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RESUME

L’effet de la réparation par un patch composite en Boron/Epoxy sur la fissuration par
fatigue sous chargements constants et variables (surcharges et blocs de chargement
constant) des structures aéronautique a fait I’objet de la présente étude. Le travail de
notre étude est menée sur des éprouvettes de type M(T) en alliage d’aluminium de la
7000 (7050 T736) avec une fissure centrale. La variation du coefficient de correction
de géométrie a fortement réduit le facteur d’intensité de contrainte appliqué pour
prédire la vitesse de fissuration et la durée de vie. L’équation NASGRO intégré dans le
code AFGROW est utilisée pour la prédiction des durées de vie et des vitesses de
fissuration en absence et en présence du patch. Le modéele de Willenborg généralisé est

utilisé afin tenir compte de I’effet du retard d( aux surcharges.

L application du patch composite pour la réparation a présenté un effet bénefique sur
les durées de fatigue. L’application d’une seule surcharge avec un taux de surcharge
variable a diminué la vitesse de fissuration et augmenté la durée de vie du retard. Pour
la plaque réparée, la durée de vie en fatigue est fortement affectée par I’augmentation
du taux de surcharge. Le chargement a amplitude variable présentant différentes
formes de spectres a affecté sur la durée de vie en fatigue et la vitesse de fissuration.
L application des blocs de chargement « L-H » et «L-H » a amplitude constante

affecte les vitesses de propagation en début de fissuration.



ABSTRACT

The effect of composite patch repair by Boron/Epoxy on fatigue crack growth under
constant and variables cyclic loading (overloads and constant blocks loading) of the
aeronautical structures was the subject of the present study. The present study is
conducted on 7050 T736 auminum aloy M (T) plates with a central crack. The
variation in the geometry correction coefficient greatly reduces the applied stress
intensity factor to predict the fatigue crack growth rate and the service life. The
NASGRO equation embedded in the AFGROW code is used for the prediction of
lifetimes and crack growth rates in the absence and presence of the patch repair. The
generalized Willenborg model is used to account the effect of the overload delay.

The application of the composite patch for the repair has had a beneficial effect on the
fatigue lives. The applied of a single overload with a variable overload ratio decreases
the crack growth rate and increases the delay life. For the repaired plate, the fatigue
life is strongly affected by the increase in the overload ratio. Variable amplitude
loading has different spectral shapes witch have affected fatigue life and crack growth
rate. The application of constant amplitude blocks loading "L-H" and "L-H" affects
crack growth rates at the beginning of cracking.
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Introduction Générale

INTRODUCTION GENERALE

L’ endommagement des structures mécaniques par le phénoméne de fatigue
représente 90% de rupture en service. L’étude du comportement en fatigue dépend de
plusieurs parameétres liés aux conditions de service (effets de chargement), du matériau
utilisé, la forme géométrique, I’environnement, etc. En rédlité les structures
meécaniques et spécialement les structures aéronautiques (fuselages) réalisées en
alliages d’aluminium sont soumises a des chargements variables complexes. La
prédiction des durées de vie résiduelles des structures endommageées présente un grand
souci pour les concepteurs et les ingénieurs de la maintenance. Afin de garantir une
durabilité des structures endommageées, les chercheurs, concepteurs, ingénieurs, ...etc
ont optés pour I'utilisation des matériaux composites pour réparer les fissures et
d’étudier tous les effets des paramétres de réparation par patch en composite sur la

résistance au phénomene de fatigue

Les matériaux composites sont de plus en plus utilisés pour réparés des structures
aéronautiques endommageées. Les applications des patchs composites ont notamment
connu un essor alafin des années 70. La premiere problématique qu se pose comment
se comporte une structure réparée par paich se comporte vis-avis aux différents
formes de chargements cycliques appliqués. Le chargement variable joue un role
préponderant, il est caractérisé par des spectres variables ou I’on est en présence de
surcharges, de sous charges, de blocs variables permettant ainsi de retarder ou
accélérer la propagation des fissures. Dans cette vision, I’objectif principal de cette
étude est d’étudier I’effet de la réparation par patch sous différentes formes de

chargements cycliques.
Ce mémoire est divise en quatre chapitres :

Le premier chapitre fait I’objet d’une étude bibliographique sur le phénoméne de

fatigue et les modéles de prédictions des durées de vie et vitesses de fissuration.
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L e deuxiéme chapitre présente un apercu sur les matériaux composites et comment
sont appliqués pour la réparation des fissures de fatigue. De plus des exemples de

réparation et leurs effets sur la durée de vie résiduelle en fatigue.

Le troisieme chapitre est consacré a un état de I’art sur la fissuration par fatigue des
alliages d’aluminium réparés par patch composite incluant I’influence du type des
chargements cycliques.

Le quatrieme chapitre est réservé a la présentation des résultats et discussion sur
I’effet de la réparation par patch composite de I’alliage d’aluminium 7050 T763 sous

chargement cyclique a amplitude constante, chargement cycligue a amplitude

constante en présence de surcharge et blocs variables a amplitude constante.
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I.INTRODUCTION

La fatigue est un processus qui est sous I’action de contraintes ou déformations
répétés de ce fait I’application d’une charge cyclique (d’amplitude constante ou
variable) a une piéce se traduit par [I’apparition d’un dommage (fissure).
L’endommagement par fatigue est un phénomene connu depuis le 19eme siecle. Ce
phénomene a été observe pour la premiere fois en 1829 par Alber (Alber, 1837) sur
des ruptures de convoyeurs de charbon.

L’ importance de I’étude du phénomeéne de fatigue réside dans le fait qu’il constitue
90% des défaillances des structures (Wanhill, 2002) dans différents domaines
industriels tels que I’aéronautique, le ferroviaire, I’automobile, le transport par
oléoduc et gazoducs, ...etc.). Le phénomene de fatigue est a I’origine de nombreux
cas de rupture catastrophiques. Parmi les accidents les plus célébres dus au phénoméne
de rupture par fatigue sont le crash de I’avion commercial Comet | en 1954 et I’avion
de la compagnie Aloha Airlines en 1989. Le crash du premier avion commercial
propulsé par turboréacteur Comet | est du au faite de I’amorcgage de fissure (Bron,
2004) sur les coins des hublots rectangulaires et de |a propagation de ces fissures par
fatigue (figure 1) et I’incident de I’avion de la compagnie Aloha Airlines (figure 2) est
due a I’amorcage et la propagation de fissures multiples émanant des trous de rivet
(Hendricks, 1991).

Les chercheurs ont pu découpler I’endommagement par fatigue en trois étapes
distinctes (figure 3) :

Une phase d’amorcage qui correspond a I’initiation des premieres microfissures
au sein du matériau
Une phase de propagation ou les microfissures amorcées dans le matériau vont

croitre de fagon stable.

Une phase de rupture ou les fissures ont atteint une taille instable et provoquent
larupture de la piece ou de la structure.
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Figure 1.3. Différents stades de fissuration par fatigue (Benachour, 2013)

II. AMORCAGE DE FISSURES DE FATIGUE

La phase d’amorcage est généralement constituée par la nucléation et la croissance
de fissures "courtes'. La phase d’amorcage d’une fissure de fatigue est de durée
negligeable, et il existe des "petites’ fissures de taille comparable a celle d’un défaut
microstructural. Ces fissures se manifestent dés les premiers cycles de sollicitation.
Alors, la durée de vie associée a I’amorcage correspondrait en fait a la phase de
propagation de ces fissures courtes avant qu’elles n’atteignent une taille détectable par
les moyens de suivi usuels (Gérard, 2003).

L’origine de I’ amorcage des fissures dans les matériaux métaliques est lié

généralement atrois sources :
+ Amorgage a partir de micro hétérogenéités de la microstructure (figure 4)
+ Glissement cyclique irréversible (figure 5)

+ Amorcage a partir du fond d’entaille (figure 6).
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Figure 1.4. Amorcage d’une fissure de fatigue a partir du bord d’une inclusion dans un
alliage d’aluminium (Sinha et Farhat, 2015)

s[l ﬂs

Intrusion Extrusion

Figure 1.5. (a) Formation d’intrusions et extrusions dans des bandes de glissement (b)
Amorcgage d’une micro fissure de fatigue par d’intrusion/extrusion d’un alliage
d’aluminium (Suresh, 1991)
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Ill. PROPAGATIONS DES FISSURES DE FATIGUE
[1.1. APPROCHE DE LA MECANIQUE DE LA RUPTURE

La mécanique de la rupture présente un outil le plus adéquat pour décrire la
propagation de fissures de fatigue. La fissuration par fatigue est régie par des lois
exprimant la variation de la longueur de la fissure par cycle, da/dN, en fonction de
variables prenant en compte le chargement appliqué, la géomeétrie de la structure et la
longueur de la fissure. Parmi ces variables, on distingue le facteur d’intensité de
contraintes "K", et le taux de restitution d’énergie "G", le chargement cyclique
appliqué (rapport de charge, amplitude de chargement, surcharge...), la
microstructure, lafréguence.
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a- Facteur d’intensité de contrainte et modes de rupture

La rupture d’un composant mécanique se produit par fissuration du matériau selon
I’un ou une combinaison des trois modes élémentaires décrits ci-dessous (Figure 7).

Yy Y WY

Mode 1 Mode 1II Mode III

Figure 1.7. Les modes é émentaires de rupture
¢ Mode 1: Mode douverture (Contrainte de traction appliquée
perpendiculairement au plan de lafissure).
¢ Mode Il : Mode glissement plan (scission dans le plan de la fissure et
appliguée perpendiculairement au front de lafissure).
¢ Mode Il1: Cisaillement anti-plan (scission dans le plan de la fissure et

appliguée paraléement au front de lafissure).

Généralement les ruptures brutales résultent souvent de la propagation des fissures
en mode |I. Le champ des contraintes au voisinage de la pointe de fissure en mode |
(figure 8) est donné dans le cadre de [I’élasticité linéaire par les solutions de
Westergaard (Wester gaard, 1939)
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Figure 1.8. Fissure en mode | - Etat de contrainte au niveau de la pointe de la fissure
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Le champ de contrainte pour une plague sollicitée en mode | est décrit par le
systéeme d’équations 1.

K, q 390
S = COS - sin—.sin—=
K,

9

_ qaﬁ qo
SS = cos 3& +sin 9 sin>4
yy(q) \2pr Ze 2 2 g
(1)
_ K gee. 3006
S = cos —gsin—.sin>2 <
Xy(q) \2pr Q 2 2 g

s, =n(s, +s,) DP
s =0 cP

zz
ou K, représente le facteur d’intensité de contrainte en mode I.

Le facteur d’intensité de contrainte "K," est défini en fonction de la distribution des

contraintes s, par larelation :

K, =+2plims,, (r.q)f*'? )

b. Zone plastique au niveau de la pointe delafissure

La mécanique linéaire de la rupture prédise des contraintes infinies a I’extrémité
d’une fissure aigue. Mais dans les metaux reels, les contraintes a I’extrémité d’une
fissure restent finies car le rayon en fond de fissure n’est pas nul. Ces contraintes
dépassent la limite élastique du matériau et une déformation plastique résultant,
conduit a une relaxation des contraintes a I’extrémité de la fissure.

La contrainte normale en contraintes planes en un point situé a une distance r de la
pointe d’une fissure sollicité en mode | (g=0) est égale a:

K,

oot 3)
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Irwin (Irwin, 1958) a définit le rayon de la zone plastifiée ou il considére que zone
plastifié est circulaire (figure 9):
K2

ro=— 4
» = 2ps? (4)

La taille et l1a forme de la zone plastifiée dépendent essentiellement de I’état de
contraintes. Irwin propose pour un état de déformations planes la forme suivante :

K2
n=—-> (5)
6ps;
(Iy Répartition
A élastique

0o

Répartition ]

r b, élasto-plastique
P1 .
[ —,

Figure 1.9. Distribution des contraintes en pointe de fissure et |a zone plastique

Réellement la zone plastique possede une forme complexe. En mode I, la zone
plastifiée est constituée de deux ailes. Les critéres de plasticité de Von Mises et Tresca
nous permettent de déterminer la forme de la zone plastifiée en contraintes planes et
déformations (10) exprimées par les relations suivantes :

En contraintes planes:

* Critere de Von Mises

2
rp(q) 2|p<)s c:oszaﬂ§+35m26mﬂB (6)
E

* Critére de Tresca

r(a)= -

8@1% g. pour 0<g<p (7)
e2ge
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En déformations planes::

* Critere de Von Mises

1- 2n) +3sin gﬂ + 8
e2 gy

_Oq
=
1
A
-N
N
(@)
o
7))
)
'8
8@5@

) } 2
rp(q): K| coszggg(f[ 2n+smgg sif q £ 2Arcsin(1- 2n)
2

2ps? 2
o ° ©
rp(Q) :—'ZSinz(OI) si2Arcsin(l- 2n)< g £p
2ps¢
2

Plane Strain

Plana Stress

05 0O 0.5 1 1.5 2 2.5 3 3.5
2702 %
K

Figure 1.10 : Contours des zones plastiques en mode |
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[11.2. MODELISATION DE LA PROPAGATION DES FISSURES DE FATIGUE

La propagation des fissures représente le deuxieme stade d’endommagement par
fatigue. Le phénomeéne de fatigue a ce stade est lié a I’étude de I’évolution de la vitesse
de propagation (fissuration) (da/dN)en fonction de I’amplitude du facteur d’intensité

de contrainte(DK). Le stade de propagation a fait I’objet d’études diverses (Paris et

al., 1961) ; Walker, 1970, Forman et Mettu, 1992 ; Pugno et al., 2006 ; Mohanty,
2009, Benachour, 2017) tenant compte de divers parametres et principalement le
parametre lié au chargement cyclique. La figure 11 présente I’évolution de la vitesse
de fissuration en fonction de I’amplitude du facteur d’intensité de contrainte et les
parameétres affectant chaque niveau du facteur d’intensité de contrainte. Le stade de
propagation de fissure est divisé en trois domaines. Le domaine | est caractérisé par de
faibles vitesses de propagation ou les effets de la microstructure et I’environnement
sont dominants. Le domaine Il présente des vitesses moyennes. La vitesse de
propagation varie linéairement. Paris et al. (Paris, 1961) furent les premiers qui ont
développé un modele de propagation régissant ce domaine (domaine de propagation
stable). Le modéle est decrit par une fonction puissance (équation 10).

da
— =C.DK™
dN (10)

Le domaine Il est caractérisé par des vitesses trés élevées et le facteur d’intensité
de contrainte tend vers le facteur d’intensité de contrainte critique K .
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.3
dN

1 Gycles
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[D{}_.
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Figure 1.11 : Evolution de la vitesse de propagation (Zaoui et al., 1987)

Différents modeles régissant la propagation des fissures de fatigue ont été

développés. Forman et Mettu (Forman Mettu, 1992) ont développés un modele

décrivant les trois domaines de fissuration par fatigue. Le modele nommée équation de
NASGRO est implémenté dans le code de calcul AFGROW pour prédire les durées de
vie et les vitesses de fissuration. La vitesse de fissuration est exprimée par I’équation

10 incluant les trois domaines de fissurations :

da _

—=C
dN &l1-Rg

(1.11)
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[11.3. FISSURATION SOUS AMPLITUDES VARIABLES

La complexité des chargements d’amplitude variable réside en effet dans I’existence
de phénomenes dits « d’interaction » entre les différents niveaux d’un chargement qui
sont mis en évidence lors des études de surcharge. Ces effets d’interactions, qui se
manifestent sous la forme d’un ralentissement ou d’une accélération des fissures
(Rangnathan, 1988).

a. Effet deretard d( a I’application d’une surcharge

L'application d'une surcharge sur une fissure créee préal ablement sous chargement a
amplitude constante un ralentissement ou retard de la propagation. Ce dernier peut
aller jusqu'a un arrét définitif. L’effet d’une surcharge se manifeste sur la longueur de
fissure appel ée ad et pendant un certain nombre de cycles Nd. Pendant |a période ou la
fissure est perturbée par la surcharge, on observe différant stades qui sont schématises
par lafigure 1.14 et qui dépendent |es parameétres suivant :

- DK e - Amplitude du facteur d’intensité des contraintes correspondant ala

surcharge

DK pic
- Letaux de surcharge: t =ORL =———
- R; : rapport de charge correspondant au chargement initial .
RLE

i I"Hm “|“.|IIJI1“||; I'["' Illill;ll': I'I' 'Jlllulllt'lrllllll e

o _ Ydardw

B e
| S

s’ X {daldm)
N_ =
- [

by o a® Zn

Figure 12: Effet d’une surcharge (Benguediab, 1988)
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= Pas d’influence :

Dans le cas de petite surcharge, la fissure ne subit aucune influence suite a
I’application d’une surcharge. Pour la plupart des alliages aucun effet n’est observée
pour un taux de surcharge inférieur ou égal a 1.5.

r

da
a dN

Y

M

Figure 1.13 : Pas d’influence de retard

= Blocage momentané:

On observe aprés I’application d’une surcharge un blocage de la fissure, suivi d’un
réamorcage 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 DK; voisines du seuil de non fissuration.

&
a da
/ dN

&

v

Figure 1.14 : retard momentané

= Retard immédiat :

Ce retard est suivi d’une reprise progressive de la vitesse de fissuration.
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= Retard différe

Dans ce cas, I’effet de la surcharge n’intervient qu’apres quelques centaines de
cycles et se manifeste par une accélération de la vitesse de fissuration, puis une
décélération jusqu’a une vitesse minimale. On observe ensuite une accélération
progressive de la vitesse de fissuration jusqu’a ce qu’elle atteigne la vitesse initiale
avant lasurcharge.

¥
v

Figure 1.15 : Retard difféeré

= Retard avec accélération différé:

Dans ce cas, aprés la phase de ralentissement, la fissure s’accéléré pour atteindre
une vitesse de fissuration plus grande que celle avant la surcharge. Aprés cela, elle
retrouve son régime stabilisé.

Figure 1.16 : Retard avec accélération différé
= Blocage définitif :

Pour lestaux de surcharge élevés, lafissure peut étre compléetement bloquée.
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b. Effets des surchar ges multiples et changement constant a différent niveaux

Les surcharges multiples ou consécutives provoquent une augmentation de I’effet
de retard qui peut aller jusqu’au blocage de la fissure. Dans le cas d’une augmentation
brutale de la contrainte maximal e et ensuite maintenue constante, on observe avant une
stabilisation de la vitesse de fissuration une accélération temporaire. Une réduction
brutale de la contrainte maximale produit un retard immédiat.

c. Modéle de Willenborg et modele généralisé pour propagations avec surchar ges

Ce modéle implémenté dans le code AFGROW considere une loi de
type (Willenborg, 1971):

da

—Z=c(DK "
- C (OKer) (112)
DKeff = Kmax-el‘f - Kmin-eﬂ (1.13)
I‘<max-eff :Kmax - Kr

(1.19)
Kmin-eff :Kmin - Kr

Ces modeéles 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 (accél ération).

e - 0
Kr =f QKmax(oI) 1- M - maxi (1.15)
; ho) ™
Le facteur | est exprimé par I'équation suivante.
f =(1- DK, /K. )/(SOLR - 1) (1.16)
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et la zone plastique développée (figure 1.20) par la surcharge, ry(ol), est exprimé
par :

.2
&(max (OI) 0 e 1 9

r.lol) = <. . 1.17
p() g So. @ eapg 17
Zone plastique de surcharge (OL)
o
@
V’OM / Zone plastique au cycle "I

r 3

Figure 1.17 Schématisation du modele de Willenborg généralisé (Gallagher et
Hugges, 1974)

* a: Longueur delafissure
* a(ol): Longueur de lafissure alasurcharge
*  AKy, : Facteur d’intensité de contrainte effectif a R = 0.

* SOLR: Rapport d’arrét de surcharge (Rapport de surcharge par rapport au
chargement nominal requit pour stopper lafissure sous un chargement nominal)
(Tableau 2).

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

Tableau 1.1 Paramétre d’arrét de surcharge

Matériau Parameétre SORL
Acier 2.0
Aluminium 3.0
Titanium 2.7
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I. INTRODUCTION

Les structures aéronautiques, aérospatial et les structures marines sont exposées a
des conditions d’exploitation extrémes, surcharge, fatigue et d’autres raisons en
service ou a cause des défauts internes. Ce type des structures peut subir des
endommagements ou des microfissures locales. L’endommagement qui decoule est
rarement singulier mais, il peut avoir des conséquences néfastes sur le comportement
mécanique de la structure. Donc, la réparation des structures endommagées devient un
grand probleme. Les méthodes les plus utilisées sont généralement la réparation des
parties endommagees par des patchs en composites. || permet une prolongation
importante de la durée de vie, réduire l'intensité de contraintes en tétes de fissures, et
aussi va diminue la vitesse de propagation des fissures composants endommages

II. LES MATERIAUX COMPOSITES :

L es constituants des matériaux composites sont le renfort et la matrice. Le renfort a
pour réle de supporter l'essentiel de I'effort mécanique appliqué au matériau
composite. Leréle delamatrice (ou liant) est : lier les renforts entre eux et les protéger
du milieu extérieur (corrosion par exemple) et répartir la charge mécanique appliquée.

a. Lesrenforts:

Il se présente sous forme fibreuse et est généralement, constitué de plusieurs de
plusieurs milliers de filaments de trés petit diamétre (jusque 10 pm a 12 pm), atres
hautes performances mécaniques et de faible masse volumique. L'utilisation d'un
renfort fibreux permet de renforcer le matériau dans des directions préférentielles; les
matériaux composites permettent donc la réalisation d'un compromis entre la texture
du matériau et I'éat de charge mécanique auquel il doit répondre. On constate de
grandes catégories de familles de fibres :

i. Fibres courtes : quelques centimetres ou millimétres, ce sont les feutres et les

mats utilisés en moulage.
ii. Fibres longues : coupées au moment de la fabrication du matériaux composite

utilisées telles quelles ou bien tissées.
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La figure suivante représente présente les différentes familles de fibres appliquées
industriellement

‘ Organiques | Inorganiques
Polystérees Aramides Minéranx Veégetaux
| Céramiques ‘ Métalliques | Bois Coton
Papier
/ \ Jute
r
| Bore

| Verre ‘ Carbonne

Figure 2.1 Les différentes familles de Renfort.

b. Matrice:

Trois familles principales de matériaux fibreux correspondent a des matrices de
nature différente utilisées pour la réalisation d’un patch composite sont donnés par la
figure : organique, métallique ou céramique. Les plus répandus actuellement sont les
matériaux composites a matrice organique. La matrice lie les fibres renfort, donne la
forme voulue et apporte la tenue chimique de la structure.

MATRICE
/ \\\
Organigues Minéral
\\_\ /
\\\ /
.

Thermodurcissable || Thermoplastique Elastomérs Céramique Métallique
Borures Carbures Nitrures

Figure 2.2 : Les différentes familles de la matrice.
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Ill. TYPES DE PATCH

Les patchs utilisés pour réparer une structure endommageée sont classes en deux
catégories : patchs externes et patchs internes. Différentes formes géométriques sont
utilisées afin de couvrir au mieux la zone endommagée. Nous rencontrons des patchs
circulaires, carrés, rectangulaires, elliptiques, hexagonaux. Les patchs externes se
devise en deux types par collage et par rivetage :

[11.1. REPARATION PAR PATCH COMPOSITE COLLE :

La conception d’une réparation doit vérifier sarésistance statique, sa durabilité et sa
fonction pour que I’ensemble (structure-patch-colle) réponde au bon fonctionnement
en fonction des substructures existantes. La conception initiale du patch doit étre
conforme a la géométrie de la structure a réparer, et ne doit pas couvrir des fixations
existantes qui nécessitent I'ablation a I’avenir. Une bonne conception d’une opération
de réparation doit satisfaire les points suivants :

Lagéométrie du patch (taille et forme)

Le choix du matériel du patch
Le choix du type de réparation

Pré-installation

a. Installation delaréparation :

Des considerations primaires doivent étre prises pour l'installation d’une opération
de réparation qui sont :

La préparation de surface.
L e chauffage.
L es méthodes de pressurisation.
L e processus d'inspections.
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.
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L’opération repose sur deux techniques qui sont les plus efficaces : une anodisation
a I’acide phosphorique (AAP), et le sablage du silane (GBS). En premier temps les
contaminants de surface (peinture, mastics, etc.) sont enlevés par I’usage abrasif et des
produits de nettoyage. Puis on procede a une électro-modification chimique induite par
I’effet d’anodisation, ensuite on passe au sablage qui implique un léger décapage pour
I’oxyde d’aluminium, et I’application d’un agent de couplage liant a la fois la structure
et I’adhésif. La pression appliquée pendant le séchage, réduit les espaces vides dans la
ligne d’adhérence et assure le contact entre le patch, I’adhésif, et la structure. La
technique la plus courante de pressurisation est le sac d'aspirateur. Les patchs sont
collés sur les structures habituellement a une température precise.

b. Avantage de la réparation par collage:

Une fois que la décision a été prise qu'une structure défectueuse doit étre réparée
plutét que remplacée, I’étape suivante est la phase de réparation. Les principales
techniques pour fixer une piece de réparation de la structure endommagée sont la
fixation des attaches mécaniques (rivets ou boulons), le soudage et le collage. Cette
derniére technique présente des avantages remarquables par rapport aux autres, dont
on peut citer :

Répartition homogéne des contraintes comparée aux techniques de boulonnage
ou de rivetage qui concentrent localement les contraintes. Ce collage offre ains
une répartition homogéne des contraintes et permet d'en limiter les pics.

Aucun changement de la surface et de la texture des matériaux assemblés : Les
températures de soudure peuvent modifier les matériaux et donc les propriétés

Mécaniques des substrats. De plus, la soudure, le rivetage et le boulonnage
affectent tous I’aspect visuel des pieces.

Gain de poids: Les adhésifs sont particuliérement adaptés pour |es constructions
|égeres, ou de fines pieces qui doivent étre assembl ées.

Liaisons étanches : Les adhésifs agissent également en tant que produits
d’étanchéité, évitant la perte de pression ou de liquide, bloquant la pénétration de
la condensation d’eau et protégeant ainsi de la corrosion

Aptitude a prendre des formes géométriques tres complexes.
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Lafacilité avec laguelle laréparation elle-méme peut étre enlevée et remplacée
pour faciliter les travaux ultérieurs

Assemblage de substrats différents et réduction du risque de corrosion :
L’adhésif forme un film protecteur évitant la corrosion. Lorsgque différents types
de métaux sont assemblés, il agit également en tant quiisolant éectrique et
thermique

L'inconvénient majeur de réparations par collage est leur complexité. Processus
d'installation et des contrdles sont tres stricts. Les techniciens n'ont généralement pas
besoin de formation spéciale ou d'expérience pour instaler des réparations rivetées.
Une telle formation ou expérience est une condition nécessaire pour des réparations

par collage.

_ Patch composite

Fissure initiale

Figure 2.3 Laréparation par patch composite collé (Baker, 1984)

[11.2. REPARATION PAR PATCH RIVETE

La figure 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.

Patch zomposite

+ :rivet

Figure 2.4 : Réparation par patch composite riveté (Baker, 1984)
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Aujourd’hui, les solutions rivetées sont tres 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 meétalliques et composites.
En revanche il est a noter que ces réparations représentent un surpoids important et
leur réalisation est fastidieuse. La figure 2.5 montre une réparation sur un panneau de
fuselage qui contenait une fissure. Le nombre de rivets est tres important, mais a

permis d'aboutir a des réparations fiables et opérationnelles.
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B SECTION ; Ir T!__ s .I"*—
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; =
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2
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Figure 2.5. Exemple de réparation pour un panneau de fuselage (Airbus, 2006)
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IV. APPLICATIONS DU PATCH AERONAUTIQUE

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 1.3 est un résumé des principaux travaux de réparation par patch effectué par
celle-ci (Mathias, 2005).

Tableau 3.1 : Réparations par patchs effectués par la RAAF (Baker, 1984)

Typede

Commentaires
dommages

Avion

Hercules Corrosion Plus de 400 réparations depuis 1975

Macchi Fatigue Durée de vie au moins doublée

Mirage Fatigue Plus de 180 réparations depuis 1979

Nomad Corrosion Plus de 105000 heures de vols simulées
F111 Corrosion En service depuis 1980

REFERENCES BIBLIOGRAPHIES
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CHAPITRE III : Etat de l'art des effets de réparation par patch
sur la fissuration par fatigue

I.INTRODUCTION

La réparation par patch des structures métalliques fissurées, a été largement utilisée
pour prolonger la durée de vie de service. La présence du patch permet d’augmenter la
résistance ala rupture par réduction du facteur d’intensité de contrainte. Cette méthode
de réparation est tres avantageuse par rapport aux methodes de réparation par
boulonnage, rivetage, ...etc. Cette partie du mémoire présente un état de I’art sur les
effets de réparation par paich composite soumise a des chargements cycliques a
amplitudes constantes et a amplitudes variables des alliages d’aluminiums destinés aux

structures aéronaltiques.

IIl. EFFET DE LA REPARATION PAR PATCH SOUS
CHARGEMENT CONSTANT

Sachant que la vitesse de fissuration (propagation) est liée a I’évolution du facteur
d’intensité de contrainte, plusieurs chercheurs ont été intéressés a I’étude de I’effet de
réparation par patch sur I’evolution du facteur d’intensité de contrainte FIC. Il a éte
conclu atravers ces études une réduction significative du FIC des structures réparées
par patch (Bachir Bouiadjra et al, 2002 ; Fabrizio Ricci et al. 2011). Le taux de
réduction FIC est aussi affecté par I’épaisseur du patch (Ouinas et al. 2005), les
dimensions et la forme du patch (Beloufa et al. 2015; Mhamdia et al. 2012;
Besseghier et al, 2017), le matériau du patch (Khodja et Maouel 2013), le type et
I’épaisseur de I’adhésif appliqué (Zhang et al., 2011, Liao et al. 2013). A travers les
études cités, le FIC s’est réduit de 30 a 50% et le patch composite Boron/Epoxy
présente de meilleure performance de résistance a la rupture comparativement par

rapport a d’autres types de patch (Carbon/Expoxy, Graphite/Epoxy, ....).

L’étude de I’amelioration de durée de vie en fatigue des structures réparées par
patch en alliages d’aluminium a fait I’objet de plusieurs études et principalement sous
chargements a amplitudes constantes. L’étude menée par Sabelkin (Sabelkin, 2006)
sur la réparation d’un panneau en alliage 2024 T351 par Boron/Epoxy a montré que
augmentation significative de la durée de vie en fatigue du panneau réparé par rapport
aun panneau non répare.
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Housseini et a (Hossieni, 2006) ont montré que la durée de vie en fatigue d’une
plaque de type M(T) en alliage 2024 T3 est affecté par la réparation par patch et le
nombre de plis par patch et spécialement pour les épaisseurs inférieurs a 3 mm. La
figure 2.3 montre I’évolution de la longueur de la fissure en fonction du nombre de
cycles. Un gain en durée de vie varie de 1.5 10" cycles a 55 10* cycles

comparativement par rapport ala structure non réparée.

Figure 1.3. Effet de laréparation par patch sur ladurée de vie résiduelle en
fatigue(Sabelkin, 2006)

—&— No Patch

—i— 4 Layer Patch

ai(mm)

—&— 8 Layer Patch

—»— 16 Layer Patch

] 20 40 60 S0
N (cycles)X1000

Figure 2.3. Longueur de lafissure en fonction du nombre de cycles obtenus
expérimentalement pour des structures réparées et non réparées avec une épaisseur
t=2.29 mm (Hossieni, 2006)

Une étude récente conduite par Albedah et al. (Albedah et al., 2018) que la durée
de vie en fatigue des structures en alliage d’aluminium 2024 T351 et 7075 T6 reparees
par patch sous chargement a amplitude constant dépend de la dimension du patch et du
rapport de charge appliqué. La figure 3.3 montre I’éprouvette testée. Les figures 3.4 a
3.6) montre les évolutions des durées de vie pour les deux matériaux. Pour les deux
alliages, la durée de vie augmente avec I’augmentation de la largeur L du patch pour
R=0 et R=0.1.
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L’effet du rapport de charge est montré par les figures 3.4 et 3.5 ou I’on note une
augmentation de la durée en fatigue sous I’augmentation du rapport de charge pour la
plague réparée et non réparée. Cette conclusion confirme les résultats expérimentaux
sur les structures non réparées obtenus par Benachour (Benachour, 2017). Par
exemple pour L=60 mm, la durée de vie en fatigue de I’alliage 2024 T351 est de
225000 cycles pour R=0 et augmenté a 280000 cycles pour R=0.1. Pour R=0.1, on
constate un gain en durée de vie de I’ordre de 155000 cycles par rapport a la structure
non réparée. Pour |la plague réparée en aliage 7075 T6 a L=60 (figure 3.6), non note
une amélioration en durée de vie de 67000 cycles par rapport a la plaque non réparée a
R=0.1

| )

= |-lr

k]|

Figure 3.3. Modéle géométrigque de réparation par patch
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Figure 3.4. Courbes des durées de vie en fatigue pour I’alliage 2024 T351 pour R=0.1
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Figure 3.5. Courbes des durées de vie en fatigue pour I’alliage 2024 T351 pour R=0

(Albedah et al., 2018)
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Figure 3.6. Courbes des durées de vie en fatigue pour I’alliage 7075 T6 pour R=0.1
(Albedah et al., 2018)

La réparation d’une plaque en alliage d’aluminium 7075 T6 a partir d’une entaille en
V par Boron/Epoxy a nombres de plis variables sous I’effet du rapport de charge a fait
I’objet d’une étude expérimentale conduite par Khan et al. (Khan et al., 2015).
L’étude a montre que la plaque réparée par patch de 8 plis apres la création d’une
fissure initiale de 3 mm sous chargement cyclique a offert une résistance en fatigue
maximale de 3 fois a celui de la configuration non réparée pour R=0 (figure 3.7). Les
durées de vie en fatigue pour R=0.1 et pour différents plis de réparation sont données
par la figure 3.8. Pour un nombre de plis de 8 et a R=0, la durée de vie est environ
1.5 10° cycles. Par contre pour R=0.1, la durée de vie a augmenté & 1.88" 10° cycles.
Le gain en durée de vie pour un méme rapport de charge par rapport a I’éprouvette non

réparee.
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. EFFET DE LA REPARATION PAR PATCH SOUS
CHARGEMENTS VARIABLES

Les chargements variables peuvent étre caractérises par la présence de surcharges,
des sous charges, chargements par blocs constants ou des bandes des surcharges ou des
combinaisons entre eux. L’étude des effets de surcharge sur le retard de fissuration a
fait I’objet de plusieurs études et pour différents matériaux (Ward-Close et al., 1989 ;
Kermanidis et Pantelakisn 2011 ; Bichler et Pippan 2007; Borrego et al., 2003).
L es surcharges sont caractérises par le taux de surcharge

L'évaluation d'un retard sur la résistance a la fatigue due a l'application d'une seule
surcharge a été menée par Hairmen (Hairmen, 2010). La figure 3.9 montre I’effet
bénéfique d’une surcharge répétée sur la durée de vie et la vitesse de fissuration pour
un rapport de surcharge de 1.75. Kermanidis et Pantelakis (K er manidis et Pantelakis,
2003) a montré que la fissuration apres application de surcharge cause un retard. Ce
retard est du a la ductilité du matériau. La figure 3.10 montre I’effet le retard causé.
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Figure 3.9. Effets de surcharges répétées sur la durée de vie et la vitesse de fissuration
de I"alliage d’aluminium 6061 T6 (Hair men, 2010)
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Figure 3.10. Effets des surcharges sur la (a) durée de vie en fatigue, (b) vitesse de fissuration
pour I‘alliage d’aluminium 2024 (K er manidis et Pantelakis, 2003)

Vardar (Vardar, 1990) a mene une étude de I’effet du taux de surcharge (ORL=

1.3, 2.4), sur des plagues non réparées en alliage d’aluminium 7075-T6. Les résultats
expérimentaux ont révélés que le retard est maximum au niveau ou les surcharges sont
appliquées. Borrego (Borrego, 2015) a étudié expérimentalement la propagation de
fissure d’une plaque de type M(T) en alliage daluminium 7050 sous I’application
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d’une surcharge et sous chargement a amplitude constante. A une surcharge de 150%
on note une faible accélération initiale de lafissure et un retard immeédiat (figure 3.11).
La vitesse de propagation de la fissure diminue jusgu'a atteindre une valeur minimale
suivi d'une approche progressive a la vitesse de fissuration sous chargement a

amplitude constante.
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: —a— 150% Owverload, OLR=2.5

1o |
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20
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Figure 3.11. Effet de surcharges sur la vitesse de fissuration de I’alliage d’aluminium
(Borrego, 2015)

Albedah et a. (Albedah, 2015) ont mené une étude expérimentale mené sur la
fissuration par fatigue d’éprouvettes en alliage d’aluminium 7050 T6 réparées par
patch en Carbon/Epoxy sous chargements a amplitudes variables pour R=0 et R=0.1.
Le chargement appliqué est caractérisé par deux blocs variables a amplitudes
constantes (figure 3.12).

12 kN

il i | nn/v
W il
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1
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() (b)

Figure 3.12 : Blocs de chargement a amplitude variables (a) bloc a diminution en
amplitude (L-H) (b) bloc a augmentation en amplitude (H-L) (Albedah, 2015)
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Cette étude a montré que le nombre de cycles a la rupture entre les éprouvettes non
repérés et réparés sous le bloc L-H est environ 5000 cycles et 10160 cycles pour R=0
et R=0.1 (figure 3.13). L’écart en durée de vie est significative entre la structure
réparée et non réparée pour bloc H-L (figure 3.14). 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). L’application du bloc (L-H) montre la
présence d’un retard instantanée a la longueur de fissure de 3 mm. Au-dela de cette
longueur I’effet de la forme du chargement est négligé et les fissures se propagent ala
méme vitesse. De plus les figures 3.13 et 3.14 montrent que I’augmentation du rapport
de charge augmente la durée de vie résiduelle des plagues réparées et non réparees.
L’évolution des vitesses de fissuration da/dN en fonction de la longueur de lafissure a
montré que pour le chargement par bloc "L-H" on note une diminution de la vitesse de
fissure des plagues réparées par rapport au plaques non réparées. Le passage du
chargement H a L ne cause aucun retard (figure 3.15). Contrairement, le passage du
chargement L a H, un retard est constaté a la longueur de changement du bloc de
chargement (figure 3.16). Ce retard est dd a la formation d’une zone plastique causée
par le bloc H. Au point de I’apparition du retard, la vitesse a diminué en passant de
7 107 m/cyclea 7 10° m/cycle pour la plague réparée aR=0.1

Une autre menée par les mémes auteurs (Albedah et al. 2016) sous les méme
formes de chargements appliqués de I’alliage d’aluminium 2024 T351 a montré que le
gain en durée de vie pour les plagues réparées dépend du rapport de charge appliqué et
est de I’ordre de 17% pour R=0 et de 21% pour R=0.1.
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Figure3.13: Effet du rapport de charge sur la durée de vie en fatigue d’éprouvette
réparée et non réparée sous un chargement "L-H" (Albedah, 2015)
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Figure 3.14: Effet du rapport de charge sur la durée de vie en fatigue d’éprouvette
réparée et non réparée en alliage 7075 T6 sous un chargement "L-H"(Albedah, 2015)
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Figure 3.16: Vitesse de fissuration pour un bloc L-H (Albedah, 2015)

Khan et a. (Khan 2018) ont étudié I’effet du taux de surcharges sur la fissuration
par fatigue des alliages 2027 T351 et 7075 T6. La forme du chargement appliqué est
montrée par la figure 3.17. Le taux du retard augmente par I’augmentation du taux de
surcharge. Il est tres significatif pour les plagues réparées. IIs ont montré que la durée
de vie dépend du temps de I’application de la surcharge (avant ou aprés réparation).
Pour un méme taux de surcharge (ORL=1.7) le taux de retard est de 15 et 30 fois
respectivement pour I’alliage 2024 T351 et 7075 T6 (figures 3.18 et 3.19).
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L application de la surcharge aprés réparation (figure 3.20) montre que la durée de

vie pour I’alliage 2024 T3 est plus importante que si la surcharge est appliquée avant

réparation. Pour I’alliage 7075 T6 (figure 3.21), on note une légére augmentation de la

durée de vie. On note pour les deux matériaux fissurés et réparés que I’application

d’un taux de surcharge apres réparation s’avoisine un ORL=2.0 présente des effets

inverses (diminution de la durée de vie pour ORL=2 par rapport a ORL=1.7).
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Figure 3.18. Durées de vie en fatigue pour les plagues réparées et non réparées en
alliage d’aluminium 2024-T3 (la surcharge est appliquée avant réparation par patch)
(Khan 2018)
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Figure 3.19. Durées de vie ne fatigue pour les plagues réparées et non réparées en
alliage d’aluminium 2024-T3 (la surcharge est appliquée avant réparation par patch)
(Khan 2018)
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I.INTRODUCTION

La présente étude a pour but de prédire le comportement en fatigue d’une plaque
fissurée en alliage d’aluminium 7050 T736 réparée par composite patch sous différents
types de chargements. Les chargements appliqués sont le chargement cyclique a
amplitude constante, le chargement cyclique a amplitude constante avec surcharge et
les chargements cycliques a blocs d’amplitudes variables. Cette étude a été conduite

sous I’environnement du code AFGROW destiné a prédire la fissuration par fatigue.

Il. CODE AFGROW

AFGROW est un code de calcul permettant d'étudier I’amorcage et la propagation
des fissures de fatigue et de prédire les durées de vie des structures endommageées et
réparées. Ce code a été développé par HARTER en 1987 (Harter, 20004) pour le
profit de la NASA. La version du code AFGROW uitilisé, travail sous une interface
Windows XP (figure 4.1).

Le code posséde plusieurs interfaces. Les principaux interfaces sont I’interface
"Matériaux”, I'interface "modele géométrique” et I’interface de réparation par patch.
De plus il offre par des interfaces intermédiaires, dintroduire une grande variété de
chargements cycliques, les modeles de retard pour les effets d’interactions des
surcharges et les contraintes résiduelles. Les résultats fournis sont sous forme
graphigue et de données numeériques de I'évolution de lalongueur de lafissure a=f(N)
et de la vitesse de propagation da/dN et la fonction de correction de géométrie pour les

structures réparées et non réparées 3= f(a).

Ill. MODELE GEOMETRIQUE, MATERIAU & CYCLES DE
CHARGMENT

La géométrie et les dimensions de I’éprouvette fissurée de type M(T) en alliage
aluminium réparée par patch utilisé dans I’étude de la fissuration par fatigue sont
présentées sur la figure 4.2. L'épaisseur de la plague "tp" est de 3 mm, la longueur
"Hp" est de 320 mm et lalargeur "Wp" est de 160 mm. Au bord de chague éprouvette,

il y a présence d’une fissure latérale initiale de longueur "a0 = 3 mm".
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Un patch composite est collé sur la zone endommagée de la plague, avec une
épaisseur "tr = 1.6 mm", une longueur effective "Lr = 80 mm" et une largeur "Wr = 80
mm". Le matériau utilisé dans cette éude est en alliage daluminium 7050 T736. Les
propriétés mécaniques des I’alliage sont données sur le tableau 4.1. La réparation par
patch est faite en Boron/Epoxy (Tableau 4.2). L’adhésive de collage appliqué est
FM73 (Tableau 4.3). Le nombre de plies appliqué est de 8 plies avec orientation
symeétrique par rapport a quatre plies (figure 4.3). La plague considérée est sollicitée

en mode | sous une contrainte cyclique d’amplitude maximale 0,,,=100 MPa.
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Figure 4.1: Interface du code AGROW

Tableau 4.1 : Propriétés mécaniques d’alliages d’aluminium 7050 T736

s.(MPa) | E(GPa) | KC (wpavm) | Kic (MPaym)
427.48 71.7 52.74 26.37

Tableau 4.2 : Propriétés mécaniques du Boron/Epoxy

E1ll E22 E33 G12 G13 G23
(GPa) | (GPa) | (GPa) | (GPa) | (GPa) | (GPa)

208 25.4 25.4 1.2 1.2 4.9 0.1677; 0.1677 ; 0.035

nl2, n12, n12
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Tableau 4.3 : Les propriétés mécaniques de I’adhésif FM73

Ga (GPa) n
0.42 0.3

W,

= -

A

W:

RAAzARR

Figure 4.2 : Modele géométrique

Designed Patch Properties

Fly Orientations FPatch Froperties

Mame: EI oron/E posy

Youngs Moduluz in ¥ Dir. [Ex] [1153521 953_.5

Shear Modulus [GH]:

+45.0 Thickness [THICE]:
00 00 o P e Y, (05
+D_D 0.0 nizzon Fatio | I: !T_l
+45.D -45.0 e Poizzan Ratio (ML) 0211404 |

Coef. of Thermal Exp. in*r'; Ir-3-9_35-1?Te-D-D_I
Coef. of Thermal Exp. in= (991535200 |
| e |

Wiidth [l (0,08 |
Length [Lp} ‘008 |

Figure 4.3 : Orientations des fibres et propriétés du patch
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Les facteurs d’intensités de contraintes de la plaque réparée et non réparée sont
exprime par les équations suivantes :

DK =b,.Ds.v/pa (4.1)
DK =b,.Ds.v/p.a (4.2)

b, et b, représentent respectivement les coefficients de correction de géométrie pour la

plague non réparée et |a plague réparée.

1/2
b = e
. = &sece

S &'i (4.1

('Dfl?/)('D~

L’évolution des coefficients b, et b, de correction de géometrie en fonction de la

longueur « a» sont donnés par lafigure 4.4.

1.6

P

Coeffiecient de correction de
géomeétrie "béta"

0.6
0.4 o Plaque réparée
0.2 © Plaque non réparée
0
0 0.01 0.02 0.03 0.04 0.05 0.06 0.07

Longueur de la fissure "a" (m)

Figure 4.4. Evolutions des coefficients b, et b, de correction de géométrie
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IV. RESULTATS & INTERPRETATIONS
IV.1. EFFET DU RAPPORT DE CHARGE

Lafigure 4.9 montre I’effet du rapport de charge sur la durée de vie a la propagation
par fatigue de I’éprouvette de type M(T) et réparée par patch (Boron/Epoxy) a partir
d’une fissure initiale de a0=3 mm. Le chargement appliqué est un chargement cyclique
d’amplitude constante dont la charge maximale appliquée ests, =100 MPa. Les

rapports de charge sont R=0.1; 0.25; 0.33 et 0.54. On remarque que |I’augmentation

du rapport de charge a fait augmenter la durée de vie. Cette augmentation est due a la

diminution de I’amplitude de chargements DS 4 (DSa =SMax " Smin). Ces
amplitudes de contraintes sont respectivement 90, 75, 67 et 46 MPa. La réduction de
I’amplitude de chargement de 90 MPa a 46 MPa a fait augmenté la durée de vie a la
rupture de 170326 cycles a 576283 cycles ce qui représente un taux d’augmentation de
3.38fois.

L’effet du rapport de charge sur la fissuration par fatigue se montre clairement sur
I’évolution de la vitesse de fissuration (propagation). La figure 4.10 montre I’évolution
de lavitesse de fissuration da/dNen fonction de I’amplitude du facteur d’intensité de
contrainteDK . Le résultat obtenu confirme la tendance des résultats expérimentaux
tirés de la littérature. L’augmentation du rapport de charge fait augmenté la vitesse de
fissuration. L’effet du rapport de charge est plus marquant au niveau du seuil de non
fissuration et ou au niveau de la fissure initiale. Pour une méme fissure initiale,
I’augmentation du rapport de charge réduit le facteur d’intensité de contrainte initiale.
Au rapport de charge R=0.1,DK,=7.8MPa/m, par contre  pour
R=0.54,DK, =4.03MPa+/m . Aux valeurs importantes du d’intensité de contrainte, et a
la méme vitesse de fissuration, DK est réduit de 42.7 a 22.6MPa+/m respectivement
pour R = 0.54 a R=0.1. Pour un méme facteur d’intensité de contrainte, on constate
une augmentation de la vitesse de fissuration. Par exemple pour DK =20 MPavm, la
vitesse de fissuration pour R=0.1 est de 9.38" 10" m/cycle €t pour R=0.54, elle est de

8.0” 10"®m/cycle ce qui représente un taux d’augmentation de 8.53 fois.
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Figure 4.9 : Effet du rapport de charge sur la durée de vie pour une piéce réparée en

Boron/Epoxy
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IV.2. EFFET DES SURCHARGES SUR UNE STRUCTURE REPAREE

Les figures 4.11 et 4.12 représentent respectivement la comparaison des durées de
vie en fatigue et les vitesses de fissuration entre plague réparée et non réparée en
alliage d’aluminium 7050 T736 sous I’application d’un chargement a amplitude
constante avec une seule surcharge (ORL=2.2). Pour la plague non réparée, le nombre
de cycle de rupture est de 9" 10* cycles en présence de surcharge. On remarque
I’existence de deux paliers de retard. Le nombre de cycle de retard cumulé est de
1.0 10* cycles. La réparation par patch en présence des charges variables (surcharges)
a contribué a I’augmentation de la durée de vie a la rupture et a atteint un nombre de
cycle de rupture de 2.95 10° cycles. La différence en durée de vie cumulée par
I’application de la réparation par patch est de 2.05" 10° cycles. Durant la propagation
on constate la présente la présence de neuf paliers de retard dus aux répétions de
I’application des surcharges. Le retard cumulé di a I’application des surcharges est
environ 7.0° 10* cycles. Le taux d’amélioration d{i aux effets combinés de la réparation
par patch et I’application de surcharges est de 328 %. La longueur de rupture atteinte
en présence du patch est de 60 mm par contre la longueur final de rupture de
I’éprouvette non réparée est de 18 mm. Ce constat montre que la rigidité de la plaque

d’aluminium est améliorée par la présence du patch collé.

La comparaison des vitesses de fissuration dans les plagues réparées et non réparées
sous chargement variable pour ORL=2.2 est présenté par la figure 4.12. Pour le cas de
la plague non réparée, on constate la présence de deux types de retard, le premier
retard un retard différé et le deuxiéme un retard immeédiat (instantané) aux longueurs
de fissure "a=4.69 mm" et "a=8.0 mm". Les vitesses de fissuration en ces points sont
diminués respectivement & 6.13 10°® et 5.44" 10° m/cycle. Dans le cas de la plague
réparée, on note toujours les deux types de retard signalés ci-dessus. La vitesse de
fissuration maximale atteinte pour un retard différé est de 5.3 10° m/cycle et est

diminuée 21.33° 10" m/cycle pour lalongueur de fissure "a= 28.44 mm".
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Figure 4.11 : Effet de laréparation par patch (Boron/Epoxy) sous I’application d’une
surcharge (ORL=2.2) sur la durée de vie en fatigue de I’alliage 7050 T736
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Figure 4.12 : Effet de la réparation par patch (Boron/Epoxy) sous I’application
d’une surcharge (ORL=2.2) sur la vitesse de fissuration de I’alliage 7050 T736
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IV.3. EFFET DU TAUX DE SURCHARGE SUR LA FISSURATION DE LA STRUCTURE
REPAREE

Lafigure 4.13 presente I’effet du taux de surcharge sur la durée de vie en fatigue de
I’éprouvette réparée par patch. Les résultats présentés montrent que la durée de vie en
fatigue est améliorée par laréparation par patch pour les différents taux de surcharges.
A un taux de surcharge faible "ORL=1.5", on remargue que la durée de vie en fatigue
n’est pas affectée par I’interaction de la surcharge comparativement par rapport a la
durée de vie en fatigue de I’éprouvette soumise a un chargement d’amplitude constante
pour un rapport de charge R=0.33.

A partir d’un taux de surcharge "ORL=2.0" on constate la présence de paliers de

retards. La durée de vie causée par le retard est de I’ordre de 3.2” 10* cycles. L’effet
de laréparation par patch est plus signifiant pour un taux de surcharge "ORL=2.2". Le
nombre de palier de retard est augmenté et en conséquence la durée de vie alarupture.

La différence en durée de vie pour "ORL=2.2" comparativement par rapport au
chargement d’amplitude constante pour R=0.33 est de 4.4” 10* cycles. Cela
représente un taux d’augmentation de 17.5%.

La vitesse de fissuration da/dN en fonction de la longueur de la fissure "a" pour la
plague réparée par patch en "Boron/Epoxy" est donnée par la figure 4.14. On constate
que durant la propagation de la fissure et sous I’application des surcharges,
I’apparition de trois types d’interaction. Pour ORL=1.5, il y a apparition d’accélération
immeédiate apres application de la surcharge. Pour "ORL=1.8", des retards immeédiats
mais avec une faible diminution de la vitesse de fissuration pour des longueurs de

fissure inférieurs @ 20 mm. A partir de a=30 mm, on note la présence d’un retard

différé dont la vitesse maximale atteinte est de 7.5” 10°® m/cycle et la vitesse réduit a

passé a 3.15° 10" m/cycle. Ce retard différé est survenu a la longueur de fissure

"a=27.8 mm". Pour "ORL=2.0", on est en présence plus de retards instantanés que
différés. Le niveau de réduction des vitesses de fissuration pour les retards instantanés

1.48 a 3.40 fois. Pour le retard différé survenu a "a=13.29 mm", la vitesse maximale

atteinte est de 1.92" 10°® m/cycle et est réduite & 8.81° 10°8 m/cycle.
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D’apres le cycle de propagation le nombre de palier de retard est augmenté pour
OLR=2.2. Au début on constante des retards différé avec un faible taux de réduction
de lavitesse et intercal é par des retards instantanés. Au-dela de la longueur a= 20 mm,
on est en présence de retard différé avec un taux de réduction des vitesses important.
Pour a=28 mm, la vitesse maximale atteinte est de 5.3° 10"°> m/cycle qui permet de

générer une zone plastique importante et la vitesse a été réduite a 1.33” 10"’ m/cycle.

En ce point d’application de la surcharge, la vitesse de fissuration par rapport au

niveau du chargement d’amplitude a passé de 4.89° 107 m/cyclede a

1.33 10"’ m/cycle ce qui représente un taux de réduction environ de 3.7 fois,
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Figure 4.13 : Effet du taux de surcharge sur la durée de vie de I’éprouvette réparée par
patch en alliage 7050 T736
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Figure 4.14 : Effet du taux de surcharge sur la vitesse de fissuration de I’éprouvette
réparée par patch en alliage 7050 T736

IV.4. EFFET DU TYPE DE BLOC DE CHARGEMENT SUR LA RUPTURE PAR FATIGUE

Les figures 4.15 et 4.16 présentent I’effet du chargement a blocs variables sur la
durée de vie et la vitesse de fissuration de la plaque M(T) réparée par Boron/Epoxy en
alliage d’aluminium 7050 T736 . Deux types de blocs de chargement cycliques sont
appliqués (figures 4.7 et 4.8) nommés bloc L-H et bloc H-L.

L application du bloc L-H réduit la durée de vie du fait le processus de fissuration
est accélérée apres le passage du chargement « L » a « H » ou la durée du chargement
« L » est courte devant la durée du chargement « H ». 1l faut noté que I’amplitude des
chargements cycliques Ds des deux blocs « L » et «H » du chargement "L-H" sont
trés proches.

L’ application du chargement cyclique par bloc "H-L" a fait augmenté la durée de
vie résiduelle de la plague fissurée et réparée par patch par rapport aux chargement
d’amplitude constant pour R=0.3 et le bloc de chargements cycliques "L-H". Cette
augmentation est de I’ordre de 132000 cycles et 113000 cycles respectivement par

rapport au chargement cyclique a amplitude constante et le chargement "L-H".

58



CHAPITRE IV : Résultats & Interprétations

Les effets de "application des blocs "L-H" et "H-L" sont plus significatives en début
de fissuration. On note pour le bloc "L-H" une vitesse faible en début de fissuration
par rapport a la vitesse pour un chargement a amplitude constante "CAL". La vitesse
da/dN en début de fissuration est de I’ordre de 1.8° 10° micycle est augmente
brusquement & 3.32° 10°® m/cycle aprés I’application du chargement "H" du bloc "L-
H" et elle rgoint la vitesse de fissuration due au chargement a amplitude constant
CAL.

L application du bloc "H-L" révéle qu’en debut de fissuration, la vitesse prend
I’allure de la vitesse de fissuration du chargement a amplitude constant CAL. Apreés la
durée d’application du chargement "H" du bloc "H-L" qui est de 30000 cycles, la
vitesse de fissuration est réduite et est passé 3.41° 10° m/cycle & 2.35" 10® m/cycle.
Les résultats révelent aussi que la durée des blocs en début de fissuration « N=30000

cycles » affectent les durées de vie résiduelles et lales vitesses de fissurations.
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Figure 4.15 Effet de la nature du bloc sur la durée en fatigue de I’éprouvette réparée
par patch
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CONCLUSION GENERALE & PERSPECTIVES

Le but de ce mémoire est I’étude de la fissuration par fatigue des plaques réparées
par patch composite en alliage d’aluminium 7050 T736 sous différents types de
chargements cycliques caractérisés par des surcharges et des blocs variables a

chargement cycligues constant.

La fissuration par fatigue sous chargements a amplitude constant et a chargements

variables (surcharges et blocs de chargements) a montré que :

La réparation par patch composite en Boron/Epoxy présente des effets
bénéfiques sur la durée de vie et |a vitesse de fissuration (augmentation de la
durée de vie et réduction de la vitesse de fissuration sous un chargement

cyclique a amplitude constante.

L’augmentation du rapport de charge a permit d’augmenter la durée de vie et

la vitesse de fissuration

L’augmentation du taux de surcharge "ORL" augmente la durée de vie en
fatigue et réduit la vitesse de fissuration pour les plaques réparées et non
réparées.

La variation de la vitesse de fissuration révéle la présente de deux types de

retard sous I’application des chargements avec des surcharges: des retards

instantanés et des retards différés selon le niveau du taux de surcharges.
Un faible taux de surcharge n’a aucun effet sur la fissuration par fatigue.

Le chargement « L-H » présente un faible effet sur la durée de vie et |e début
de fissuration permet d’augmenter la vitesse de fissuration a la vitesse de

chargement a amplitude constant.

Le chargement « H-L » permet d’augmenter la durée de vie comparativement
par rapport au chargement « H-L » et le chargement « CAL ». La vitesse de
fissuration est réduite aprés I’application du bloc « L » du chargement « H-
L ».
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Finalement, I’application combinée de la réparation par patch et les chargements

avec surcharges permet d’augmenter les durées de vie des structures.
L es points suivants peuvent faire I’objet d’eétudes ultérieures :
Intégration des effets des sous charges sur lafissuration des plaques réparées.

Etudes comparatives pour différents matériaux de la série 7000 (effet de I’ état

de traitements et composition chimique).

Analyse des effets de décollement du patch et la nature de I’adhésive en

présence de chargements variables.
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