ces contraintes résiduelles sont des contraintes de
compression pres de la pointe de la fissure et de traction a une certaine distance en avant de

celle-ci, et ceci pour une raison d'équilibre interne.
2. Phénomene secondaire : le concept de fermeture

Le concept de fermeture appliqgué aux problemes des surcharges peut expliquer aussi le

phénomene de retard (blocage).

C'est a l'existence des contraintes résiduelles de compression a la pointe de la fissure de
fatigue que I'on attribue le phénomene dit de fermeture. Ce dernier a été mis en évidence par
Elber [15] sur un alliage d'aluminium en montrant que la pointe d'une fissure de fatigue peut

se fermer avant que l'effort de traction appliqué a I'éprouvette ne s'annule. C'est uniquement la
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partie du cycle ou la pointe de la fissure est totalement ouverte qui participe a
I’endommagement. C'est pourquoi ce phénoméne est souvent invoqué pour essayer
d'expliquer l'influence de certains paramétres importants dans le domaine de fissuration par
fatigue tels que la valeur maximale du facteur d'intensité de contrainte (Kmax), le rapport de

charge (R), I'épaisseur de I'éprouvette, I'environnement et bien sdr les surcharges.

|. 7. Influence d’une surcharge
Les structures en service sont soumises le plus souvent a des chargements dont I’amplitude est

variable le plus souvent au cours du temps. Ces différences de niveaux de cycles de
chargement vont entrainer des conséquences sur la propagation de fissure pouvant conduire a
des accelérations ou des ralentissements significatifs. En effet, I’application brusque d’une
surcharge au cours d’un essai de propagation de fissure de fatigue sous un chargement
d’amplitude constante provoque un retard sur la propagation de fissure, c’est-a-dire que la
fissure s’arréte et ne redémarrera qu’apres un grand nombre de cycles. Ce phénomeéne résulte
de la formation d’une zone plastique importante au moment de la surcharge et de contraintes
résiduelles dans 1’éprouvette qui modifieront localement et globalement les champs
mécaniques lors du chargement mécanique ultérieur. De ce fait, la contrainte d’ouverture
augmente beaucoup. De méme, si une sous-charge intervient dans ce type de chargement, une

accélération de la vitesse de propagation peut étre observee [37], [38], [39], [40].

Le phénoméne de fatigue, qui résulte a la base d’un cumul de déformation plastique au sein
des grains qui composent la microstructure du matériau, est sensible a I’application d’une
surcharge qui va modifier ce cumul, a la fois du point de vue quantitatif instantane et par le
taux de déformation plastique du chargement ultérieur pour des raisons de modification de
microstructure ou de nombre de défauts linéaires en son sein (réseau des lignes de
dislocation). [7]

Des essais avec surcharge ont été réalises par Doquet et al. [41], qui montrent clairement des
effets bénéfiques ou néfastes de la surcharge en termes de durée de vie, en fonction du

matériau et du type de chargement imposé (en contrainte ou en déformation).

La surcharge peut étre considérée comme un moyen de réparation lors de 1’apparition d’une
fissure. Toutes les études s’accordent pour confirmer que le retard est une fonction croissante

de I’amplitude de surcharge [37], [38], [39], [40].
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L’étude menée par Decoopman [42] a montré que le retard occasionnel aprés surcharge peut
étre expliqué par une combinaison des mecanismes suivants : les contraintes residuelles a
I’intérieur de la zone plastique, la fermeture induite par la plasticité et la déviation du trajet de

la fissure.

Desforges a effectué des mesures de contraintes en pointe de fissure apres une surcharge par
une méthode utilisant la diffraction des rayons X sur un acier E550. Les résultats montrent
que les retards observés sur des essais sous chargement d’amplitude variable simplifié
(surcharges répétées) sont attribués a une modification du champ de contrainte en pointe de
fissure, c’est-a-dire que les surcharges engendrent des contraintes de compression qui
diminuent le niveau de contrainte en pointe de fissure. Mais lorsqu’une sous-charge precéde
une surcharge, il y a peu d’influence sur le retard provoqué par la surcharge ; dans le cas
contraire, il est généralement constaté une réduction de I’effet de retard qui résulte de la

surcharge [38].

L’effet d’une surcharge appliquée a une fissure créée sous chargement d’amplitude constante
se manifeste sous la forme d’un ralentissement ou d’un retard voire méme d’un arrét définitif
de la fissure. Il existe une valeur du taux de surcharge (Tmin ) en dessous de laquelle aucun
effet de retard n’est observé et une valeur maximale (Tmax) @ partir de laquelle un retard

devient un blocage définitif [43].

Différents travaux ont été effectues pour contribuer a allonger la durée de vie en réparant les
fissures existantes observées dans la structure. Les résultats montrent que I’application d’un
ou plusieurs cycles de surcharges conduits a retarder la propagation de la fissure voire a
I’arréter. On peut également trouver des techniques telles que ’infiltration d’une résine ou la

création d’un trou en aval de ’extrémité de la fissure.

En résumé, I’application d’une surcharge provoque un retard sur la vitesse de fissuration. En
dessous d’une certaine valeur de taux de surcharge Tmin, il n’y a pas d’effet retard, et a partir
d’une valeur maximale Tmax, 12 fissure peut étre completement bloquée si la surcharge était de

traction [12] , [38] Dans le cas ou la surcharge est de compression, la fissure accélére [44].
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I. 8. L'influence des surcharges sur le retard de la propagation des
fissures

La propagation d'une fissure est influencée par de nombreux parameétres que lI'on peut classer

en deux catégories :

= les parametres intrinseques qui dépendent de la nature du matériau, tels le module de

Young, la limite d'élasticité, les propriétés mécaniques cycliques et I'état microstructural.

= les parametres extrinseques qui dépendent des conditions d’essali, tels le nombre de pics
de surcharges (Np), le taux de surcharges (Rpic), le rapport de charge (R),

I'environnement, les dimensions de I'éprouvette, etc.

Compte tenu de la multiplicité de ces parametres, il n'est pas possible de les considérer en
totalité au cours d'une modélisation. Certains paramétres intrinséques sont plus difficiles a

introduire (propriétés mecaniques cycliques, état microstructural) etc. [45]

Dans le cas de la représentation de la progression d'une fissure en fonction d'un chargement
d'amplitude variable, on fait généralement appel au concept de fermeture introduit par Elber
[27], qui constitue directement les fondements de nombreux modeles. Au concept de
fermeture de fissure associé aux contraintes résiduelles, le phénomeéne d'émoussement de la
fissure est souvent invoqué pour le blocage mais aussi parfois pour les probléemes de

propagation. [45]
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I. 9. Influence des surcharges ponctuelles sur les différents
domaines de tenue en fatigue

1. Les différentes échelles d’études

Une surcharge correspond a I’application d’une sollicitation mécanique ponctuelle d’intensité

sensiblement supérieure a la gamme de chargement a laquelle elle est associée. [46].

Domaine Oligocyclique
—————————————————————————— -

Domaine de I'endurance limitée «————— Surcharge

-

Domaine de la fatigue a grande nombye de cycles

4

Cycles a I'amorcage d'une fissure

Contrainte [MPa]

10}k { ! - . + = -

Temps

Figure 1-4: Surcharge de traction dans une séquence de chargement d’amplitude variable.

[46]

Le phénomeéne de la fatigue avec une approche trés locale orientée sur I’évolution des

discontinuités dans la matiere générée par le chargement mécanique.

Cependant, une approche plus globale du probleme est aussi primordiale pour comprendre les
éventuels effets des surcharges sur la durée de vie. Lors d’un chargement de fatigue sur une
éprouvette lisse dans le domaine des grandes durées de vie, le matériau reste globalement
élastique. Or, il est clair que ’application d’une surcharge dans le domaine plastique génere
des contraintes et déformations résiduelles dans I’éprouvette qui modifieront localement et
globalement, les champs mécaniques lors du chargement mécanique ultérieur. Le phénomene
de fatigue résulte de I’activité micro-plastique dans les grains, aussi ’application d’une telle
surcharge aura un probable impact sur la durée de vie finale via la modification des

sollicitations cycliques a 1’échelle des grains (contraintes et déformations résiduelles). [46]
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Ces types d’essais ont été réalisés par Doquet et al. [41]et montrent clairement des effets
bénéfiques ou néfastes de la surcharge en fonction du matériau et du mode d’asservissement
(contrainte imposée ou déformation imposée). Toutefois, méme si I’étude du comportement
cycligue macroscopique du matériau reste primordiale, car elle permet de calculer les champs
mécaniques qui pilotent I’endommagement de fatigue, elle reste complémentaire d’une étude

plus microscopique de I’endommagement de fatigue.

Du point de vue de la mécanique de la rupture, ’effet d’une surcharge ponctuelle est
totalement dépendant de 1’"état de pré-endommagement de fatigue. L’endommagement de
fatigue est constitu¢ d’une succession de processus d’endommagement distincts, pilotés par

des paramétres mécaniques différents. [46]

2. Effet de surcharges durant la phase de propagation des fissures courtes

La propagation d’une fissure courte est fortement affectée par la microstructure, avec des
ralentissements notables a 1’approche des joints de grains. Miller [47] a émis ’hypothése que
la limite d’endurance d’un matériau pour un grand nombre de cycles (par exemple 107
cycles), correspond a la limite de non-propagation des fissures courtes. L’auteur a apporté
I’idée que des surcharges ponctuelles permettraient de fortement diminuer la limite
d’endurance du matériau : en effet le fait d’ajouter des surcharges ponctuelles permettrait a
des fissures courtes se propageant pour un niveau de contrainte inférieure a la limite
d’endurance o et bloquées contre les joints de grains, de les franchir puis de poursuivre leur

propagation.

Cette théorie non prouvée expérimentalement par Miller a ensuite été démontrée par Duber et
al. [48] grace a des essais de fatigue In situ en traction-compression sur éprouvettes lisses en
acier ferrito-perlitique. Sous un chargement d’amplitude constante correspondant au domaine
de ’endurance limitée, des fissures amorcées depuis un grain ferritique et dont la cinétique de
propagation est fortement diminuée a D'interface grain ferritique/perlite, franchissent trés
rapidement cette barriere microstructurale sous I’application de quelques surcharges

(Figure 1-5).
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Figure. I-5. Mesure de la vitesse de propagation d’une fissure courte dans une éprouvette

lisse en acier aust” enito-ferritique. [48]

3. Effet de surcharges durant la phase de propagation des fissures longues

Lors de la propagation d’une fissure longue dont la vitesse est pilotée par 1’activité plastique
en pointe de fissure et les éventuels effets de fermeture, ’application d’une surcharge de
traction, entraine une diminution voire annule la vitesse de propagation de la fissure. Cette
surcharge génere une zone importante de plasticité en pointe de fissure supérieure a la taille
de la zone de plasticité cyclique. Cette nouvelle zone de plasticité subissant une forte pression
exercée par le reste de la structure, génére une contrainte résiduelle de compression en pointe
de fissure, ayant pour effet d’augmenter ’effet de fermeture [49]. Toutefois, dans certains cas
de chargements, I’effet de la surcharge peut mener a une fissuration totale de la structure, si le
facteur d’intensité des contraintes atteint la valeur de ténacité¢ K;. du matériau. L’interaction
surcharge/propagation de fissures longues ne rentre pas dans le cadre de cette étude, et ne sera

pas étudiée dans la suite de ce document. A travers les exemples présentés, on comprend que
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I’effet d’une surcharge est, non seulement dépendant de la nature intrinséque du matériau
(microstructure, population inclusionaire, texture), mais aussi du niveau de pré-

endommagement de fatigue [50].

I. 10. Propagation d’une fissure apres I’application d’une surcharge

L'application momentanée d'une surcharge, lors de la propagation d'une fissure par fatigue,

provogue un ralentissement de la vitesse de la fissuration.

Pour expliquer le phénoméne de retard d0 a l'application d'une surcharge, plusieurs auteurs
[6], ont proposé différents modeles qui mettent I'accent sur certains phénomeénes physiques.
Ces differentes approches peuvent étre regroupees en trois catégories de modeles, fondés sur:

a. Les effets d'interaction des zones plastiques a la pointe de la fissure. Ces modeles sont
inspirés de celui de Wheeler [14].

b. Le phénoméne de fermeture de la fissure di aux contraintes résiduelles induites par la
plastification au voisinage du fond de fissure. Ces modeéles sont bases sur celui d'Elber
[15],

c. Les micro-mecanismes qui agissent a la pointe de la fissure. Ces modeles s'inspirent de la
solution d'HRR (Hutchinson [13], Rice, Rosengren[51]), dans le cas d'un matériau

élasto-plastique.

I. 11. La méthode de cycle de surcharge

Un élément de structure sollicité en fatigue posséde dans la plupart des cas un spectre de
chargement aléatoire. L'approximation la plus simple d'un chargement cyclique réel est
d'utiliser comme paramétres de sollicitation la charge moyenne et I'amplitude moyenne de ce

spectre.

En fatigue, I'histoire du chargement est donc un facteur primordial pour le calcul du nombre

de cycles a rupture N, d'un élément fissuré.

L'interaction des niveaux de chargement influe fortement sur les vitesses de propagation de
fissure. En effet, une surcharge appliquée lors d'un chargement d'amplitude constante

provogue un retard sur la propagation de fissure. De méme, si une sous-charge intervient dans
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ce type de chargement, une accélération du taux de propagation peut étre observée. Il est donc
important d'étudier I'influence de l'interaction des niveaux de charge en fissuration par fatigue.

[6]

Comme le montre le tableau ci-dessous, il existe plusieurs facons d'évaluer les interactions
des niveaux de chargement. Les chargements d'amplitude variable de type stationnaire
permettent d'étudier de maniere globale la courbe de fissuration (de I'amorcage a la
rupture). Les chargements de type instationnaire permettent, eux, d'étudier les zones de
transition entre deux chargements et d'évaluer les vitesses de propagation suite a la variation

de la charge.

En effet, l'application d'un cycle de plus grande amplitude au sein d'un chargement a
amplitude constante entraine une zone de transition de la propagation durant laquelle le taux
d'accroissement de fissure diminue dans un premier temps pour atteindre un minimum, puis
augmente jusqu'au recouvrement total de la vitesse initiale de propagation. De plus, de par son
effet bénefique sur la durée de vie en fatigue, la surcharge peut étre considérée comme un

moyen de réparation lors de I'apparition d'une fissure sur un élément de structure métallique.
[5]

. . da . . \
I. 12. La vitesse minimale (ﬁ) min atteinte apres surcharge et sa longueur
de fissure associée apyn

Comme la figure 1-6 le decrit, la vitesse de propagation de la fissure atteint un minimum
aprés l'application de la surcharge. Ce paramétre permet de caractériser l'intensité du retard.
Lorsque la fissure se blogue aprés surcharge, ceci ne se produit pas immédiatement. En effet,
la fissure continue de se propager pendant quelques cycles durant lesquels la vitesse tend vers
le seuil de fissuration. Souvent, cette longueur de fissure est considérée comme

proportionnelle a la taille de la zone plastifiée cyclique de surchargewpy;. [6]
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Figure. 1-6: Définition des parameétres de retard. [6]

I. 13. Modélisation de la propagation avec surcharges

1. Modele de Wheeler

L’un des modéles les plus simples permettant de modéliser le retard aprés application de
surcharges est celui de Wheeler [14]. Ce modeéle consiste a multiplier la vitesse de
propagation aprés 1’application de la surcharge par une fonction®. Le retard existe tant que la

zone plastique de la fissuration reste a I’intérieur de celle due & la surcharge.

da da
(E)VAL =® (E)CAL (1)
La fonction de retard est définie comme suit :
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® = (2) = (a1

Zpi étant la taille de la zone plastique due au chargement de base, Zpsurch Celle de la zone

plastique due a la surcharge et A un parametre matériau déterminé expérimentalement.

ai Req

\5

A0 Rypic

A4

v
A

Figure I-7: Zone plastique selon le modele de wheeler

2. Modeéle de Willenborg et modele genéralisé

Ce modeéle s’inspire de celui de Wheeler et considére une loi de type: [51]

da

(&) = C@Ke)™ (13)

AKetr = Kmax—eff — Kmin—eff(l-4)
Kmax-eff = Kmax — Kr €t Kpin—eft = Kiin — Kr(1-5)

Ces modeles rendent compte des effets d’interaction des zones plastifiées, leur emploi est
limité aux chargements en présence de surcharge (retard) et ne tient pas compte de la présence
des sous-charges (accélération). Afin de tenir compte des différents types de chargement
Gallager et Hugges [53] ont introduit dans le modéle de Willenborg un parametre K, tenant

compte des effets de sous-charges et surcharges.
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Le modéle de Willenborg généralisé applique le principe du facteur d’intensité de contrainte
effectif. La formulation du modele de Willenborg généralisé implémentée dans le code
AFGROW est présentée ci-dessous :

Kmax(eff) = Kmax - Kr
Kmin(eff) = Kmnin — K; (16)
Retr = Kmin(er)/Kmax(efr)

Kr est le facteur d’intensité de contraintes résiduelles dues a la surcharge et Refr est le rapport

de charge effectif.

—a(ol
Ki=¢ (Kmax(ol) ’1 - arp?((:)) - Kmax) (1.7)

Le facteur ¢ est exprimé par 1’équation suivante.

Q= (1- AKth/Kmax)/(SOLR -1) (18)

et la zone plastique développeée (figure 1-8) par la surcharge, r,(ol) , est exprimé par :

r,(ol) = (M)Z X (i) (1.9

002 OLTC

zone plastique de surcharge (OL)

zone plastique au cycle T

ngueur de la fissure aun point
d'application de surcharge

v

1 B -
zone!plastique requise pour
élimiper 'effet de surcharge

a

F 3

ag

F' Y
v

Figure 1-8: Schématisation du modéle de Willenborg généralisé [53]
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a : Longueur de la fissure
a(ol): Longueur de la fissure a la surcharge
AK t : Facteur d’intensité de contrainte effectifa R = 0.

SOLR: Rapport d’arrét de surcharge (Rapport de surcharge par rapport au chargement

nominal requis pour stopper la fissure sous un chargement nominal).

a: Etat de contrainte dans une direction de propagation donnée (2.0 Contrainte plane / 6.0
Déformation plane).

Le modele de Willenborg généralisé applique le rapport d’arrét de surcharge (SOLR) comme
une propriété du matériau contrdlant I’histoire du chargement sur la prédiction de la durée de

vie.

I. 14. Notion de proportionnalité et de phase entre les composantes
d’un chargement

Un chargement est dit proportionnel lorsque le rapport des contraintes entre-elles reste
constant. Un chargement uniaxial a direction fixe est généralement considéré comme étant
proportionnel. Dans le cas contraire on parle de chargement non proportionnel. Les directions
principales des contraintes ne sont généralement plus fixes mais tournent par rapport a la
matiére. La fixité des directions principales des contraintes n’est pas une condition suffisante

pour assurer la proportionnalité des états de contraintes.

La notion de phase apparait lorsque plusieurs composantes de sollicitation sont présentes
simultanément. Sur un élément de matiere la notion de déphasage sera considérée sur les
composantes de la matrice des contraintes, sur un composant mécanique elle sera mise en
évidence entre les composantes des torseurs des actions mécaniques qui lui sont appliquées.

Un exemple de cas de chargement combiné en flexion-torsion est présenté par la figure 1-9

[7]1.
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Fy

Figure 1-9: Exemple de chargement combiné hors phase [54]

I. 15. Effets de retard pour des valeurs négatives du rapport de
contrainte R

Il a été suggéré lors de travaux antérieurs que des surcharges négatives (sous-charges) dans un
essai a amplitude constante ne provoquaient pratiquement pas d’effet [17], [36], [55].
Cependant, une surcharge négative qui suit immédiatement une surcharge positive peut
réduire de manicre significative I’effet de retard qui normalement résulterait de la surcharge
positive (Figure 1-10). Si la surcharge négative précede la surcharge positive, la diminution
du retard due a la surcharge est beaucoup plus petite ; d’ou I’importance de la séquence des
cycles de surcharge [17], [24], [26], [55], [56].
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Figure 1-10: Retard apreés surcharges dans [’alliage d’aluminium 2024-T3 [26]

Stephens et al., qui ont étudi¢ de maniére approfondie I’effet des surcharges de traction,
compression-traction, traction-compression et compression, ont trouvé que le retard du taux
de croissance des fissures pouvait €tre trés fortement réduit dans les alliages d’aluminium en
employant un cycle de fatigue de base avec un rapport de contraintes R négatif. Stephens et
al., ont trouvé que plus le rapport R négatif était élevé, moins le retard est important (Figure
I-11). Le concept de fermeture de fissure prédit avec succes les retards observés lors des
surcharges, tandis que la durée du retard ne pouvait pas étre déterminée uniquement a partir
de la dimension des zones plastiques créées par la surcharge pour des cycles de base a rapport

de contraintes R négatif.
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Figure 1.11: Croissance des fissures suivant différents types de surcharge dans [’alliage
7075 T6 [57].

I. 16. Caractérisations fractographiques associées a une

surcharge unique et a des séquences de chargement par blocs

La surface polie d’une éprouvette compacte (acier DUCOL W 30) surchargée a 4 valeurs
différentes de a/W jusqu’a un Knmax de 60MN m/2, Macroscopiquement, chaque cycle de
surcharge peut facilement étre identifié sur la surface de la cassure comme une bande
sombre, a peine discernable a des taux de surcharge faibles, mais devenant mieux définie
a des taux de surcharge plus éleves (Figure. 1.12). On a observé que les lévres de
cisaillement sont réduites au moment de la surcharge, elles augment graduellement dans la
région de retard et finalement retrouvent leur taille initiale (avant le surcharge) aprés une

augmentation de longueur de fissure a[28].
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Figure 1.12: Aspects du fond de fissure sur la surface de rupture par fatigue dans le

Ducole, provoqué par une surcharge de Khmax de 40,50, 60, et 70 MNm3/2

Le cycle de surcharge peut souvent étre identifié par examen microscopique comme une
zone d’arrachement a la surface de la cassure et peut étre suivi par soit des stries, soit des
matages, soit des cupules (Figure 1.13). On pense qu’un processus de glissement en téte
de fissure est responsable a la fois de la formation des bandes d’arrachement et des stries
[58]. La largeur de la zone d’arrachement est substanticllement plus grande que celle qui
serait prévue d’apres la vitesse de fissuration macroscopique obtenue a partir des données
de propagation a amplitude constante. Ce résultat est compatible avec le concept de
fermeture des fissures [28]. Les zones d’arrachement suivies de stries sont identiques a

faible AK et a faible taux de surcharge. A AK plus ¢élevé et a des taux de surcharge plus

élevés, les déformations en contrainte plane sont favorisées provoquant un matage plus
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élevé di au frottement des surfaces de contact (fermeture de la fissure) et pouvant peut-

étre promouvoir des modes de rupture (statique), et la coalescence des cupules.

f 4‘( a) Zone d’'arrachement suivie
'~' par des stries

x 5600

b) Zone d’'arrachement suivie
par du matage

c¢) Zone d’'arrachement suivie
par des cupules

/
x 5600

Figure 1.13: surfaces de rupture par fatigue dans I’aluminium 2024-T3 montrant la
zone d’arrachement due a une surcharge unique et suivie par (a) des stries, (b) du

matage, (c) des cupules [28].

Dans une séquence de chargement par blocs d’amplitude bas-haut, le premier cycle a
charge élevée peut produire une bande d’arrachement de dimension comparable a celle

trouvée pour une surcharge unique. Les cycles suivants produisent un inter-strie
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relativement grand et qui décroit vers l’interstrie d’équilibre associ¢ a un AK élevé

(Figure 1.14).

Figure 1.14: Surface de rupture par fatigue due a une charge programmeée comme
indiqué dans [’encart. La strie large est due au cycle de charge B21-A1 suivi par les 3

autres stries dues au programme A [21]

Dans une séquence haut-bas, on pourrait s’attendre a ce que la diminution de charge
produise immédiatement des matages dus a une fermeture plus élevée de la fissure. On
observe des petites stries dans ces régions matées et 1’écartement des stries augmente
progressivement au fur et a mesure qu’on s’¢loigne du point de transition, jusqu’a ce que

la vitesse de fissuration correspondant au second bloc soit atteinte (Figure 1.15).
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Figure 1.15: Surface de rupture par fatigue due a la charge programmée comme indiqué
dans ’encart. La strie large due au cycle A4-B1 est précédée de 3 stries plus petites dues au

spectre A.
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I1.1. Introduction

L'industrie aéronautique est particulierement sensible aux problemes de sécurité. Des
procédures ont été mises en place afin de répondre a ces exigences. La maintenance n'échappe

pas a cette regle générale et la figure I1-1 présente les différentes étapes clés de la réparation.

Igl.oczlisation du domm agQ-I
Etendue du dommage I

I
aille de dommage aoceptaﬂe'g_
|

| |
I oul ' NON
E 'q:a:ationCosmﬂ Réparable ? I

T |
| I
I 0181 I I NON I
o 1
ED&ﬁnuon dela réparalionl I Rebut et {emplacemm I
Réalisation de la tépzihﬂ
E spection de la répaxaﬁonl

Figure 11-1 : Processus de réparation [59]

Dans le domaine aéronautique, les composants des appareils souffrent de fissures qui sont
causés par le dommage. L’estimation ou bien I’évaluation du niveau de ce dommage nous
permet de choisir la procédure de réparation la plus adaptée afin de prolonger la durée de vie
de ces composants. Si le niveau de dommages est trop important, les structures sont tout
simplement changées. C’est une solution trés couteuse. Pour éviter cette solution on utilise
une autre solution basée sur des réparations pour diminuer ou arréter le niveau de dommage
dans le cas ou les fissures apparaissent dans des zones moins critiques [60].

L'utilisation de composite pour la réparation des structures endommagées est une méthode

rapide et économique sans interruption du service, elle peut réparer les alliages métalliques
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des structures et offre la possibilité de réduire le poids et de conserver une bonne efficacité en
termes de résistance et de rigidité [61].

Les réparations collées sont proposées pour pouvoir démontrer la capacité de charge sans
réparation. Ainsi, les composants, qui pourraient étre tres utiles si 1’efficacité de la réparation
collée était prise en compte dans la conception, sont mis au rebut. Baker, a indiqué que La
différence entre un défaut de conception et un défaut de traitement peut souvent étre
déterminée par un examen de la surface de rupture produite lors de la rupture de la liaison.
Les défauts de conception sont généralement caractérisés par une rupture de I'adhésif avec un
matériau adhésif présent sur les deux surfaces. [62]

Les joints qui se rompent par adhérence sont généralement beaucoup plus faibles que ceux
pour lesquels la rupture se produit par cohésion, mais ils revétent une importance capitale si la
résistance de la liaison peut se dégrader avec le temps. Méme si une structure sujette a une
défaillance d'adhérence peut démontrer une résistance suffisante par un test statique, il existe
une probabilite élevée que la méme structure finisse par tomber en panne en service a mesure
que les liaisons faibles se détériorent. [62]

Bien que I'exigence d'utilisation de processus validés dans la construction par collage soit
importante, elle est essentielle pour les réparations par collage. Les réparations sont
généralement effectuées dans des conditions environnementales défavorables en utilisant des
méthodes d'application trés différentes de celles utilisées en production. Le résultat est
souvent un lien avec une resistance et une durabilité inférieures a celles des joints de
production utilisant les mémes matériaux. Toutefois, si les principes de base appropriés sont
suivis, une résistance et une durabilité de réparation acceptables peuvent étre obtenues dans

des conditions de réparation. [63]

Plusieurs méthodes ont été utilisées pour la réparation des structures fissurées, ces méthodes

peuvent étre classées en trois familles principales :

a) Plastification du fond et du voisinage de la fissure tel que la méthode de surcharge [64],
empreinte de billes [65], grenaillage [66], etc.

b) Fermeture de fissure tel que ’injection de résines [67], ajout d’un patch composite [68],
ou soudage de tdles [69], etc.

c) Modification géométrique du fond de fissure tel que le meulage [70], percage d’un trou

expansé ou non [71], etc.
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11.2. Plastification au voisinage de la fissure :

Cette méthode tend a renforcer, ou éliminer la singularité en pointe de fissure par le
changement du comportement de la structure réparée a la pointe de la fissure et par
conséquent ’augmentation de la durée de vie totale (durée de vie bénéfique) est due a la
nouvelle phase de réamorcage d’une nouvelle fissure. Il y a trois techniques basées sur ce

principe. [60]

1. Méthode de surcharge :

L'augmentation momentanée du niveau de charge au cours d'un essai de fissuration par
fatigue a amplitude de chargement constante conduit a un retard a la propagation d'une fissure
qui contribue a une augmentation de la durée de vie. C'est pour cette raison que ce phénomene
a tant attire l'attention des chercheurs dans le domaine de la fatigue [64]. En effet, de
nombreuses études ont été effectuées pour quantifier différents parametres susceptibles de
caractériser le retard aprés I'application d'une ou de plusieurs surcharges. De méme, divers

modeéles ont été proposes pour decrire le retard a la propagation.

2. Empreinte de billes

Dans le cas des fissures ouvrantes de part et d’autre du composant, il est possible de réaliser
des empreintes de billes de type Brinell de part et d’autre du fond de la fissure. Cette
technique a pour but d’introduire localement des contraintes résiduelles de compression qui

s’opposent a I’ouverture de fissure et diminuent de fait la force motrice de propagation. [65]

3. Grenaillage

Le grenaillage est une technigue largement utilisée comme traitement de surface pour
améliorer les propriétés de fatigue des composants d'ingénierie. C'est particulierement le cas
dans l'industrie aéronautique ou les composants structuraux fabriqués par des alliages
d'aluminium a haute résistance sont grenaillés de maniére naturelle. La grenaille durcit et
endurcit la surface, et développe également une grande contrainte de compression dans les
couches de surface. Des travaux antérieurs ont montré que l'effet de grenaillage sur les

alliages d'aluminium influe sur le comportement a la fatigue [66].
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Des tests de fatigue ont été réalisés par la machine de fatigue. Le comportement de fermeture
de la fissure a été mesuré avec une jauge de contrainte de face arriere. Le degré de fermeture

des fissures est quantifié en termes de fraction U. [66], [72].
11.3. FERMETURE DE FISSURE

Cette méthode tend a renforcer la structure endommagée par un nouveau matériau qui permet

de fermer la fissure par injection de résines, ajout d’un patch composite ou soudage de toles.

1. Méthode d’infiltration

Le principe de cette méthode est basé sur l'introduction d'objets étrangers dans une fissure
pour la promotion de la fermeture prématurée des fissures et donc un retard de croissance de
la fissure. L'Azote pressurisé est utile pour forcer les matériaux utilises pour la fermeture de
fissure [73]. La résine époxy a été choisie comme constituant prédominant des matériaux de
fermeture en ce sens qu'une bonne adhérence pour I'amélioration de I'étirage de fermeture
avec moins de mise a I'échelle des surfaces de fissures sous des actions répétées des charges
transmises entre les surfaces de fissure. Le matériau de fermeture de la base de resine époxy
contribue au retard de fissuration induit par l'infiltration et la résine époxy renforcée au
carbure de silicium présente un meilleur retardement de l'efficacité avec une plus grande
dureteé. [74]

Nombre de chercheurs travaillent sur les parametres qui influent sur I’efficacité de la méthode

d’infiltration pour réparer les structures fissurées, parmi ces paramétres : [60]

= Le type de résine,
= Lataille des particules de la poudre,

= Ladensité des particules de la poudre utilisée,

= La charge d’infiltration.
2. Collage d’un patch composite

Le concept d'utilisation des matériaux composites collés en tant que moyen a maintenir le
vieillissement des structures aéronautiques a éte institué en Australie il y a approximativement
trente ans. Depuis ce temps, il a été appliqué avec succes dans de nombreuses situations

exigeant de réparations. Ces applications n'ont pas été limitées en Australie. Le Canada, le
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Royaume-Uni, les Etats-Unis, et la France ont également bénéficie de l'utilisation de cette

technologie [75].

Plusieurs études numériques ont été effectuées sur des structures réparées afin d’analyser
I’influence du patch composite sur la propagation de la fissure. Ces patchs viennent se coller
sur la zone endommagée afin de ponter des fissures existantes. De nombreux travaux ont été
menés sur ce sujet [76], [77], [[78]. La figure 11-2, représente le modéle géométrique de la

plaque fissurée réparée par patch en composite.

©o

o
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Figure 11- 2: Géométrie du modele étudié [76].
11.4. Modification geométrique du fond de fissure

Cette technique de réparation est basée sur le principe de modification de la géométrie du

fond de fissure par enlévement de matiere. Elle est divisée en trois techniques.
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1. Technique du meulage

Cette technique de réparation est basée sur le principe d’élimination des fissures par
enlevement de matiere. La figure 11-3, représente le principe de cette technique. Elle permet
ainsi d’éliminer la singularité créée par le front de la fissure. C’est une technique simple qui
nécessite un matériel moins encombrant et moins colteux (une meule). Le meulage peut
engendrer de bons résultats en termes de durée de vie bénéfiqgue moyennant quelques
précautions élémentaires au niveau de sa mise-en-ceuvre. Cependant, cette technique peut
fragiliser la structure du fait de la diminution localisée de la section. Ce qui nécessite une

vérification par les calculs de la tenue mécanique de telles structures aprés réparation

Zone plastique

Figure 11- 3 : Schéma de principe du meulage.

Elle est souvent recommandée dans le cas des réparations des fissures dans des structures
épaisses (appareils a pression, rails,...), [70]., [79]., [80]., [81]. Elle est aussi utilisée comme
technique de parachévement dans le cas des joints soudés en vue de permettre ’extension de

leur durée de vie.
2. Technique de percage d’un trou

Le percage d’un trou au fond d’une fissure permet un arrét temporaire de la propagation de la
fissure. Cette méthode est basée sur la modification géométrique au fond de la fissure. Le
percage est effectué en fond de fissure comme le montre le schéma de la figure 11-4. C’est une
méthode ancienne et largement répandue pour la réparation des composants mécaniques
fissurés [82]. Elle est effectuée dans le but d’en augmenter la durée de vie ce qui entraine une

réduction du facteur local de concentration de contrainte K;. ce qui a pour conséquence la
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réduction de la contrainte maximale. Cette technique apporte différents avantages : elle est
simple a réaliser, reproductible et utilisable pour des structures qui ne sont accessibles que
d’un seul coté. Elle permet de garder la structure en service en attendant un éventuel

changement de la piece endommagée.
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Figure 11. 4 : percage en fond de fissure

Ou:
o : longueur initiale de la fissure de fatigue
p : Rayon du trou percé

ao + p : longueur de la fissure aprés percage
p

D’autres chercheurs, [83] a proposé cinq configurations de réparations de fissure par
percage (Figure. 11-5) : (a) trou débouchant, (b) trou en fond d’entaille, (c) trou avec
entaille a faces inclinées symétriques, (d) trou avec entaille a faces inclinées asymétriques,

(e) trou et entaille inclinée,
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(a) (b) (c)

<
=

(d) (e)

Figure 11-5 : Configurations équivalentes d'entailles [83]
3. Méthode du percage avec expansion (Cold Working)

L'utilisation de I’expansion de trou est adoptée comme un processus de réparation des
structures pour augmenter la durée de vie des composants endommageés. Cette technique est
obtenue par le passage a travers le trou d’un corps (mandrin ou bille) de diamétre D supérieur
a celui du trou initial d 0 (D>d 0) [84]. La figure 11.6 représente la technique d’expansion
[60]. Les parametres influant sur le retard de propagation des fissures sont le degré
d’expansion et la géométrie de la structure. Le degré d’expansion est défini en pourcentage
(DE %), par : La fissure de fatigue peut étre arrétée ou retardée par une diminution de la

netteté de I'entaille et par des contraintes de compression résiduelles a la pointe de fissure.

41



CHAPITRE Il : REPARATION DES STRUCTURES

-~
oS
-~
-~
T
—
/ ~-
-
-~

FASTENER SLEEVE

Figure 1. 6 : Processus de I’expansion [85].

La figure I1-7, explique le phénoméne d’expansion. On remarque que les contraintes
résiduelles au bord peuvent étre de compression ou de traction apres le percage du trou.
Quand le mandrin est enfoncé dans le trou, les contraintes au bord sont de traction et peuvent
atteindre la limite d’élasticité du matériau. Lorsque le mandrin quitte le trou expansé, pour
respecter les conditions d’équilibre, la zone déformée génere des contraintes résiduelles de
compression au bord du trou. La taille de la zone plastifiée dépend du degré d’expansion. Les
contraintes normales radiales sont nulles au bord puis deviennent négatives (compression) en
s’¢loignant de celui-ci. Les contraintes circonférentielles sont de compression du bord jusqu’a
une distance (rxo) puis deviennent de traction. De plus, le contact de la bille ou du mandrin sur

le trou peut améliorer 1’état de surface, ce qui a un effet bénéfique sur ’amélioration de la

durée de vie.
Limite d'élasticité
Tension
Compression Compression
® ®)
Contraintes aprés Contraintes au moment Contraintes aprés
pergage du trou de I'expansion I'expansion

Figure 11-7: Phénomeéne du processus de l’expansion du percage [86].
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Le processus d'expansion de travail a froid a été réalisé en forgcant une bille en acier dur de
6mm a l'intérieur d'un trou pre-percé (les diamétres initiaux du trou sont : 5.9- 5.8- 5.75- 5.6
et 5.5mm pour l'alliage daluminium et 5.8- 5.75mm pour l'acier). Ce processus est illustré
dans [87].

11.5. Technologie d'application de réparation

Les principes de base du collage pour la réparation sous maintenance au niveau du dépdt ou sur le
terrain sont essentiellement les mémes que pour la production. L'importance des controles de
procédure n'est pas diminuée simplement parce que la liaison adhésive est destinée a la réparation. Les
procédures de préparation de la surface et de gestion de la qualité sont généralement des adaptations
des processus de production. La mise en ceuvre réussie d’une réparation collée nécessite la gestion
d’un certain nombre de facteurs qui, s’ils étaient mal mis en ceuvre, en résulteraient : la formation d'un
lien inadéquat avec une réduction conséquente de la performance de la réparation. Les facteurs qui

influencent fortement la force de liaison sont les suivants : [63]

= Sélection des matériaux.

= Préparation de surface.

= Reéparez le chauffage pour un durcissement a température élevee.
= Reéparer la pressurisation.

= La maniere dont la qualité des réparations est gérée.

1. Sélection de matériel

Les raisons techniques du choix des matériaux de réparation contiennent les mémes matériaux
que ceux utilisés pour la fabrication du composant, car c’est sur ces matériaux que la structure
a été certifiée. Cependant, la sélection automatique des mémes matériaux n'est pas toujours
justifiée. De nombreux matériaux composites et adhésifs nécessitent des pressions et des
températures tres éleveées pour obtenir un durcissement adéquat avec une teneur en vide
acceptable. Les méthodes de chauffage et de pressurisation en production sont généralement
basées sur des autoclaves et permettent d'atteindre facilement des pressions positives élevees
et des températures relativement uniformes. A moins que le composant ne puisse étre retiré de
l'avion, les réparations sont généralement effectuées a l'aide de méthodes localisées de
chauffage et de pression. Celles-ci ne peuvent invariablement pas produire les mémes
conditions que dans la production. Par conséquent, si un matériau a des exigences de

durcissement spécifiques qui ne peuvent pas étre atteintes sur le terrain, ce matériau ne doit
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pas étre sélectionné a des fins de réparation, méme s’il s’agissait du matériau utilisé pour

obtenir la certification. [63]

2. Préparation de surface

La plupart des ruptures de liaison adhésives peuvent étre attribuées a des processus médiocres

au cours de la fabrication, le manque de qualité de la préparation de la surface étant la cause la

plus fréquente de la rupture de la liaison. La meilleure conception de joint ne sera pas durable

si la préparation de la surface est inadéquate. [88]

Pour une préparation de surface efficace, la surface doit étre :

e Sans contamination: ce qui consiste & éliminer la contamination de la surface qui
empécherait les réactions chimiques avec la surface de collage.

e Suffisamment actif chimiquement pour permettre la formation de liaisons chimiques entre
I'adhésif et les adhérents.

= Reésistant a la dégradation de I'environnement en service, notamment par hydratation.

Les exigences relatives a une préparation de surface adéquate dictent la séquence dans

laquelle le processus de préparation de surface doit étre effectué. Il y a trois étapes de base :

= Eliminer la contamination de surface par dégraissage au solvant,

= Exposez une surface chimiquement active fraiche (généralement par attaque chimique ou
abrasion de surface),

= Modifiez chimiquement la surface pour produire une interface résistante a I'hydratation.

3. Condition de réparation

Dans une dégradation structurale significative, la préparation de la surface est nécessaire pour
une compatibilité du patch et la structure a réparer, et une bonne adhérence du patch afin
d'améliorer la résistance et la durabilité. [59]. Pour I’essentiel, I’'une des décisions suivantes

est requise :

1) Aucune action de réparation n'est requise,

2) Une réparation cosmétiqgue ou d'étanchéité est nécessaire pour corriger les dégats
mateériels,

3) Une réparation structurelle est nécessaire (si possible), car la résistance a été réduite en
deca de la limite de conception ou a le potentiel de I'étre dans les années suivantes,

4) La réparation n'est pas économique et le composant doit étre remplacé.
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En régle générale, le schéma de réparation utilisé pour la restauration structurelle doit étre le

plus simple et le moins intrusif possible pour la structure, ce qui permet de rétablir les

capacités structurelles au niveau requis. La réparation doit pouvoir étre implémentée dans

I'environnement de réparation, sans compromettre les autres fonctions du composant ou de la

structure, telles que le dégagement sur les piéces mobiles, I'aérodynamique et I'équilibre

(surfaces de contrdle).

Des exigences supplémentaires importantes sont que la mise en ceuvre de la réparation doit :

Exiger un temps mort minimum de I'aéronef,

Matériau disponible et facilement stockable,

Enlevez le moins de matériel sonore possible,

Minimisation de la dégradation ou des dommages causes a la région environnante,

Ne demandez que des procédures ou des outils simples. [89]
Niveaux de reparation

Une considération majeure dans le choix des réparations est le niveau auquel la réparation
peut étre effectuée. Les activités de réparation sur les avions militaires sont effectuees a
I’un des niveaux suivants [90]

Niveau de terrain: Placez-vous directement sur l'aéronef dans une situation ou le
personnel qualifié et / ou les installations adéquates ne sont pas disponibles. De telles
activités seront généralement limitées aux réparations moins importantes d'une structure
non primaire ou a des réparations non critiques d'une structure primaire. Toutefois, la
réparation des dommages causeés par les dommages au combat (ABDR) de la structure
primaire peut €tre entreprise trés rapidement pour rendre 1’appareil opérationnel ou le
ramener a la base. Etant donné que les réparations des barrages de combat seront
remplacées ultérieurement par des réparations permanentes, elles doivent causer un
minimum de dommages aux aéronefs. ABDR peut fortement influer sur la disponibilité
des avions et peut donc s'avérer un facteur décisif dans les moments de conflit. [91]
Niveau dépo6t : dans une situation ou le personnel et les installations sont disponibles (dans
certains cas, jusqu’a la capacité de I'usine). Toutefois, si le composant est trop grand ou
difficile a retirer de l'aéronef, des réparations sont effectuées directement sur l'aéronef.
[92]
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11.6. Procédures de réparation

Les réparations peuvent étre grossierement divisées en procédures sans patch pour les
dommages mineurs et procédures de patch (ou de renforcement) pour restaurer la capacité
structurelle. La réparation des correctifs rétablit le chemin de charge affaibli ou enlevé par des
dommages ou des fissures. Idéalement sans modifier de maniére significative la répartition de
charge initiale. Des renforts ou des doubleurs sont utilisés pour remplacer la résistance ou la
rigidité perdue (par exemple aprées un traumatisme dd a la corrosion), pour corriger des erreurs

de conception ou pour améliorer les performances.

L’approche de réparation des correctifs recommandée dans le MEV du fabricant OEM est
généralement basée sur 1’utilisation de plaques de métal boulonnées ou rivetées, généralement

en alliage similaire au matériau de base - souvent d’une épaisseur inférieure a jauge. [93]

La réparation non ponctuelle de types de corrosion tels que les pigdres ou I'exfoliation dans
une structure en alliage daluminium d'avions, implique généralement I'élimination des
dommages visibles par meulage, généralement suivie d'une coupure de confiance
supplémentaire permettant de supprimer toute la corrosion. La région est ensuite traitée,
préparée et peinte. En cas de corrosion sévere, I'épaisseur du panneau peut étre reduite en
dessous de I'épaisseur autorisee (selon le MRU) et doit étre renforcée pour le rendre en état de

navigabilité.

Pour réparer une fissure de maniére simple, il faut arréter de percer le fond de la fissure. 1l ne
s’agit 1a que d’une mesure temporaire et relativement peu efficace, car il est difficile de
trouver le fond de la fissure. Méme si la pointe est retrouvée, la fissure reprend tres peu de
temps apres l'arrét du forage en raison de la concentration élevée de contraintes associée au

fOt de la fissure.

Une approche bien supérieure consiste a arréter le forage, puis a agrandir le trou fore,
généralement avec un manchon spécial pour développer des contraintes de compression
favorables qui réduisent ou empéchent l'ouverture de fissures. Bien que cette approche soit
souvent trés efficace pour arréter la croissance des fissures, elle n’est pas tolérante aux
dommages, car lorsque la fissure finira par croitre a travers la zone de compression, la

croissance est libre et rapide. [93]
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I1.7. La réparation des structures endommagées par matériaux

composites
Actuellement des techniques de réparation des structures endommagées sont développées afin
de réduire la vitesse de propagation de la fissure, augmenter la durée de vie de la structure.

Les techniques les plus utilisées sont les assemblages d une plaque en composite par collage

ou rivetage sur la région fissurée. [94]

[nterface

[nterfaces <<.” Prinaire
= Alwemnizm
Microscope optique

Figure 11- 8: Vue en coupe d’un assemblage structural [94]

1. Laréparation par patch composite collé

Pour la réparation, on applique d’abord une couche mince de résine époxyde sur toute la zone
a réparer. Il est important que la premiere couche de résine pénetre dans toutes les fissures et
les moindres interstices. On chauffe légerement avec un séche-cheveux pour rendre la résine
aussi liquide que de I’eau pour qu‘elle pénétre plus facilement. Ensuite on dépose la piece

rapportée (patch) sur la zone a réparer.
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. Patch composite

(b)
( ™
(- {
| 1
| I
Aoy Fissure initiale
oo RN
C “ )

Figure 11- 9: La réparation par patch composite collé [95]

Cependant, comparées aux correctifs collés, elles sont moins efficaces et plus sujettes aux

problemes pour les raisons décrites dans cette section.

Dans les assemblages mécaniques, en réference a la figure 11-10, les charges sont transféréees
entre les éléments d'assemblage, principalement par compression sur les faces internes des
trous de fixation, ce qui entraine des concentrations de contraintes locales élevées. Un
composant plus petit de la charge est transmis par cisaillement sur les faces extérieures des
éléments par friction, en fonction du niveau de contrainte exercé sur la surface du joint par la
pression exercée sur la fixation. Le joint mécanique est généralement assez compatible ou

flexible pour plusieurs raisons, notamment :

(a) La nécessité d'une distance de bord finie (généralement 2 a 3 fois (le diamétre du trou)
pour les fixations) donne une longue zone sans fixations recouvrant l'interstice (simulant la

fissure).

(b) Les tolérances des grands trous, comme on peut s'y attendre lors d'une réparation,

permettent le mouvement et la rotation des fixations [96]

(c) Les contraintes élevées au niveau des fixations et des trous de fixation entrainent des

déplacements locaux importants.

(d) Le composant de cisaillement par frottement peut se détendre sous une charge cyclique ou

en raison de l'effet lubrifiant des composés déplacant I'eau et d'autres fluides de I'aéronef.
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Long Spring - Flexible

Fastener

Crack in Stucture Under
Conventional Repair

Attache

Long flexable a ressort

Fissure dans la structure sous reparation conventionnelle

Figure 11- 10: Schéma d'un joint représentant une région du patch recouvrant la fissure. [96].

Ce joint peut étre relativement flexible en raison des fortes contraintes locales, de la grande
longueur nécessaire pour laisser une distance de rive raisonnable aux attaches et de la

tendance des attaches a tourner ou a se déplacer pour respecter les tolérances.
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Figure 11-11: Schéma d'un joint collé représentant une section a travers la région réparée. [96].

Ceci est relativement rigide car la charge est répartie sur toute la surface du joint, sa portée est

trés courte et il n’y a pas de tolérance a prendre en compte pour permettre un déeplacement.

2. Réparation par patch riveté

La figure 11-12, montre une réparation sur un fuselage qui contenait une fissure par patch
riveté. Le nombre de rivets est trés important, mais a permis d'aboutir a des réparations fiables
et opérationnelles.

Aujourd’hui, les solutions rivetées sont trés utilisées, pour des raisons essentiellement
historiques et interviennent sur tous types de piéces. La solution de réparation par patchs peut
étre employée sur les structures métalliques et composites. En revanche il est a noter que ces

réparations représentent un surpoids important et leur réalisation est fastidieuse.

Patch composite
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Figure 11- 12: Réparation par patch composite riveté [95]
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11.8. Quelques applications du patch dans le secteur aéronautique

En aéronautique, la technique de la réparation des fissures par patch composite est devenue
une solution pratique, fiable et bénéfique. Parmi les compagnies qui ont adapté cette méthode
nous avons « RAAF » (La compagnie aérienne Australienne). Le Tableau 11-1 est un résumé

des principaux travaux de réparation par patch effectué par celle-ci [97].

Tableau 11-1 : Exemples de réparation par patch effectués par la RAAF [62] [96].

Avion Type de dommages Commentaire
] Plus de 400 réparations
Hercules Corrosion _
depuis 1975
) ) Durée de vie au moins
Macchi Fatigue )
doublee
) ) Plus de 180 réparations
Mirage Fatigue ]
depuis 1979
) Plus de 105000 heures de
Nomad Corrosion o
vols simulées
F111 Corrosion En service depuis 1980

11.9. RUPTURE DES STRUCTURES REPAREES

Les principaux résultats des études menées par les différents chercheurs sur les effets de

réparation par patchs composites

1. Effets de la réparation par patch

L’évolution du facteur d’intensité de contrainte en mode I dans une plaque en aluminium
fissurée avec et sans réparation par patch a été étudiée par plusieurs chercheurs
([98] ;[99];[100];[101]). lls ont montré que le patch composite a fortement réduit le facteur
d’intensité de contrainte. Cette diminution est due aux transferts de charges au patch

composite.
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Figure 11-13 : Facteur d’intensité de contrainte en mode I pour une plaque en alliage d’aluminium

non réparée et réparée par Graphite/Epoxy [98]

La réparation par patch composite offre une ameélioration significative de la résistance a la

rupture a travers 1’évaluation du facteur d’intensité de contrainte.

Des études numériques ont été consacrées a 1’étude de I’effet du double patch sur I’évolution
du facteur d’intensité de contrainte ([102]; [103]; [104], [105]). L’utilisation d’un double
patch symétrique augmente considérablement les performances de réparation par patch de la

structure endommagé [106].

bh bbb dhy =3 mm
W =160 mm
* g Adhesive
Wp= 100 mm _ ‘.f;
Lp=150 mm ” _H
HEHE | II'I.
EEARERE —

Figure 11-14 : Plaque réparée par double composite patch [105]

Il est noté que l'utilisation d’un double patch symétrique augmente considérablement les

performances de réparation par patch de la structure endommagé [106]. Les résultats ont
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montré que le facteur d’intensité de contrainte s’est stabilisé a partir d’une longueur de 2 mm

entre la simple et la double réparation par patch.
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Figure 11-15: Effet de réparation par double patch [102]

La réparation par patch composite double présente de meilleures performances de résistance a
la rupture par rapport au patch composite simple et beaucoup plus par rapport a la structure

non réparée.

La réparation par double réparation par patch permet d’augmenter la résistance et réduire le

facteur d’intensité de contrainte. Le taux de réduction varie de 10 a 30%

2. Effet de la géométrie du patch

Les paramétres géométriques du patch composite jouent un réle primordial sur I’efficacité de
réparation par patch. Plusieurs études ont été menées sur I’effet de la géométrie du patch qui

détermine les propriétés mécaniques de la structure réparée :

BELOUFA a montré I’effet de la hauteur du patch sur la variation du facteur d’intensité de
contrainte (FIC) qui augmente linéairement de 65% avec I’augmentation de la longueur de la
fissure [107].

BACHIR BOUIDJRA, OUINAS et MALEKI ont constaté que ’augmentation de 1’épaisseur
du patch de 50 a 75% fait réduire le facteur d’intensité de contrainte de 30 a 50%. [98] ;
[108] ; [109].

53



CHAPITRE Il : REPARATION DES STRUCTURES

30
28 #—¢ ={.60 mm
2L‘u-_ —-—::-litlmm g—n—=
24 —h—¢ =150 mm ___..l-"ﬂ
' =
22 o e
20 el

-r-.': 18 ] / g »——
o g
= 16 P
14 J"
wl 4
12 P
] l‘; T T
o ¥ _a—=
8 N
L] T T T T T T T T T T T T T
0 10 20 30 40 50 G0 T 80

Crack Length (i)

Figure 11-16: Effet de [’épaisseur du patch sur ['évolution du facteur d’intensité de contrainte en

mode [98].

3. Effets de la forme du patch

De méme, la forme du patch jouer un réle non négligeable ou la forme circulaire et elliptique
présente une efficacité meilleure par rapport a d’autres forme. La forme rectangulaire (carrée)

reste la plus appliquée sur le plan expérimental et industriel.

L’étude numérique menée par MHAMDIA, montre une faible variation du facteur d’intensité

de contrainte entre une plaque réparée par patch elliptique et patch circulaire. [110]
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Figure 11-17: Influence de la forme du patch sur le FIC [110]
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4. Effets du matériau du patch

Le matériau du patch composite choisi, présente un paramétre important pour I’amélioration

du comportement en rupture et fatigue d’ une structure endommaggée.

Khodja et Maouel a mis en évidence I’effet de la nature du matériau du patch sur I’évolution
du facteur d’intensité de contraintes (FIC) d’une plaque fissurée en alliage d’aluminium
2024 T3. La plaque a été réparée par différents patchs a savoir le Boron/Epoxy, Glass/Epoxy
et le Carbon/Epoxy de forme rectangulaire [111].

BESSEGHIER et AL montré que la forme elliptique et circulaire offre de meilleures
performances de résistance a la rupture caractérisé par le parametre d’efficacité "R" de patch

comparativement aux formes octogonal, carrée et rectangulaire [112].
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Figure 11-18 : Effet de la géométrie sur l’évolution du paramétre d’efficacité du patch [112]

L’étude comparative par MHAMDIA et al, entre deux types de géométrie de patch en
Boron/Epoxy collé sur une plague M(T) fissuré en alliage 2024 T3 montre que le patch sous
forme de double fleche présente de meilleurs performance par rapport au patch rectangulaire)
[110].
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Figure 2-17 : Effet de la forme du patch sur I’évolution du facteur d’intensité de contrainte [110].

La réduction du facteur d’intensité de contrainte dépend fortement de la nature du matériau du
patch. Le Boron/Epoxy présente de meilleure performance de résistance a la rupture

comparativement par rapport a d’autres types de patch composite.

5. Influence des parameétres de I’adhésif

Le role important de ’adhésive impose un choix judicieux de sa nature et de son épaisseur

dans le but d’assurer un bon transfert de charges.

Afin d’avoir un bon transfert de charges du matériau réparé au patch composite, il est

nécessaire d’optimiser 1’épaisseur et faire un bon choix sur la nature de I’adhésive appliquée.

Bachir Bouiadjra et al, ont étudié numériqguement I’effet de 1’épaisseur de 1’adhésive sur
I’évolution du FIC d’une plaque réparée par patch ou ils ont montré I’effet bénéfique de la

réduction de I’épaisseur de I’adhésive [98].
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Figure 11-19: Effet de [’épaisseur de I’adhésive sur [’évolution du FIC [98].

De méme, 1’étude menée par AMIRI et al, a montré que ’évolution du facteur d’intensité de
contrainte "K" dépend aussi de I’épaisseur de 1’adhésive et du module de cisaillement. De
méme Dl'effet du type d’adhésive caractérisé par le module de cisaillement a été mis en
évidence sur la variation du FIC ou le meilleur transfert est assuré pour un module de

cisaillement important [113].
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Figure 11-20: Effet de [’épaisseur de I’adhésif sur le FIC [113].
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Des études numériques [114] ont montré que la limite de rupture d’une structure réparée par
patch a été¢ augmentée par réduction de I’épaisseur de I’adhésive. Ce résultat est confirmé par
Zhang et al. [115] dans le cas d’éprouvettes réparées soumises a des charges en traction ou en

flexion.

11.10. EFFET DE LA REPARATION PAR PATCH COMPOSITE SUR LE
COMPORTEMENT EN FATIGUE

1. Effets de la réparation par patch sous chargement constante

L’amélioration de la durée de vie d’une plaque en aluminium fissurée avec et sans réparation

par patch sous chargement constante a été étudiée par plusieurs chercheurs don :

ERROUANE et al, menée une étude numerique par sur I'évolution de la propagation des
fissures sous des sollicitations de fatigue d’une plaque en aluminium réparée par patch en

Carbon/Epoxy [116].
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Figure 11-21 : Effet du patch sur la durée de vie en fatigue [116]

L’étudié par Sabelkin et al ont étudi¢ Le Comportement en fatigue d’un panneau fissuré en
aluminium 2024-T3 réparé par patch en Boron/Epoxy en trois plis unidirectionnels. L’étude
présente la variation de la longueur de la fissure par rapport au nombre de cycles pour les

panneaux réparés et non réparés avec et sans renforts

58



CHAPITRE Il : REPARATION DES STRUCTURES

Ils ont montré que la durée de vie des panneaux réparés est améliorée par rapport a ceux non
réparés ou I’on note une augmentation importante sur la durée de vie pour les panneaux

réparés et renforcés [117].
2. Effet du rapport de charge sur la fissuration par fatigue d’une éprouvette réparée

En chargement cyclique, le rapport de charge joue un réle important sur I’évolution de la
fissuration par fatigue des structures saines ou réparées. Benachour et al. [118] ont étudié le
comportement en fissuration par fatigue d’une plaque M(T) en alliage d’aluminium 2024 T
351 réparée par patch de forme rectangulaire en Graphite/Epoxy. L’étude a montré que la
durée de vie a été augmentée pour la plaque réparée comparativement a la plague non réparée
ou le gain de réparation est de 2.12 fois pour un rapport de charge de 0.5 (figure 11-22(a)).
L’augmentation du rapport de charge R de 0 a 0.5 a fait augmenter la durée de vie résiduelle
en fatigue par le fait de la diminution de la contrainte moyenne pour une contrainte maximale
constante. La figure 11-22(b) montre conjointement 1’effet de la réparation par patch et du

rapport de charge sur la vitesse de fissuration.
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Figure 11-22 : Effet du rapport de charge sur (-a-) la durée de vie ; (-b-) la vitesse de fissuration
[118]

3. Effet du chargement variable sur le comportement en fatigue :

L’introduction d'une surcharge ou d'une sous-charge dans un essai de fatigue a charge
constante conduit & un ralentissement ou une accélération de propagation d’une fissure en
fatigue. L’effet de retard da a la surcharge est connu depuis les années cinquante, et a fait

l'objet de nombreuses études. JONES a ¢étudié la propagation d’une fissure en fatigue aprés
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I’application d’une surcharge dans une plaque en Ti-6Al-4V[12]. Il a montré qu’aprés la
surcharge de 20 % il n’y a aucun effet, a 50% nous avons un retard mais pas d’arrét et avec
une surcharge de 70 et 100% on a un arrét immédiat et une propagation retardee.
L’investigation menée par BATHIAS et VANCON [23] sur la croissance des fissures en
fatigue pour les alliages d'aluminium 2024 et 2618, taux de croissance des fissures en fatigue
a €té retardé apres I'application d'un ou plusieurs surcharges. Dans cette étude ils ont montrent
que les processus de retard de fissure en fatigue aprés ’application des surcharges résultent
une déformation plastique a l'extrémité de la fissure. Le diamétre de la zone plastique et les
relations de retard dépendent de ténacité du matériau. Les causes du retard ont été imputées a
divers phénomenes qui se produisent au cours de ’apparition de la surcharge, telle que la
génération des contraintes résiduelles, la déformation plastique et la fissure induite par la
plasticité qui en résulte fermeture, et durcissement au travail [119]; [120] ; [121]

4. Effets de chargement variable sur le comportement en fatigue d’une éprouvette

réparée

L’effet du chargement variable sur la fissuration par fatigue des matériaux réparés par patch a
été peu investigue sur les differents plans (numérique, expérimentale et analytique).

L’étude expérimentale qui a été menés par Albedah et al, a montré qu’une amélioration de la
durée de vie en fatigue d’une 1’éprouvette réparée sous le bloc a augmentation en amplitude.
De méme, cette étude a mis en évidence I’effet significatif de la réparation par patch et la
réduction du rapport de charge sur la vitesse de fissuration sans présence de retard dd a la

variation des blocs de chargement (H-L) [123].

Dans une étude récente, 1’effet des taux surcharges sur la fissuration par fatigue des alliages
2027 T351 et 7075 T6 a été étudié par Khan et al. [122]. Le taux de retard augmente par
I’augmentation du taux de surcharge. Il est trés significatif pour les plaques réparées. Ils ont
montré que la durée de vie dépend du temps de 1’application de la surcharge (avant ou apres
réparation). Pour un méme taux de surcharge (ORL=1.7) le taux de retard est 15 et 30 fois
respectivement pour I’alliage 2024 T351 et 7075 T6 (figure 11-23).
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Figure 11-23: Effet combiné de la réparation par patch et de ’application de surcharge (surcharge
appliqué avant réparation) (a) 2024 T351 (b) 7075 T6 [122]
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Chapitre 111 : Méthodologie

111.1. Introduction :

L’objectif de cette thése est de caractériser numériquement et expérimentalement les effets
des surcharges sur l'efficacité de la réparation des plaques fissurées en alliage aluminium
réparées par patch en composite. Dans I'approche expérimentale, des essais de fatigue ont été
réalisés sur des éprouvettes entaillées pour deux alliages d’aluminium ; le Al 2024 T3 et le
Al7075 T6, aprés l'application d'une surcharge. Dans la partie numérique nous avons
modélisé par la méthode des éléments finis la plague d'aluminium avec le patch en composite
et I'adhésif. Nous avons supposé un comportement élasto-plastique de l'alliage d'aluminium et
de l'adhésif. Nous avons intégré, dans le code de calcul, la loi de la zone endommagée pour
prédire I'endommagement dans I'adhésif. L'étude numérique nous a permis de déterminer les
effets de la surcharge sur la zone endommagée dans 1’adhésif, sur 1'étendue de la zone autour

de la fissure ainsi que sur la variation de I'intégrale J autour de la fissure aprés sa réparation.

I11.2. Méthode expérimentale

111.2.1 Matériaux

Trois matériaux essentiels entrent dans la procédure de réparation : les matériaux utilisés sont
les alliages d’aluminium pour fabriquer les éprouvettes réparée et non réparée, le composite
carbone/époxyde qui est le matériau réparant et 1’adhésif Araldite 2015 qui assemble
I’aluminium et le composite . Deux types d'alliages d'Al ont été utilisés : le Al 2024T3 et le
AL 7075T6. L’aluminium 2024 T3 thermiquement traité a la température de 351°C et laminé
a froid est relativement 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. 11
résiste bien a la fatigue en compression. Les compositions chimiques des alliages
d’aluminium 7075T6, et 2024T3, données par le fournisseur sont présentées dans le tableau
I11-1. Les courbes de traction obtenues pour les deux alliages sont représentées sur la figure
i-1.
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Tableau I11-1 : Les compositions chimiques d’Al2024T3 et AI7075T6

%
Al Cr Cu Fe Mg Mn Si Ti Zn autres
Max Max Max Max Max
2024T3 | 90.7-94.7 | Max 0.1 | 3.8-4.9 05 1.2-1.8 | 0.3-0.9 05 015 0.25 015
Max Max Max Max Max
7075T6 | 87.1-91.4 | 0.18-0.28 1.2-2 05 2.1-2.9 03 0.4 02 5.1-6.1 015
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Figure 111.1 : Courbes contraintes-déformations pour les deux alliages d'aluminium

Des plaques en Al 2024 T3 et Al 7075 T6, avec une entaille en V, ont été découpées a l'aide

d'une machine a découpe par jet d'eau pour la réalisation des essais de fatigue.

Du carbone époxyde pré-imprégné a eté fourni sous forme de rouleau. Le composite en
carbone a fibre unidirectionnelle contient environ 65%, en volume de fibres. Le composite
stratifié a été fabriqué en différents couches. Nous avons utilisé 8 couches unidirectionnelles
(Figure 111-2). Ce choix a été dicté par le fait que les plagues sont soumises a des essais de
fatigue uni-axiaux, la direction des fibres doit étre paralléle a la direction du chargement pour

avoir une efficacité maximale de la réparation.
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Figure 111-2: Images sur la préparation du patch en composite

L’adhésif utilisé est 1’Araldite 2015 époxy. C’est un adhésif bi-composant avec la résine
époxyde plus le durcisseur utilisé a température ambiante. Les propriétés mécaniques de cet

adhésif (données par le fournisseur) sont :

Module de Young E=2.52Gpa ;

Coefficient de Poisson v=0.36 ;

Limite ¢élastique ce=25Mpa.

Les surfaces collées ont été réparées d’aprés la méthode spécifiée par Dell. L’éprouvette a été
nettoyée par de I’acétone aprés avoir regu un léger pré-polissage.

Le tableau 111-2 Résume les propriétés élastiques des différents matériaux utilisés :
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Tableau I111-2 : Propriétés élastiques des matériaux utilisés

o Matériaux
Proprietés -
Al 7075T6 | Al 2024T3 | Carbone/Epoxy | Araldite
Module de Young
Longitudinal(GPa) 71.7 72.4 130 2.52
Module de Young
Transversal(GPa) L1 24 ; 2.52
Coefficient de Poisson
Longitudinal 0.33 0.33 0.33 0.36
Coefficient de Poisson 0.33 0.33 0.53 0.36
Transversal
Dureté 39.1 29.5 - -
Dilatation jusqu’a la rupture 10 18 - -
Module de cisaillement (GPa) 28 26.9 - 0.954
Limite élastique(MPa) 503 370 - -

I11. 2.2. Essai de fatigue

1. Eprouvettes de I'essai de fatigue

Les eprouvettes de fatigue ont fabriquées 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 avant réparation pour obtenir une pré-fissure

de 3mm. Le patch en carbone/époxyde unidirectionnel a été déposé pour la réparation de la

fissure. Le patch a été collé sur la zone fissurée en utilisant I’araldite 2015, époxyde (Figure

11-2).

65



Chapitre 111 : Méthodologie
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Figure 111-2 Modéle géométrique de la plaque réparée

Nous avons verifié que le taux de rigidité du patch est inférieur a 1.5 [98]. Ce taux est égal a

E,e
S ==L un
Epep
E : Module de Young ;
e . épaisseur ;

r : représente le patch (réparé) et p la plaque (plate).

2. Déroulement de I'essai de fatigue

Des tests de fatigue ont éte réalisés a une amplitude constante (une contrainte maximale de
70MPa et un rapport de contrainte de 0,1) sur des plaques d'aluminium réparée et non réparée.
Une seule surcharge de magnitude 140MPa (ce qui représente deux fois la contrainte
maximale du chargement d'amplitude constante) a été appliquée dans un cycle lorsque la
longueur de la fissure a atteint 3mm. Apres l'application de la surcharge, la charge d'amplitude

constante a été poursuivie jusqu'a ce qu'a la rupture totale de 1’éprouvette. Une machine de
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fatigue Instron d'une capacité de 100kN a été utilisée pour effectuer les essais de fatigue, et la
propagation des fissures a été suivie a l'aide d'une caméra numérique pour les trois cas de
chargement énumerés ci-dessous (Figure I111-3) :

= CAL : chargement d'amplitude constante sur les éprouvettes non réparées,
= CAL + OL: chargement d'amplitude constante avec une seule surcharge sur les

éprouvettes non réparées,

Figure 111.3: Photo de I'éprouvette réparée montée sur la machine de fatigue

= CAL + OL + P: chargement d'amplitude constante avec une seule surcharge sur les

éprouvettes réparées.

La figure 111-4, montre I'évolution du chargement de fatigue pour les trois cas précédents. Les
courbes des durées de vie en fatigue a = f (N), (longueur de fissure en fonction du nombre de
cycles), ont été déduites des essais de fatigue, et les nombres de cycles de rupture pour chaque

cas de chargement ont été extraits de ces courbes.
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Fmax =7 kN For=14 kN

Fmin =0.7 kN
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Emax =7 kN For=14 kN
Fmin =0.7 kN
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Cycle d'application de la

surcharge
b) CAL+OL+P

Figure 111-4: Cas de chargement : a) CAL+OL ; b) CAL+OL+P

3. Observation des surfaces de ruptures

Des observations des faciés de rupture des éprouvettes rompues apres fatigue ont été réalisées
sur un microscope électronique a balayage (MEB) pour analyser le mode de rupture (ductile
ou fragile). Cette analyse nous permettra de justifier le choix de I'approche numérique utilisée

(linéaire ou non-linéaire).
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111.3. Approche numerique

Nous avons utilisé la méthode des eléments finis tridimensionnelle avec le code Abaqus pour
déterminer I'évolution de I'endommagent de la couche adhésive ainsi que I'évolution de la
zone plastique autour du front de fissure réparée par patch en composite. Le critere
d'endommagement de l'adhésif a été implémenté dans le code Abacus a partir de la théorie de

la zone endommagée qui sera décrite ultérieurement.

111.3.1 Modele éléments finis de la plaque réparée

Le modele géométrique utilisé dans la partie numérique est celui représenté dans la figure
I11.1. Ce modele consiste en une plaque en aluminium (2024 T3 ou 7075 T6) avec une
entaille latérale en V. Sur cette plague est collé un patch rectangulaire en carbone /époxyde
qui couvre toute la largeur de la plaque. Le collage se fait a l'aide de l'adhésif Araldite 2015
de type époxyde. Les dimensions de la plague en aluminium sont : 100x50x2 mm avec une
tenaille en V, dont la hauteur et la base sont de 6mm, I'angle est de 60°. Les dimensions du
patch sont : 50x50x1.5mm. L'épaisseur de l'adhésif est 0.15mm. L'alliage d'aluminium et
I'adhésif sont considérés comme élasto-plastiques et le carbone époxyde est considéré comme
élastique orthotrope. Les courbes contraintes-déformations des deux alliages d'aluminium sont
données dans la figure 111.6, et les propriétés élastiques des différents matériaux sont
présentées dans le tableau I11.2. La plague est soumise a un chargement a amplitude
constante avec une contrainte maximale de 70MPa et un rapport de charge de 0.1, avec une
simple surcharge appliquée a une longueur de fissure de 0.3mm. Trois valeurs de I'amplitude
de la surcharge ont été choisies (90, 120 et 140MPa).

Le code de calcul Abaqus a été utilisé pour réaliser l'objectif principal de cette étude. Le
modele éléments finis consiste en trois sous-couches qui modélisent respectivement la plaque
fissurée, I'adhésif et le patch en composite. La plaque, lI'adhésif et le composite sont maillés
séparément avec des éléments broques a 20 nceuds avec exactement le méme maillage sur les
surfaces de contact. Pour avoir une précision des calculs au front de la fissure, nous avons
raffiné le maillage autour de ce front. Le nombre d'éléments utilisés dans cette étude est de 17
028 : 12 216 ¢léments dans la plaque d’aluminium, 3208 ¢éléments pour le patch en composite
et 1604 éléments pour la couche adhésive. La figure I11-7, présente le modele éléments-finis

pour la structure globale et au niveau de la région de la fissure.
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Figure 111-6 : Modele éléments finis pour la structure globale et au niveau de la fissure.

Pour tenir compte de la non-linéarité des matériaux dans le modéle des élements finis, nous
avons utilisé le critére de Von-Mises associé a la théorie de la plasticité incrémentale. Les
équations éléments finis non linéaires ont éeté résolues a l'aide de la méthode itérative de
Newton — Raphson avec un nombre limité d'étapes de 100, et une taille d'incrément comprise
entre 10, 5 et 1, et I'intégrale J. Le long du front incurvé de la fissure a été calculé en utilisant

I'approche de domaine intégrale.

111.3.2. Theorie de la zone endommagee

La principale hypothése de la théorie de la zone endommagée est que la rupture des joints
collés se produit apres que la zone endommagée se développe. Sous de faibles charges,
I’endommagement se localise dans les bords libres parce que le matériau est soumis
localement a des contraintes supérieures a la contrainte ultime du matériau. Sous des charges
moyennes, les zones endommagées devront croitre en taille, et comme la charge a la rupture
est atteinte, la zone d’endommagement va croitre jusqu'a une taille critique donnant naissance

a la rupture du joint. Un critere de rupture est appliqué pour identifier la zone critique
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lorsqu’elle dépasse un certain seuil. L'adhésif utilisé dans 1’analyse est un adhésif ductile qui
devrait subir des charges ultimes. Par conséquent, le critére utilisé pour une rupture de la

couche adhésive est de type cohésif et il est équivalent au critére de Von Mises.

Eequiv = \/2(1—“,) X \[(Epl - EpZ)Z + (epZ - £p3)2 + (£p3 - spl)z (|||-2)

Dont Eequiv : la déformation équivalente, €, déformation plastique dans les différentes

directions et V' : coefficient de Poisson.

Ce critere est satisfait lorsque la déformation principale maximale dans le matériau atteint
la déformation principale ultime. La zone endommagée correspond aux points dans la
couche adhésive ou la déformation ultime est dépassée. Pour ’adhésif Araldite 2015, la
zone endommageée a eté definie comme une surface dans laquelle les deformations

dépassent la déformation ultime qui est de 7,87% [124], figure I11-5.
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Figure 111-7: Courbe contraintes-déformations de I'araldite 201, époxyde adhésif [124]

Selon la théorie de la zone endommagée, nous supposons que le décollage a lieu lorsque
la zone endommagée atteint une certaine valeur de référence et qui peut étre définie soit
par déformation ultime ou bien par contrainte ultime. Le raisonnement par les
déformations est plus approprié puisque l'adhésif présente une non-linéarité significative.
Il existe deux modes de rupture pour les joints collés : rupture interfaciale et cohésive.

Dans le mode interfacial, la charge de rupture du joint de colle dépend de la tension inter-
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faciale entre l'adhésif et le substrat & coller [124]. Cependant, ’adhésif s’affaiblit quand
la rupture de type cohésive se produit dans les joints de colle et il est recommandé
dutiliser le critere de la zone endommagée pour ce mode de rupture. Nous pouvons aussi
prédire ’endommagement des joints d’adhésifs en calculant le rapport de la zone

endommagée qui est défini comme suit:

Y Aj

Lw

Dg = (111-3)

Dr: rapport de la zone endommagée ;

A : la surface sur laquelle la déformation équivalente supérieur a 7,87% ;
| : la longueur d'adhésif ;

w : la largeur de I'adhésif.

Il a été montré que I’adhésif Araldite 2015, se décolle completement lorsque la valeur du
taux Dr atteint 0,2474 [124].
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CHAPITRE VI: RESULTATS EXPERIMENTAUX

V1. 1. Introduction

La propagation des fissures de fatigue est fortement liée a I'activité plastique en pointe de
fissure et aux effets de fermeture possibles. L'application de la surcharge de traction diminue
la vitesse de la fissure [125]- [126]. La surcharge génere une grande zone de plasticité en fond
de fissure qui est supérieure a la taille de la zone de plasticité cyclique. Cette nouvelle zone de
plasticité est soumise a une forte pression exercée par les autres parties de la structure ; ce qui
génére des contraintes de compression résiduelles au front de fissure et augmente l'effet de
fermeture de fissure. Plusieurs chercheurs ont rapporté que les grandes déformations causées
par l'application d'une surcharge générent une déchirure ductile, qui provoque I'émoussement
du fond de fissure. Lors de la propagation de la condition de chargement initiale,
I'émoussement entraine une décohésion des joints de grains et est détectable sur une courte
distance vers le bas a partir du point d'application de la surcharge [127]- [128]. Le bout de
fissure émoussé est généralement visible a I'aide d'une loupe binoculaire ou d'un microscope
électronique a balayage (MEB).

La réparation de structures métalligues endommagées par un patch composite est une
méthode prometteuse, notamment dans le domaine de Il'aéronautique. Cette technique est
basée sur le collage d'une plague en matériau composite avec la partie endommagée de la
structure métallique, cette derniere étant généralement soumise a un chargement de fatigue.
Le patch composite absorbe une partie des contraintes de la structure endommagée a travers la
couche adhésive [129]- [130]. Ce transfert de charge améliore la résistance a la fatigue des
structures réparées. Le patch est appliqué in situ ce qui évite de démonter la structure

endommagée. Parmi les avantages de cette technique on peut citer:

= Laréduction de l'intensité des contraintes autour de la fissure qui augmente la durée de vie
en fatigue de la structure fissurée,

= Le patch restaure la rigidité de la structure endommagée,

= Le patch renforce les piéces sous-congues conduisant a une réduction des concentrations

de contraintes.

Les matériaux composites sont utilisés comme matériaux de réparation principalement en
raison de leurs propriétés mécaniques élevées. Les avantages de ces matériaux peuvent étre

énumérés comme suit:
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= Grande rigidité qui permet l'utilisation de patchs non-épais, le poids du patch sera donc
réduit,

= Tres grande résistance a la fatigue, le risque de défaillance du patch est donc minime,

= Les composites ont une trés bonne formabilité, ce qui donne la possibilité de fabriquer des

contours complexes a faible codt,

Etant fabriqués avec des matrices polymeéres thermodurcissables, le collage de ces matériaux
est plus simple que les métaux.

Peu d'études dans la littérature ont rapporté les effets combinés de la surcharge de fatigue et
de la réparation par patch composite. Mohammed et coll.[122] ont analyse expérimentalement
les performances de la technique BCR lors du chargement de fatigue des plaques Al 2024 T3
et Al 7075 T6 soumises a une surcharge. Leurs resultats montrent que le moment entre
I'application de surcharge et le dép6t de patch a un effet significatif sur la résistance a la
fatigue du panneau réparé. Dans ce chapitre, I'effet d'une seule surcharge sur les performances

du BCR sera analysé expérimentalement.

La mesure de la durée de vie en fatigue est un moyen tres efficace pour estimer l'efficacité de
la réparation des structures aéronautiques par un patch en composite. Cette mesure se fait par
le suivi de la propagation de la fissure de fatigue avec la correspondance entre la longueur du
défaut et le nombre de cycles de la charge appliquée. Dans ce chapitre nous allons présenter
les courbes de durée de vie en fatigue pour les éprouvettes réparées et non-réparées en Al
2024T3 et Al 7075T6. Quatre cas de chargement ont été testeés :

= CAL : chargement a amplitude constante avec une contrainte maximale de 70MPa
(charge de 7KN) et un rapport de charge de 0.1 jusqu'a la rupture totale. Ce cas

correspond a une éprouvette non-réparée,

= CAL+OL : chargement a amplitude constante avec un cycle de surcharge d'amplitude
140MPa (14kN), appliquée a une longueur de fissure de 3 mm pour des éprouvettes

non-réparées,

= CAL+OL+P : Eprouvette réparée avec un chargement a amplitude constante (70MPa)
et une surcharge de 140MPa, appliquée a une longueur de la fissure de 3 mm. Le patch

en composite est collé juste apres l'application de la surcharge,
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= CAL+P+OL : Eprouvette réparée avec un chargement a amplitude constante (70MPa)
et une surcharge de 140MPa, appliquée a une longueur de la fissure de 3 mm. Le patch
en composite est collé juste avant I'application de la surcharge.

Pour une bonne compréhension du comportement en fatigue des éprouvettes réparées, nous

avons analyse les faciés de rupture avec un microscope €lectronique a balayage (MEB).

V1.2. Courbes de durée de vie en fatigue

V1.2.1. Alliage Al 2024 T3

La figure 1V-1 présente les courbes de résistance a la fatigue (a = f (N)) pour les différents
cas de chargement: CAL ( plaque non réparée), CAL + OL ( plague non réparée) et CAL +
OL + P (plaque réparée). D'aprés la figure 1VV-1 une surcharge augmente considérablement la
durée de vie en fatigue d'une structure soumise a une charge de fatigue. En effet, une
surcharge de 140MPa a augmenté la durée de vie en fatigue de la plaque d'aluminium non
réparée de 84600 a 227740 cycles (Figure 1V-2), et le taux d'ameélioration de la durée de vie
en fatigue était d'environ 269%. Ce phénomene represente l'effet de retard di aux surcharges.
La surcharge ralentit la propagation de la fissure: la vitesse de propagation de la fissure
diminue progressivement avant d'augmenter a nouveau, jusqu'a ce que sa valeur nominale soit
observée sous un chargement d'amplitude constante. Ce comportement augmente la résistance
a la fatigue de la plaque d'aluminium. En raison du ralentissement de la propagation des
fissures provoqué par la surcharge, le nombre de cycles nécessaires pour atteindre une
longueur de fissure donnée était supérieur au nombre de cycles nécessaires pour atteindre

cette longueur sous un chargement a amplitude constante.
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Figure IV-1: Courbes de durée de vie en fatigue pour ’Al2024T3

Pour la plaque reparée par le patch composite, le retard di a la surcharge est beaucoup plus
élevé (Figure 1VV-1). Le nombre de cycles de rupture est ici d'environ 3,292 millions de cycles
(Figure 1\V-2) ; ce qui correspond a une durée de vie en fatigue pratiquement infinie. Un arrét
complet de la fissure pendant environ plus de 3 millions de cycles peut étre observé pour la
plaque réparée. On peut expliquer ce comportement par la superposition de deux effets de
retard: le premier di a l'application de la surcharge et le second di au collage du patch
composite. Séparément, chaque effet (surcharge et patch) ralentit la vitesse de propagation de
la fissure: le premier (surcharge) se produit en raison de la plasticité créée autour du fond de
fissure, et le second (patch) se produit en raison des contraintes transférées de la plaque
d'aluminium au composite a travers la couche adhésive. Le collage du patch composite aprés
I'application d'une surcharge entrainera le transfert d'une partie des contraintes de traction de
la plaque d'aluminium au composite, ce qui prolonge les effets de I'émoussement des fissures
ou celui des contraintes de compression résiduelles créées par la plasticité due a la surcharge.
Cette extension entrainera vraisemblablement une réduction significative de la propagation

des fissures.
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Figure IV-2: Nombres de Cycle a la rupture pour chaque cas de chargement (Al 2024 T3)

La figure 1V-3, présente les courbes de la vitesse de propagation de la fissures de fatigue
(da/dN = f (a)) pour les cas: CAL, CAL + OL et CAL + OL + P. On peut voir que pour le
cas ou la réparation de fissure est effectuée apres I'application de la surcharge (CAL+OL+ P),
la vitesse de propagation de la fissure (da/dN) diminue considérablement et devient
pratiquement nulle au point de la surcharge et de I'application du patch, ce qui explique le
quasi-arrét de la propagation de la fissure dans ce cas. Cela signifie que si le collage par patch
est effectue apres la surcharge, les deux effets de retard sont ajoutés et la durée de vie en
fatigue est par conséquent fortement améliorée. L'application de la surcharge ajoutée au patch
a un effet énorme sur Il'extension de la durée de vie en fatigue. Par conséquent, il est
recommandé par les auteurs de réparer I'éprouvette fissurée par un patch composite apres
application d'une surcharge qui peut donner une amélioration de la durée de vie en fatigue

d'environ 38,9 fois par rapport a I'éprouvette non réparée.

77




CHAPITRE VI: RESULTATS EXPERIMENTAUX

1E-04
1E-05 §
1E-06 §

1E-07 §

da/dN (m/cycle)

1E-08 §

—»— CAL+OL

—6— CAL+OL+P

1E-09

1.E-10

a (mm)

Figure 1V-3: Vitesse de propagation de la fissure
V1.2.2. Alliage Al 7075 T6

Afin danalyser la propagation de la fissure avec l'application de la surcharge et avec la
présence du patch composite pour les éprouvettes en Al 7075 T6, nous avons mesuré
I'évolution de la longueur de la fissure en fonction du nombre de cycles de chargement jusqu'a
rupture pour différents scénarios: CAL jusqu'a la rupture, CAL + OL + CAL jusqua la
rupture, CAL + OL + P + CAL jusqu'a la rupture et CAL + P + OL + CAL jusqua la
rupture. Ces mesures ont permis de tracer les courbes de résistance a la fatigue (a = f (N)) a
partir desquelles nous avons dérivé les courbes de la vitesse de propagation (da / dN = f (a))

pour les différents cas de chargements.

La figure IV-4 présente les courbes de résistance a la fatigue pour différents cas de
chargement: CAL, CAL + OL, CAL + P + OL et CAL + OL + P. On peut remarquer que le
cas ou le patch est collé aprés la surcharge, on a une durée de vie en fatigue proche de 3

millions de cycles, c'est pratiguement une durée de vie en fatigue infinie indiquant que I'effet
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de retard combiné (surcharge + patch) dans ce cas est trés important. En revanche, l'effet de
retard est pratiguement négligeable dans les cas de surcharge sans patch (CAL + OL) et de
surcharge apreés collage du patch (CAL + P + OL) comme le montre la figure 5. Pour mieux
élucider les résultats de la figure 1V-5, nous présentons dans le tableau 2, les détails du
nombre de cycles jusqu'a la défaillance et le nombre de cycles de ralentissement pour chaque
scénario de chargement par rapport au cas de référence (CAL). On peut voir dans le tableau 2
que la résistance a la fatigue est multipliée par 1,50 lors de I'application d'une surcharge de
14kN (14MPa) a une longueur de fissure de 3 mm. Cette augmentation est de 7,43 fois
lorsque le patch est lié juste avant la surcharge. L'amélioration de la résistance a la fatigue
passe a 65,67 fois lorsque le patch est collé apres I'application de surcharge.

50
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? e CAL+P+OL T
40 91 —m— CAL+OL-+P
|
E |
= |
=30 4
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0 : :
0 1 2 »
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Figure 1V-4: Courbes de durée de vie en fatigue pour le Al 7075 T6
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Figure IV-5: Nombres de Cycles a la rupture pour chaque cas de chargement (Al 7075 T6)

Table 1V-1: Amélioration de la durée de vie en fatigue

Cveles de Nombre de Amélioration de la Amélioration
Configuration F)Qletard Cycles a La durée de vie par de la durée de
rupture rapport a la CAL vie en % (%)
CAL - 50140 - -
CAL+P 33960 185480 3.70 269.92
CAL+OL 20940 79360 1.58 58.28
CAL+P+OL 141820 372700 7.43 643.32
CAL+OL+P 2720380 3292460 65.67 6466.53
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Afin d'analyser la propagation de la fissure avec l'application de la surcharge et avec la
présence du patch composite pour les éprouvettes en Al 7075 T6, nous avons mesuré
I'évolution de la longueur de la fissure en fonction du nombre de cycles de chargement jusqu'a
rupture pour différents scénarios: CAL jusqu'a la rupture, CAL + OL + CAL jusqua la
rupture, CAL + OL + P + CAL jusqua la rupture et CAL + P + OL + CAL jusqu'a la
rupture. Ces mesures ont permis de tracer les courbes de résistance a la fatigue (a = f (N)) a
partir desquelles nous avons dérivé les courbes de la vitesse de propagation (da / dN = f (a))
pour les différents cas de chargements.

Nous avons dérivé des courbes de durée de vie les valeurs de la vitesse de propagation de la
fissure (da / dN) et nous avons tracé les courbes générées en fonction de la longueur de la
fissure pour différents scénarios d'application de surcharge. La figure 1V-6 présente la
variation du rapport (da / dN) en fonction de la longueur de fissure pour les cas suivants:
chargement d'amplitude constante (CAL), surcharge sans réparation (CAL + OL) et
surcharge avant patch bonding (CAL + OL + P). On voit clairement que la vitesse de
propagation de la fissure (da / dN) est plus élevée pour un chargement a amplitude constante
(CAL) sans présence de surcharge ou de patch. On note également qu'au moment de
I'application de la surcharge, le taux de propagation des fissures diminue pour les cas de
surcharge sans patch (CAL + OL) et de surcharge avant patch (CAL + P + OL), la
diminution de da / dN est plus importante dans le cas combinant le patch et la surcharge.
Cependant, on remarque que la différence dans la vitesse de propagation entre le cas d'une
surcharge apres réparation (CAL+P+OL) et une surcharge sans réparation (CAL+OL) n'est
pas trés significative. Ces résultats expliquent la faible différence de résistance a la fatigue
entre ces deux cas. Cette légere différence de durée de vie en fatigue peut s'expliquer par le
fait que le patch réduit la taille de la zone plastique produite par la surcharge ce qui atténue
I'effet de cette surcharge. L'atténuation des contraintes par le patch entraine cette réduction de
la zone plastique. On voit également sur la figure 1V-6 qu'il y a une bréve accélération de la
fissure apres l'application de la surcharge qui précede le retard dans les deux cas; CAL + OL

et CAL + P + OL, confirmant la conclusion de Bichler et Rippan [131].
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Figure IV-6: Vitesse de propagation de la fissure pour CAL, CAL+OL et CAL+P+0 (AlI7075T6)

La figure 1V-7, présente la variation de la vitesse da/dN en fonction de la longueur de fissure
pour les cas suivants: CAL, CAL + OL et CAL + OL + P. Il est clair que le collage du patch
aprés l'application de la surcharge conduit a une baisse considérable de la vitesse de
propagation de la fissure. Le rapport da / dN diminue de 107 m / cycle a 5x10™° m / cycle
donnant un taux de réduction de 1400 fois. Cette réduction de la vitesse de propagation de la
fissure provoque un quasi-arrét de la fissure pendant environ 2,7 10° cycles. On peut
confirmer que pour ce cas (surcharge avant le collage du patch) il y a un effet combiné positif
entre les deux effets de retard (patch et surcharge). En effet, lI'application de la surcharge
provogue une zone plastique assez importante conduisant a une fermeture des levres de la
fissure et un émoussement de son front induisant un retard de la vitesse de propagation de la
fissure. Par ailleurs, le collage du patch apres l'application de la surcharge réduit les
contraintes autour du front de fissure en pontant une partie du chargement de fatigue,
provoquant l'absorption de ces contraintes par le patch composite a travers la couche

adhésive. l'addition des deux effets de retard conduit a un arrét de la propagation des fissures
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pendant un trés grand nombre de cycles ce qui donne une durée de vie en fatigue

pratiquement infinie.
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Figure IV-7: Vitesse de propagation de la fissure pour CAL, CAL+OL et CAL+OL+P (Al 7075 T6)

On peut en conclure que I'étude de la surcharge en conjonction avec une réparation par patch
en composite a révélé des phénomeénes assez complexes qu'il faut expliquer. Pour cette raison,
nous avons opté pour une analyse fractographique pour expliquer les effets combinés

patch/surcharge sur la propagation des fissures de fatigue.
V1.3. Analyse fractographique

V1.3.1. Alliage 2024 T3

Nous avons examiné les images MEB facies de rupture pour les différents cas de chargement
afin de déterminer les comportements en fatigue observés dans les figures précédentes. La
région de l'application de surcharge a été observée au microscope pour mettre en évidence les
effets du chargement sur le mode de rupture. La figure 1V-8, affiche une image au MEB au
niveau de la région de l'application de la surcharge dans une éprouvette non réparée

totalement rompue soumise a une charge d'amplitude constante et a une seule surcharge avec
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un agrandissement de 27 fois. D'aprés la figure 1V-8, la surcharge crée une zone
endommagée significative sur toute I'épaisseur de I'échantillon, et la largeur maximale de
cette zone (environ 500um) est située sur les bords de I'échantillon. L'existence de cette zone
endommagée indique que le front de fissure est devenu émoussé aprés l'application de la
surcharge en raison de la forte déformation plastique induite par la surcharge. En raison de cet
émoussement, le front de fissure a temporairement perdu sa forme nette, ce qui a réduit la

vitesse de la propagation de la fissure.
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Figure IV-8: Image au MEB des facies de rupture au niveau de I'application de la surcharge pour une

éprouvette non-réparée (Alliage Al 2024 T3)

La figure 1V-9, présente une image du MEB de la surface de rupture au niveau de la zone de
surcharge pour une éprouvette réparée. Le patch en composite avec la surcharge appliquée ont
causé une grande zone endommagée, qui a été divisée en plusieurs parties. La profondeur de
cette zone était plus importante par rapport a celle des éprouvettes non réparées, et la largeur
de cette zone dépasse le 1mm au bord de I'éprouvette. Le patch en composite a
considérablement réduit les contraintes autour du front de fissure aprés l'application de la
surcharge, ce qui a entrainé une résistance plus élevée du matériau a la propagation des
fissures. Cette résistance a stoppé la fissure pendant plus de 3 millions de cycles de
chargement. Dans ce cas, I'émoussement de la fissure a duré plus longtemps en raison des
faibles contraintes agissant sur le front de fissure aprés l'application de la surcharge. Ces

faibles contraintes sont dues au patch en composite, qui absorbe une partie de ces contraintes
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a travers la couche adhésive. Le front de fissure met beaucoup plus de temps a retrouver sa
forme d'origine (forme acérée), et la propagation de la fissure se poursuit aprés de nombreux
cycles de fatigue. On peut donc confirmer que le collage d'un patch en composite apres
I'application d'une surcharge peut se traduire par une durée de vie en fatigue infinie des

structures metalliques réparées.

Facenon patché

Direction dela
croissance des fissures

Facepatché

Figure 1V-9: Image au MEB des facies de rupture au niveau de I'application de la surcharge pour une

éprouvette -réparée (Alliage Al2024 T3)

Pour plus d'explications, nous avons fait des observations au MEB avec une haute résolution
des surfaces de rupture avant et apres I'application de la surcharge (Figure 1V-10 et 1V-11),
pour une éprouvette réparée totalement rompue. On peut observer sur la figure V-9, qu'avant
I'application de la surcharge, la rupture est fragile, elle est trans-granulaire avec présence de
stries de fatigue. Alors qu'aprés I'application de la surcharge (Figure 1V.11), on remarque la
formation de plusieurs cavités, ce qui confirme la plasticité formée par I'application de la
surcharge. A 7mm de l'application de surcharge (Figure 1V.12), on observe une rupture
mixte: fragile + ductile, la rupture fragile par pseudo-clivage est dominante. A ce point, I'effet
de la surcharge a disparu et la fissure s'est propagée normalement sous un chargement

d'amplitude constante. A 37mm de l'application de la surcharge (Figure 1V-13), on remarque
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une rupture ductile par croissance des cavités. Ce comportement est dd a la grande taille de la
fissure. En effet, pour les fissures longues, la taille de la zone plastique autour du front de
fissure est élevée et la rupture devient ductile car l'alliage d'aluminium 2024 T3 est connu

pour sa ductilité élevée.

Fies stries

Figure 1V-10: Images au MEB des facies de rupture (trés grand agrandissement x2000) juste avant
I'application de la surcharge pour une éprouvette réparée (Al 2024 T3)

Figure IV-11: Images au MEB des faciés de rupture (agrandissement élevé x2000) juste apres
I'application de la surcharge pour une éprouvette réparée (Al 2024 T3)
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Figure 1V-12: Image du MEB des faciés de rupture a 7mm de I'application de la surcharge
(agrandissement 1700 x) pour une éprouvette réparée (Alliage Al 2024 T3)

Figure 1V-13: Image du MEB des faciés de rupture a 37mm de I'application de la surcharge

(agrandissement 1700 x) pour une éprouvette réparée (Alliage Al 2024 T3)
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V1.3.2 Alliage Al 7075T6

Dans ce paragraphe, l'analyse de la surface de rupture des éprouvettes rompues en AL 7075
T6, a l'aide des observations au MEB sera présentée pour les deux cas de chargement :

= surcharge apres réparation (CAL + P + OL)
= surcharge avant réparation (CAL + OL + P).

a) Cas de chargement CAL+P+OL

La figure 1V-13, présente une image du MEB, avec un faible grossissement de la surface de
rupture au niveau de la région de surcharge ou le collage du patch a eu lieu avant l'application
de surcharge. Il est évident que la marque de surcharge n'est pas clairement visible sur cette
image. Ceci confirme que la présence du patch en composite atténue significativement I'effet
de surcharge. La présence du patch réduit la contrainte autour du front de fissure et par
conséquent la plasticité due a l'application de surcharge est réduite. La figure 1\VV-14, montre
une rupture fragile avec une vitesse élevée de la propagation de la fissure ce qui nous permet
de confirmer que pour cet alliage (Al 7075 T6), l'application de surcharge apres réparation
peut conduire au décollement du patch ce qui réduit nécessairement la durée de vie en fatigue
et l'efficacité de la réparation. Ceci explique la faible performance de la réparation par patch

soumise a une surcharge importante.

Figure 1V-13: Image au MEB des faciés de rupture au niveau de la zone de I'application de la
surcharge avec un faible agrandissement cas : CAL+P+OL (Al 7075 T6)
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Figure 1V-14: Image au MEB des facies de rupture au niveau de la zone de I'application de la
surcharge avec un agrandissement élevé cas : CAL+P+OL (Al 7075 T6)

La figure IV-15, présente une image prise au MEB de la surface de rupture juste apres
I'application de surcharge avec un agrandissement élevé, (x600). Nous pouvons voir que la
rupture dans ce cas, est principalement fragile. Des stries de fatigue sont observables sur cette
image. L'effet de surcharge disparait rapidement du fait de la présence du patch composite. De
plus, les indices de compression sont également observables et expliquées par le moment de
flexion auxiliaire créé par un patch composite sur une seule face. En effet, lorsqu'un patch
composite simple-face est collé sur une plaque, I'axe neutre de cette plaque est décalé et
I'application d'une charge axiale crée un moment de flexion qui peut réduire considérablement

I'efficacité de la réparation.
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Figure 1V-15: Image au MEB des faciés de rupture juste apres I'application de la surcharge avec un
agrandissement élevé : cas, CAL+P+OL (Al 7075 T6)

Dans la figure 1V-16, nous présentons une image prise au MEB, au niveau de la zone de
rupture totale avec un agrandissement élevé (x500). Une nette dominance de la rupture ductile
est observée a travers les multiples microcavités détectables sur cette figure. Cependant, on
observe également quelques microfissures qui peuvent s'expliquer par la haute résistance de

I'alliage d'aluminium 7075 T6.

Figure 1V-16: Image au MEB des faciés de rupture juste au niveau de la zone de rupture totale avec
un agrandissement éleveé : cas, CAL+P+OL (Al 7075 T6)
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b) cas de chargement CAL +OL+P

Dans ce paragraphe, nous analysons la surface de rupture (au MEB) d'une éprouvette
totalement rompue dans le cas ou la surcharge s'effectue avant I'application du patch
composite. Ce cas de chargement a donné une durée de vie en fatigue pratiquement infinie.
L'analyse fractographique peut expliquer certains comportements complexes de la

propagation de la fissure de fatigue dans ce cas de chargement.

La figure 1V-17, présente une image du MEB, de la surface de rupture d'une éprouvette
totalement rompue pres de la zone de surcharge avec un faible grossissement (x25). Nous
pouvons clairement voir que la zone endommagée créée par I'application de surcharge est plus
large au voisinage du bord réparé. Cela signifie que le collage du patch aprés la surcharge
n'agit pas négativement sur l'effet de retard di a cette surcharge. Au contraire, il y a un fort
effet cumulatif entre le patch et la surcharge conduisant a une durée de vie en fatigue presque
infinie. On peut également remarquer sur la figure l'existence d'une rupture fibreuse de
I'alliage d'aluminium 7075 T6, pour ce cas de chargement. En effet, les fibres d'aluminium se
sont détachées de ce matériau lors du chargement de fatigue. En augmentant le grossissement
a 700x (Figure 1V-18), on voit clairement ces fibres dont le diametre n'est pas constant. Ce
mode de rupture est normal pour l'alliage Al 7075 T6, car il présente une structure plus
fibreuse que d'autres alliages comme I' Al 2024T3. La présence de particules intermétalliques
réparties aléatoirement sur toute la surface de l'alliage est clairement observée. De plus, dans
cet alliage, il y a présence de petits préecipités dans les joints de grains. La fracture fibreuse
est un comportement extréme qui peut étre dd a la coalescence des cavités ou au cisaillement
rapide [132]. Ce cisaillement peut s'expliquer par la perte de la capacité d'écrouissage avant la
coalescence des cavités [132]. Maccagno et Knott [133], ont observé un cisaillement rapide
dans l'acier dans diverses conditions de chargement en mode mixte. On peut expliquer la
rupture fibreuse dans notre cas par le fait que lors de l'arrét de la propagation de la fissure,
I'éprouvette est soumise a un moment de flexion intense di au déplacement de I'axe neutre
aprées le collage du patch. Ce moment de flexion conduit a un mode de rupture mixte (mode

I+11) et par conséquent le niveau des contraintes de cisaillement sera fortement augmenté.
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Figure 1V-17: Image au MEB des faciés de rupture au niveau de la zone de I'application de la
surcharge avec un faible agrandissement cas : CAL+OL+P (AL 7075 T6)

Figure 1V-18: Image au MEB des faciés de rupture au niveau de la zone de I'application de la

surcharge avec un agrandissement éleve : cas, CAL+OL+P (Al 7075 T6)

La figure 1V-19, montre une image au MEB, de la surface de rupture a 16 mm de I'entaille
(13 mm de la zone de surcharge), pres du bord libre de I'éprouvette, (c6té non réparé). Les
photos du MEB, ont été prises avec un fort grossissement de 200 fois. On peut noter que la

fracture fibreuse a cette position est toujours présente car au c6té non réparé, les contraintes
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de cisaillement dues au moment de flexion restent relativement importantes. Cependant, pres
du cOté réparé et a 16 mm de I'entaille (Figure 1\VV-20), on peut voir une disparition compléte
de la fracture fibreuse alors que des stries de fatigue sont observables. En effet, la présence du
patch composite réduit I'intensité des contraintes de cisaillement partiellement absorbées par

la couche adhésive.

Figure 1V-19: Image au MEB des faciés de rupture a 13 mm de I'application de la surcharge au

niveau du cbté non réparé avec un agrandissement élevé : cas, CAL+OL+P (Al7075 T6)

Figure 1V-20: Image au MEB des facies de rupture & 13 mm de I'application de la surcharge au
niveau du c6té réparé avec un agrandissement élevé : cas, CAL+OL+P (Al 7075 T6)
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La figure 1V-21, présente les faciés de rupture avant la rupture totale prés du cété non réparé
de I'éprouvette. On peut voir sur cette figure I'absence de fracture fibreuse. La rupture dans ce
cas est de type mixte (ductile + fragile) et les indices de compression générés par le moment

de flexion auxiliaire sont visibles sur la figure 1VV-21.

Figure IV-21: Image au MEB des facies de rupture juste au niveau de la zone de rupture totale
avec un agrandissement élevé : cas, CAL+OL+P (Al 7075 T6)

IVV.4. Comparaison de la durée de vie en fatigue entre des plaques
en 2024T 3et 70775 T6

IV.4.1. Plaques non reparées

La figure 1VV-22, montre la durée de vie en fatigue de deux éprouvettes non réparées, l'une en
alliage Al 2024 T3 et l'autre en Al 7075 T6, soumises a un chargement a amplitude constante
(CAL) jusqu'a rupture totale. On peut clairement voir que l'alliage Al 2024T3, a une
meilleure résistance a la fatigue en traction que le Al 7075 T6. L'alliage Al 2024 T3, a une
durée de vie en fatigue plus longue en raison de sa plus grande ductilité qui lui confére une
bonne résistance a la propagation des fissures. Selon la figure 3, la différence relative de la
durée de vie en fatigue entre les deux alliages est d'environ 34% pour les spécimens non

réparés.
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Figure 1V-22 : Comparaison des durées de vie en fatigue pour les deux alliages d'Al : cas de plaques

non réparées sans surcharge

La figure 1V-23, montre les courbes de durée de vie en fatigue d'éprouvettes non reparées
avec une charge d'amplitude constante et une surcharge appliquée a une longueur de fissure
de 3mm (CAL+OL), avec une amplitude de surcharge de 9kN (90MPa), pour les deux
alliages d'aluminium. Les résultats de cette figure montrent clairement lI'amélioration de la
durée de vie en fatigue par la surcharge pour l'alliage Al 2024 T3, la durée de vie pour le Al
7075 T6 est restée pratiquement inchangée. Pour cette magnitude de surcharge (90 MPa),
I'effet de retardement di a la surcharge n'est perceptible que pour Al 2024 T3. Pour le Al 7075
T6, l'ampleur de la surcharge n'est dans ce cas pas suffisante pour créer une zone plastique

capable de réduire la vitesse de propagation du front de fissure.
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Figure 1V-23: Comparaison des durées de vie en fatigue pour les deux alliages d'Al : cas de plaques

non réparées avec surcharge de 9 kN

En augmentant I'amplitude de la surcharge a 14kN (140MPa), I'effet retard di a la surcharge
est plus net pour les deux alliages d'aluminium (Figure 1V-24). L'amélioration de la durée de
vie en fatigue pour les deux alliages peut étre remarquée ; ce qui s'explique par la
plastification suffisante créée autour du front de la fissure, qui conduit soit a un effet de
fermeture des levres de cette fissure, soit a un émoussement de son front. Les deux

phénomenes conduisent a un arrét momentané de la propagation de la fissure.
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Figure 1V-24: Comparaison des durées de vie en fatigue pour les deux alliages d'Al : cas de plaques

non réparées avec surcharge de 14kN

I1VV.4.2 Plaques réparées

La figure 1VV-25, montre les courbes de durée de vie en fatigue des eprouvettes réparées pour
les deux alliages d'aluminium. Les éprouvettes ont été soumises a un chargement de fatigue
d'amplitude constante (CAL+P). On constate que quelle que soit la nature de l'alliage
d'aluminium, la présence du patch composite améliore nettement la durée de vie de la plaque
réparée. En effet, pour le Al 2024 T3 la durée de vie en fatigue est passée de 85 000 cycles
(éprouvettes non réparées) a 380 000 cycles apres réparation, la durée de vie a été multipliée
par 3,3 pour cet alliage. Pour l'alliage Al 7075 T6, la durée de vie apres réparation a
également été multipliée par 3,3, passant de 57 000 cycles a 157 000 cycles. On peut donc
confirmer que la réparation par patch composite améliore significativement la durée de vie en
fatigue pour les deux alliages en transférant les contraintes de la plaque réparée au patch

composite a travers la couche adhésive.
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Figure 1V-25: Comparaison des durées de vie en fatigue pour les deux alliages d'Al : cas de plaques

réparées sans surcharge

Dans le cas des plaques réparées, outre I'amplitude de la surcharge, nous nous sommes
intéresses a lI'effet du moment de I'application de cette surcharge par rapport a celui du collage
du patch. Deux configurations ont été choisies : surcharge avant collage du patch (OL+P) et

surcharge apres collage du patch (P+OL).

La figure 1\VV-26, montre les courbes de durée de vie en fatigue des échantillons d'Al 2024T3
et d'Al 7075T6, réparés et soumis a une charge d'amplitude constante plus une surcharge
d'amplitude 90MPa (9kN), appliquée juste apres le collage patch (P+OL). On peut voir que
la combinaison des deux effets de retard (patch et surcharge) a amélioré de maniére
significative la durée de vie en fatigue de l'alliage AL 2024 T3, augmentant sa durée de vie en
fatigue de 150 000 cycles (cas de surcharge sans réparation) a 480 000 cycles. 1l est clair que
I'effet de retard d( au patch de réparation est plus important que celui de la surcharge seule,
surtout lorsque l'amplitude de la surcharge n'est pas assez élevée. En ce qui concerne le
second alliage (Al 7075 T6), on constate également une amélioration de la durée de vie en
fatigue uniquement due a I'effet de la réparation par patch car pour cette amplitude (90MPa),

il a été montré que l'effet de la surcharge est pratiguement négligeable. Lorsque la surcharge
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est appliquée avant le collage du patch (OL+P), comme le montre la figure 1V-27, on voit
clairement que la durée de vie en fatigue augmente pour les deux alliages d'aluminium (Al
2024 T3 et Al 7075T6), c'est-a-dire que la réparation est plus efficace si le patch est déposé
apres l'application de la surcharge. Cette efficacité est vérifiee pour les deux alliages
d'aluminium. On remarque également que pour cette amplitude de surcharge, le 2024 T3 est
plus efficace puisque la durée de vie en fatigue de cet alliage est trois fois supérieure a celle
de l'alliage Al 7075 T6. Mais cette comparaison n'est pas tres objective puisqu'il a été montré
qu'une surcharge de 9kN, n'a pas d'effet significatif sur I'Al 7075 T6. Il est donc important

d'augmenter la magnitude de la surcharge pour pouvoir faire une comparaison objective.

504 | CAL+OL+P (R 2024T3 ; cCONST= 7kN; cOL = 9kN)
= CAL+OL+P (R 7075T6 ; sCONST= 7kN; cOL = 9kN)
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Figure IV-26: Comparaison des durées de vie en fatigue pour les deux alliages d'Al : cas de plaques

réparées avec surcharge de 9kN

La figure 1\V-27, montre la durée de vie en fatigue des deux alliages d'aluminium pour une
surcharge de 140MPa, appliquée aprées le collage du patch (P+OL). On constate une nette
amélioration de la durée de vie en fatigue pour l'alliage Al 2024 T3, mais lI'amélioration pour
le second alliage (Al 7075 T6), est moins consistante. Le nombre de cycles jusqu'a la rupture
enregistré pour le Al 2024 T3, est de l'ordre de 1.800.000 cycles alors que ce nombre est de
l'ordre de 400.000 cycles pour l'alliage Al 7075 T6, c'est-a-dire que la durée de vie en fatigue
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du 2024 T3 est 4,5 fois supérieure a celle du 7075 T6. L'application du patch pour ce dernier
alliage reduit I'effet retard de la surcharge puisque le patch est appliqué avant cette surcharge.

50 -
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45 = = CAL+OL+P (R 7075T6 ; 5CONST= 7kN; cOL = 14kN)
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Figure IV-27: Comparaison des durées de vie en fatigue pour les deux alliages d'Al : cas de plaques

réparées avec surcharge de 14kN

Lorsque nous inversons le moment de I'application de la surcharge (avant le patch OL+P)
comme le montre la Figure 1V-27, nous constatons un changement radical dans le
comportement en fatigue des deux alliages pour une magnitude de surcharge (140MPa). En
effet, la durée de vie en fatigue des deux alliages devient presque infinie a I'approche des 3
millions de cycles. La différence de durée de vie en fatigue entre les deux alliages n'est pas
trés significative ce qui montre que l'application du patch apreés la surcharge lui confere une
efficacité maximale. Ce comportement s'explique par le fait qu'en appliquant le patch juste
aprés la surcharge, il y a une addition des deux effets retardateurs qui leur donne une
complémentarité. L'arrét de la propagation de la fissure par la surcharge sera prolongé par le
patch en composite puisque que ce dernier réduit les contraintes autour de la fissure. La
complémentarité entre les deux effets de retardement permettra une trés longue durée de vie
de la plaque réparée. Nous avons trouvé utile de faire des observations MEB des surfaces de

ruptures des plaques totalement rompues afin d'expliquer ce comportement complexe.
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1VV.5. Conclusion

Les résultats obtenus de ce chapitre montrent que le collage du patch composite et
I'application d'une surcharge, chacun séparément, provoquent un retard dans la propagation de
la fissure, ce qui entraine une augmentation de la durée de vie en fatigue. L'augmentation de
l'amplitude de la surcharge améliore la durée de vie en fatigue. La combinaison des deux
effets de retardement (piéce et surcharge) a un effet bénéfique sur la durée de vie en fatigue
des plaques réparées, mais cet effet dépend essentiellement du moment de I'application de la
surcharge par rapport au collage de la piéce. Si la surcharge précéde le collage de la piece,
I'effet combiné sur la durée de vie en fatigue est moins important car le patch atténue le retard
de la propagation de la fissure, causé par l'application de la surcharge. Cependant, lorsque
I'application de la surcharge suit le collage du patch, I'effet combiné sur la durée de vie en
fatigue est énorme. Une durée de vie en fatigue quasi-infinie a été enregistrée dans ce cas de

chargement pour les deux alliages d'aluminium.
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CHAPITRE V : RESULTATS NUMERIQUES

V.1 Introduction

Dans la partie numérique de cette étude, Trois paramétres ont été calculés par la méthode des
éléments finis. Le premier parametre est le contour de la zone plastique autour du front de
fissure (pour expliquer les phénomenes observés expérimentalement), le second parametre est
l'intégrale J autour du front de fissure pour analyser le comportement de la fissure aprés
surcharge et le troisiéme parameétre est I’endommagement de la couche adhésive (pour évaluer
les effets d'un éventuel décollage de I'adhésif sur les performances de réparation). Les calculs
ont été faits pour les deux alliages d'aluminium : le Al 2024 T3 et le Al 7075 T6 (la géométrie

et les propriété des matériaux utilisés son donné dans le chapitre I11).

V.2. Alliages Al 2024 T3

Des calculs par eléments finis ont été faits pour déterminer I'étendue de la zone plastique et
I'intégrale J autour du fond de fissure pour une contrainte appliquée de 140 MPa (amplitude
de la surcharge). La zone plastique a été calculée pour des plaques en Al 25024 T3 non
réparées et réparées. Dans la plaque réparée, nous avons calculé la zone plastique pour les
deux faces de la plaque (Faces réparées et non réparees), car nous avons analysé le cas d’un

simple patch.

V.2.1. Analyse de la variation de la zone plastique autour du front de fissure

La figure V-1, montre la variation du rayon de la zone plastique (Rp) en fonction de la
longueur de fissure (a) pour les plaques réparées et non réparées soumises a une contrainte
appliquée de 140MPa. Pour la plaque d'aluminium réparée, la variation de Rp est présentée
pour la face réparée de la plaque. Selon la figure V-2, le rayon de la zone plastique augmente
avec la propagation de la fissure dans les deux cas. Pour la plaque non réparée, le rayon de la
zone plastique est nettement supérieur a la longueur de la fissure, quelle que soit la valeur de
cette longueur. Ce résultat indique qu'une contrainte appliquée de 140MPa donne une grande

zone plastique pour ce type d'échantillon (plaque a entaille en V).
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Figure V-1: Variation du rayon de la zone plastique en fonction de la longueur de la fissure

Pour les plaques réparée et non-réparée de la plague en Al 2024 T3 (Chargement 140MPa).
L'application de la surcharge pourrait ainsi conduire a une plasticité élevée pouvant provoquer
un émoussement du front de la fissure. De plus, a partir de la figure V-1, nous pouvons voir
que pour la plaque réparée (face patchee), le rayon de la zone plastique en fond de fissure
représente environ la moitié de la taille de la fissure quelle que soit cette taille. La zone
plastique est importante méme lorsque le patch composite existe. Par conséquent, la
I'application du concept de la mécanique non linéaire de la rupture est nécessaire pour
analyser l'effet de surcharge avec et sans le patch composite. L'effet du patch composite est
évident sur la figure V-2. En comparant les valeurs du rayon de la zone plastique entre les
fissures réparée et non réparee, le patch en composite réduit considérablement 1’étendue de la
zone plastique autour du fond de fissure. Cette réduction est d'environ 2,8 fois lorsque la
longueur de la fissure est de 5 mm et 3,5 fois lorsque la fissure atteint une longueur de 15 mm.
L'effet du patch devient plus significative au fur et a mesure que la fissure se propage car
l'augmentation de la longueur de la fissure génére des contraintes plus élevées autour du fond

de fissure, et par conséquent, le transfert des contraintes vers le patch augmente également.
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Figure V-2 : Contour de la zone plastique pour a= 3mm des plaques réparée et non réparée de la

plaque d'Al 2024 T3 (Chargement 140MPa)

La figure V-3, montre la variation du rayon de la zone plastique autour d’une fissure réparée

pour les deux faces (réparée et non réparée) de la plaque en alliage d'aluminium Al 2024 T3

avec une contrainte appliquée de 140MPa qui correspond a I'amplitude de la surcharge. Nous

pouvons observer une différence considérable dans les valeurs du rayon de la zone plastique

entre les deux faces de la plaque. Les valeurs Ry sont plus élevées sur la face non réparée, et la

différence devient plus significative a mesure que la taille de la fissure augmente. Le patch

devient moins efficace lorsqu'on se déplace a travers I'épaisseur de la plaque d'aluminium du

coté réparé vers le coté non patché.
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Figure V-3 : Variation du rayon de la zone plastique pour une plaque réparée (chargement 140MPa)

La figure V-4, confirme les conclusions précédentes. Cette figure montre le contour de la
zone plastique sur les deux faces de la plaque d'aluminium réparée pour une longueur de
fissure de 3mm et une charge appliquée de 140MPa. En effet, I'étendue de la zone plastique
est plus large dans la face non réparée quelle que soit la position autour de la téte de la fissure.
Ce comportement provoque une asymetrie de la plasticité entre les deux faces extrémes de la
plaque d'aluminium réparée. Cette asymétrie se produit du fait du collage du patch composite
sur un cote de la plague d'aluminium. Le patch unilatéral entraine le décalage de I'axe neutre
de la plague daluminium, ce qui génére un moment de flexion auxiliaire sur la plague. Ce
moment augmente les contraintes dans la plaque réparée, en particulier au niveau de la face
non patchée, ce qui augmente également la taille de la zone plastique au niveau de la face non
réparée. L'utilisation d’un double patch symétrique éliminera le moment de flexion auxiliaire
et par conséquent I'asymétrie de la zone plastique entre les deux faces extrémes de la plaque

sera aussi éliminée.
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Figure V-4: Etendue de la zone plastique pour une plaque réparée (chargement 140MPa)

Pour analyser les effets I'amplitude de la surcharge sur I'étendue de la zone plastique, nous
avons présente sur la figure V-5 I'étendue de la zone plastique autour d'une fissure réparée de
longueur 3mm avec différentes amplitudes de chargement (70, 90, 120 et 140MPa). On
remarque sur cette figure que la zone plastique autour de la fissure augmente
considérablement lorsque le chargement augmente. En effet, le rayon de la zone plastique est
de l'ordre de 0.1mm pour une contrainte appliquée de 70MPa. Ce rayon devient 0.22mm pour
une contrainte de 90MPa. La valeur du rayon Rp est de I'ordre de 1 mm pour une contrainte
de 120MPa et 1.25 pour une contrainte de 140MPa. On peut donc affirmer que pour une
plaque réparée, I'étendue de la zone plastique reste faible par rapport a la longueur de la
fissure lorsque le chargement est faible. Le rapport Rp/a est égal a: 0.03 (3%), pour une
contrainte appliquée de 70MPa et 7.3%, pour une contrainte de 90MPa. La plasticité est donc
moins importante lorsque la contrainte est faible pour une plague réparée. Dans ce cas les
concepts de la mécanique linéaire de la rupture sont applicables. Cependant, lorsque le
chargement augmente, I'étendue de la zone plastique devient plus significative, le rapport Rp/a
est de l'ordre de 33 %, pour un chargement de 120MPa et 42% pour une contrainte appliquée
de 140MPa. Dans ce cas il est impératif d'appliquer les concepts de la mécanique élasto-

plastique de la rupture. On peut donc confirmer que les effets des surcharges sur des plaques
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réparées en AL 2024 T3, seront sensibles que lorsque I'amplitude de celles-ci est importante.
Comme il a été observé expérimentalement, le timing de l'application de la surcharge par
rapport a celui du collage est trés important. Si le patch est collé avant la surcharge, l'effet de
celle-ci (la surcharge) sera atténué. A l'inverse, si le patch est collé aprés la surcharge, son
effet sera additionné a celui de la surcharge et on aura une durée de vie en fatigue

pratiquement infinie.

a= 3-R2024T3(140MPa)
a= 3-R2024T3(120MPa)
a= 3-R2024T3(90MPa)
a= 3-R2024T3(70MPa)

X (mm)

Figure V-5 : Etendue de la zone plastique pour une plaque réparée en Al 2024 T3 pour différentes

contraintes appliquées (a=3 mm)

V.2.2 Endommagement de la couche adhésive

La théorie de la zone endommagée des joints collés a été utilisée pour évaluer
I'endommagement de l'adhésif dans notre étude. Les figures V-6 et V-7 présentent les zones
endommagées dans la couche adhésive pour des charges appliquées de 70 et 140MPa,
respectivement, et la longueur de fissure pour ces deux figures est de 3 mm. La zone adhésive
endommagée est représentée en gris. D'aprés la figure V-6, la zone endommagée dans la
couche adhésive pour la charge de 70MPa, n'est pas significative, et le dommage dans
I'adhésif est situé sur la zone recouvrant la fissure. Le risque de rupture totale de I'adhésif pour
cette amplitude de charge et cette taille de fissure est inexistant. Cependant, pour 140MPa

(Figure V-7), il y a trois zones endommagées dans 1’adhésif : la premiére zone est au-dessus
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de la zone de fissure, et les deux autres sont situées sur les bords libres du patch composite,
qui ont des tailles faibles, mais présentent un risque de propagation particuliérement lorsque
la longueur de la fissure augmente. Ce comportement peut s'expliquer par le fait que ces
régions sont des zones de concentrations de contraintes pour la couche adhésive. La majorité
des auteurs [134]-[135], n'ont pris en compte dans leurs études que la zone endommagée au
niveau de la fissure, négligeant la deuxiéme région. Nos résultats montrent une fois de plus
I'efficacité de la théorie de la zone endommagée pour prédire le risque de rupture de I'adhésif.
La taille de la zone endommagée de I'adhésif au-dessus de la fissure est plus grande que celle
de la charge de 70MPa, car les contraintes transférées a travers la couche adhésive
augmentent avec la contrainte appliquée. Malgré cette augmentation de la zone endommagée
de l'adhésif pour 140MPa, la taille de cette zone est faible par rapport a la surface de
recouvrement total de I'adhésif, ce qui réduit le risque de rupture totale de I'adhérence méme
aprés l'application de la surcharge. Cette observation a été vérifiée expérimentalement car
nous n‘avons pas observé la rupture de I’adhésion apres application de la surcharge et le
collage de patch en composite. Dans une étude experimentale, Poule [135], a observe que la
zone de rupture de l'adhésif au niveau du front de fissure a une forme semi-elliptique. Cette
observation est en accord avec nos résultats numeriques puisque si I'on ajoute le vide créé par
I'entaille a la zone endommagée de I'adhésif on peut confirmer que cette zone a une forme

approximativement semi-elliptique ce qui renforce la fiabilité de la théorie utilisée.

Figure V-6 : Zone endommagée (en gris) pour une contrainte de 70MPa et a= 3 mm (Al 2024 T3)
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Figure V-7 : Zone endommageée (en gris) pour une contrainte de 140MPa et a= 3 mm (Al 2024 T3)

La figure V-8, montre la variation du rapport de la zone endommagée de l'adhésif (Dr) en
fonction de la longueur de la fissure pour une charge appliquée de 140MPa. On peut
facilement observer a partir de cette figure que la valeur du rapport Dr est denviron 0,035 (la
zone endommagée représente 3,5%, de la surface totale de recouvrement). Ce rapport est tres
faible par rapport au rapport critique, qui correspond a 0,242 (le ratio critique est sept fois
plus élevé). Ceci nous permet de conclure que le risque de décollement de la couche adhésive

est faible méme apres I'application de la surcharge.
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Figure V-8 : Variation du rapport Dren fonction de la longueur de la fissure pur un chargement de
140MPa (Al 2024 T3)

V.3. Alliages Al 7075 T6

La méme étude sera faite pour le second alliage d'aluminium le Al7075 T6 qui est moins
ductile que le Al 2024 T3. La plasticité dans le Al 7075 T6 est moins importante.

V.3.1. Analyse de la variation de la zone plastique autour du front de fissure

La figure V-9, présente I'étendue de la zone plastique pour des éprouvettes réparée et non
réparée avec un chargement de 140MPa. La longueur de la fissure est égale a 3mm. On
remarque que la zone plastique n'est pas assez importante pour cet alliage d'aluminium, le
rayon de cette ne dépasse pas 0.5 mm, pour une éprouvette alors qu'il est inférieur a 0.35 mm,
pour une éprouvette réparée. Ce rayon était de 1.7 mm, pour une éprouvette non-réparée en Al
2024 T3 et de 0.6mm, pour une éprouvette réparée de cet alliage. Le Al 7075 T6, étant moins
ductile, la plasticité dans cet alliage est donc moins significative. De plus, on remarque que le
collage du patch en composite n'a pas influencé d'une maniere significative la plasticité autour
de la fissure. 1l n'y a pas une grande différence dans I'étendue de la zone plastique entre des

plaques réparée et non-réparée pour cette longueur de la fissure (a=3mm).
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Figure V-9: Zone plastique des plaques réparée et non-réparée pour a=3mm et une contraintes
appliguée de 140MPa (Alliage Al 7075 T6)

La figure V-10, présente la variation du rayon de la zone plastique en fonction de la longueur
de la fissure pour des plaques réparée et non-réparées en Al 7075 T6, soumises a un
chargement de 140 MPa. Pour la plaque réparée, nous avons pris la face patchée. On peut
clairement voir sur cette figure que I'effet du patch sur la plasticité pour l'alliage Al 7075 T6,
est faible lorsque la longueur de la fissure ne dépasse pas 5 mm. Au-dela de cette longueur, la
différence dans le rayon plastique entre les plaques réparée et non réparée devient plus
sensible car I'atténuation des contraintes par le patch est de plus en plus importante lorsque la
fissure se propage. La variation du rayon Rp, en fonction de la longueur de la fissure est
pratiquement stable pour une éprouvette réparée alors qu'elle est exponentielle pour une

plaque non-réparée.
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Figure V-10: Variation de R, en fonction de la longueur de la fissure des plaques réparée et non-

réparée pour a=3mm et une contrainte appliquée de 140MPa (Alliage Al 7075 T6)

La figure V-11, présente I'étendue de la zone plastique d'une éprouvette réparée en Al 7075
T6, pour les deux faces (patchée et non-patchee), avec une longueur de fissure de 3 mm et un
chargement de 14MPa. On remarque clairement que la face patchée présente une zone
plastigue moins importante. Ceci est di a l'absorption des contraintes par le patch en
composite mais la différence entre les deux faces n'est pas assez grande car pour ce cas la
longueur de la fissure est relativement faible (3 mm), et l'alliage étudié (Al 7075 T6), n'est pas

trés ductile.
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Figure V-11 : Zone plastique pour une plaque réparée, a=3mm, o= 140MPa (Alliage Al 7075 T6)

Dans la figure V-12, nous avons presenté la variation du rayon R, pour une éprouvette
réparée dans les deux faces de la plaque (patchée et non patchée), avec une longueur de la
fissure de 3mm et une contrainte appliquée de 140MPa. La plaque est en Al 7075 T6. On
remarque que la différence entre le R, des deux faces n'est pas assez grande mais cette
différence augmente au fur et a mesure que la fissure de propage. Le moment de flexion
auxiliaire dd au déplacement de I'axe neutre de la plaque accentue la différence du rayon de

la zone plastique entre les deux faces de la plaque (patchée et non-patchée).
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Figure V-12 : Rayon de la zone plastique d’une plaque réparée, a=3mm, o =140MPa (Alliage
Al 7075 T6)

V.3.2 Endommagement de la couche adhésive

En utilisant la théorie de la zone endommagée pour les assemblages collés, nous avons calculé
la zone endommagée dans la couche adhésive pour des plaques réparées en alliages
Al7075T6. La figure V-13, présente I'étendue de cette zone pour une longueur de la fissure
de 3mm et un chargement de 70MPa, (correspondant aux contraintes maximales du
chargement a amplitude constante. Il est clair que la zone endommageée de I'adhésif pour cet
alliage est tres faible par rapport a l'alliage 20254 T3. En effet, les contraintes transférées par
la couche adhésive dans le cas de I'Al 7075 T6, sont moins importantes et la réparation est

donc moins efficace.
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Figure V-13 : Zone endommagée de I'adhésif (en gris) pour une contrainte de 70MPa et a=3mm
(AI7075 T6)

La figure V-14, présente I'étendue de la zone endommagée de l'adhésif pour une contrainte de
140MPa, (celle de la surcharge) et une longueur de la fissure de 3mm. On remarque que la
surface de cette zone a augmenté par rapport au cas de la figure précédente mais reste faible
pour créer un décollement total de la couche adhésive. On peut donc conclure que la

surcharge ne conduit pas a un risque majeur de décohésion de la couche adhésive.
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Figure V-14 : Zone endommagée de I'adhésif (en gris) pour une contrainte de 140MPa et a=3mm
(AI7075 T6)

V. 4. Conclusion

Nous avons montré dans ce chapitre que lI'application d'une surcharge de fatigue augmente la
zone plastique autour de la pointe de fissure pour les deux alliages d'aluminium. Cette
augmentation est plus marquée pour le Al 2024 T3, qui présente une ductilité plus importante.
Le patch en composite réduit cette zone plastique créée par la surcharge mais il fait augmenter
la durée de vie en fatigue puisqu'il réduit le champ de contraintes autour de la pointe de
fissure. L'endommagement de la couche adhesive est plus sensible lorsque la contrainte

appliquée augmente. Cet endommagement est pratiguement indépendant du matériau répare.
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Conclusion Générale

Cette thése a été menée pour analyser les effets des surcharges de fatigue sur l'efficacité de la
réparation des structures fissurées par un patch en composite. L'é¢tude comporte un volet
expérimental et un autre numeérique. L'objectif de la partie numérique est I'explication des
phénoménes observes dans l'approche expérimentale de I'étude. Les différents résultats

obtenus nous permettent de déduire les conclusions suivantes :

= Lorsque une structure métalligue soumise a un chargement de fatigue a amplitude
constante subit une surcharge pendant un cycle, sa durée de vie en fatigue augmente , c'est
le phénoméne de retard dd a la surcharge.

= Le collage d'un patch en composite sur une structure métallique soumise a un chargement
de fatigue améliore sa durée de vie en fatigue ; c'est le phénoméne de retard di a
I'application du patch en composite.

= Les effets de l'interaction entre les deux phénomenes de retards (du patch et de la
surcharge) sur la durée de vie en fatigue dépendent essentiellement du timing entre

I'application de la surcharge et le collage du patch.

= Si le patch est collé avant la surcharge les deux effets de retard s'opposent car
I'application du patch réduit les contraintes dans la plaques entrainant une réduction de

I'effet de retard d0 a la surcharge.

= Si le patch est appliqué aprés la surcharge, les deux phénomeénes de retard s'additionnent

et la structure réparée aura une durée de vie pratiqguement infinie.

= Les observations au MEB ont montré une trace tres profonde sur I'éprouvette en alliage
Al 2024 T3 lorsque le patch est collé aprés la surcharge. Cette trace est la conséquence

d'un émoussement assez important du front de fissure aprés surcharge + patch.

= Nous avons observé un phénomeéne de rupture assez rare dans le cas des éprouvettes en Al
7075 T6 lorsque le patch en composite est collé aprés la surcharge. C'est le phénoméne de
la rupture fibreuse qui se manifeste par une décohésion des précipités dans cet alliages a
cause de la forte intensité des contraintes de cisaillement dans ce cas de chargement
(CAL+OL+P).
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