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RESUME

Les défaillances par le phénomene de fatigue représentent 90% de rupture des structures
mécaniques en service. La phase d’amorcage représentant la premicre étape d’études antérieures
dépend principalement du chargement cyclique, la microstructure et I’environnement et de la présence
d’entailles. La phase de propagation stable dépend de la nature du matériau utilisé et du niveau de
chargement. Cette phase est caractérisée par la présence de stries de fatigue et phénoméne de
fermeture de fissure associé a la plastification au niveau de la pointe de fissure. L’objectif de cette
theése s’inscrit dans le cadre général de 1’étude de I’endommagement des alliages légers utilisés dans
I’industrie aéronautique a savoir I’alliage d’aluminium 2024 T351. Le théme de recherche porte plus
particulierement sur I’amorcage des fissures de fatigue associé aux effets d’entailles en absence et en
présence des contraintes résiduelles et I’effet de fermeture permettant d’obtenir une courbe intrinséque

du matériau étudi¢ a différent rapport de charge.

L’étude de l’effet de I’amplitude de chargement sur la durée de vie a I’amorcage a permit
d’identifier une loi d’amorcage reliant la contrainte au niveau de I’entaille a la durée de vie a
I’amorgage. La distribution des contraintes déterminée analytiquement et numériquement a partir du
fond d’entaille, dépend du rayon a fond d’entaille et du niveau du chargement appliqué. Les résultats
liés a la phase d’amorcage ont montré que la durée de vie a I’amorgage est affectée par le rapport de
charge "R" ou I’augmentation de ce dernier 1’a fait augmentée (éprouvette type Charpy en flexion
quatre points). Les contraintes résiduelles de compression introduites par flexion quatre points, ont
présenté un effet bénéfique sur la phase d’amorcage. En absence des contraintes résiduelles, les
surfaces de rupture présente une rupture cristallographique. Aux zones des contraintes résiduelles de

compression un effet de frottement est constaté.

Les résultats de la fissuration stable ont permis d’obtenir un modeéle amélioré de fermeture de
fissure basé sur le modele d’Elber et la théorie d’Aliega. La simulation numérique a pour objet
d’étudier une autre type d’éprouvette (éprouvette plate a trou centrale en traction). Les résultats
obtenus présentent les mémes effets des parameétres de chargement et de géométrie comparativement a

celle de I’éprouvette type Charpy.

Mots clés : Fatigue, Alliage d’aluminium, effet d’entaille, amorcage de fissures, propagation de

fissure, Rapport de charge, contraintes résiduelles, surface de rupture
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ABSTRACT

Fatigue phenomenon presents 90% of damaged and fracture of mechanical structures in
service. Initiation stage depends specially of parameters loading, microstructure, environment
and presence of notch and defects. Stable propagation phase depend only of studied materials
and level of applied load. This stage is characterized by the presence of fatigue striations on
fractured surface and crack closure effect. The aim of this thesis concern the study of d

in Al-alloys used in aeronautical structures, especially 2024 T351 Al-alloy.

The scope of this research focuses specially on fatigue crack initiation combined to the
notch effects in absence or presence of residuals stresses at notch and crack closure effects
permit to obtain an intrinsic curve of studied material at different stress ratio. Amplitude
loading effect on initiation fatigue life was studied and initiation law was identified. This law
present stress function at notch to initiation life for specified initiation length. Distribution of
stress was determined analytically and numerically from notch font in function of radius at
notch and the level of applied load. The results shown in initiation stage that the initiation life
was affected by stress ratio “R” when fatigue initiation life was increased by increasing in of
stress ratio (Charpy specimen in fourth bending fatigue test). Compressive residuals stresses
at notches induced by preload have presented beneficial effects on fatigue crack initiation.
Additionally, in absence of residuals stresses, fractured surfaces present crystallographic

fracture. In zones of compressive residuals stresses, rubbed zone is identified.

Results of stable propagation for different stress ratio “R” have used to obtain an enhanced
of crack closure model based on Elber model and Aliega approach. Numerical simulation has
the second scope to investigate another sample (finite plate with central hole in tension). The
obtained results shown the same effects of loading parameter and geometrical comparatively

to the Charpy specimens in fourth bending fatigue tests.

Key words: Fatigue, Aluminum alloy, notch effects, crack initiation, crack growth, stress

ration, residuals stresses, fractured surface
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NOMENCLATURE

a : Longueur de la fissure

ag : Longueur de la fissure initiale

B : Epaisseur de I’éprouvette.

W : Hauteur de I’éprouvette.

b : Exposant de la contrainte en fatigue

C : Exposant de la ductilité en fatigue

Can : Coefficient secuil

D : Diametre de I’arbre

da/dN : Vitesse de fissuration

E : Module de Young

f(a/W) Fonction de calibration 1i¢ a la géométrie de I’éprouvette.
f : facteur de fermeture de fissure

Kic : Ténacité du matériau

K : Facteur de concentration de contrainte

Ks : Facteur de concentration de contrainte

Ke : Facteur de concentration de déformation
K¢ : Ccefficient d’effet d’entaille en fatigue

K; : Facteur d’intensité de contrainte en mode I.
Kt : Facteur d’intensité de contrainte critique.
Kop : Facteur d’intensité de contrainte a 1’ouverture.
K’ : Ccefficient de la lo1 d’écrouissage cyclique
P : Chargement appliqué

m; : Vitesse de fissuration

Ny : Nombre de cycles a la rupture

N; : Nombre de cycles a I’initiation

n’ : Exposant de la loi d’écrouissage cyclique
R : Rapport de charge

Ip : Rayon de la zone plastifiée

t : Epaisseur



to : Epaisseur de référence (condition de déformation plane)

U : Fonction de fermeture

w : Largeur de la plaque

o : Rapport de contrainte/déformation plane

o : Niveaux de préchargements

O¢ : Ccefficient d’adaptation dynamique

Ag : Amplitude de déformations locales en fond d’entailles
Agen : Amplitude de déformation nominale

Ac : Amplitude des contraintes

Aoy Amplitude de contrainte nominale

ACgy Amplitude de contrainte d’ouverture

AKy Amplitude du facteur d’intensité de contrainte seuil
AKer Variation du facteur d’intensité de contrainte effective
AP : Amplitude de chargement

Er : Coefficient de la ductilité en fatigue

€max : Déformation maximale

\Y% : Coefficient de poisson

EN : Déformation nominale

p : Rayon en fond d’entaille

Cnom - Contrainte nominale

Gpic : Contrainte pic

Omax . Contrainte maximale

o, : Contraintes résiduelles

o, : Ceefficient de la contrainte en fatigue
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Introduction Générale

INTRODUCTION GENERALE

Les défaillances par le phénoméne de fatigue représentent 90% de rupture des
structures meécaniques en service. L’¢tude du comportement en fatigue dépend de
plusieurs parametres liés aux conditions de service, des matériaux utilisés, les formes
géométriques, I’environnement, etc. Les structures aéronautiques représentent 1’une
des structures qui sont soumises aux phénomenes de fatigue sous chargement
complexes. L’¢étude en fatigue sous chargement a amplitude constante représente la
1% étape de caractérisation du comportement cyclique du matériau. Il existe en effet
différents paramétres influencant la durée de vie a I’initiation et a la propagation des

fissures telles que le rapport de charge, la fréquence, I’environnement, 1’¢tat de surface,

la présence des contraintes résiduelles, etc.

La prévision de 1’amorcage des fissures de fatigue constitue un probleme crucial
pour le dimensionnement des picces et structures tel que les fuselages des avions

réalisés en alliages d’aluminium a durcissement structural (séries 2000 et 7000).

Les parameétres géométriques (effet d’entaille), de chargement (rapport de charge) et
I’état du matériau caractérisé par la présences des contraintes résiduelles représentent
des effets déterminants pour le service des structures a¢ronautiques. L’effet d’entaille
est caractérisé par des zones de concentration de contrainte qui constituent des sites
privilégiés pour I’amorcage et par conséquent sur la propagation de fissure de fatigue.
La propagation de fissures de fatigue est liée au niveau de chargement réellement
contribuant a I’avancée de fissures de fatigue caractérisant I’effet de fermeture de

fissure.

La présente thése s’inscrit dans le théme : Influence des effets de la géométrie des
entailles sur I’amorcage et la fermeture des fissures. Le but visé est d’étudier I’effet du
rapport de charge, les contraintes résiduelles en présence d’entailles sur la durée de vie
a ’amorcage et I’effet de fermeture de fissures, caractéris¢ par ’effet du rapport de
charge en phase stable de fissuration. Le matériau étudié est 1’alliage d’aluminium

2024 T351.



Introduction Générale

Ce travail est présenté en quatre chapitres :

Le premier chapitre est consacré a une ¢tude bibliographique détaillée se divise en
deux parties. Dans une premicre partie nous d’écrirons les différentes étapes menant a
I’amorgage d’une fissure de fatigue ou 1’on présente les mécanismes d’amorcgages et
les techniques de prévision. Un état d’art sur les effets du rapport de charge, des
contraintes résiduelles et de la géométrie des entailles sur la durée de vie a I’initiation
est présenté. La deuxiéme partie présente un apercu sur la propagation des fissures de
fatigue et les différentes lois et modeles proposé€s ainsi que ’effet du rapport de
charge R sur la fissuration par fatigue. L’ effet de fermeture de fissure et les parameétres

d’influences sur la vitesse de propagation des alliages d’aluminium ont été présentés.

Le deuxieme chapitre présente les procédures expérimentales ainsi que les moyens
de caractérisation de I’amorcage et la propagation de fissure de 1’alliage d’aluminium

2024 T351.

Le troisieme chapitre a fait ’objet de I’étude de I’amorcage de fissure de fatigue a
partir d’une entaille sur €prouvette de type Charpy. L’amplitude de chargement, le
rapport de charge et la présence des contraintes résiduelles de compression ont fait
I’objet de la présente investigation. L’effet de fermeture de fissure sur la vitesse de
fissuration de 1’alliage 2024 T351 en appliquant différents modeles développés
ultérieurement pour les alliages d’aluminium. Une amélioration est portée au modele

d’Elber pour I’alliage d’aluminium étudié.

Le quatrieme chapitre fait I’objet d’une simulation numérique basé sur 1’utilisation
du code de calcul de fatigue ayant pour objet la prédiction de la durée de vie a
I’amorcage et a la propagation de 1’alliage d’aluminium 2024 T351 a entaille large

(plaque a trou central).

La derniere partie présente une conclusion générale et des perspectives qui pourront
faire I’objet de continuité des effets des contraintes résiduelles induites par différentes

méthodes sur I’amorcage des fissures de fatigue.
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l. INTRODUCTION

L’endommagement par fatigue est un phénoméne connu depuis le 19°™ siécle. Ce
phénomeéne a été€ observé pour la premicre fois en 1829 par Alber [1] sur des ruptures
de convoyeurs de charbon. Le développement des industries aéronautiques, spatiales,

0™ siecle a contribué a ’étude et la

nucléaire, transport de gaz et pétrole.... durant le 2
compréhension du phénomene de rupture par fatigue et principalement a I’étude de la
propagation des fissures dans des structures complexes aux différents stades
d’évolution de I’endommagement. Les états d’utilisation de ces structures ont été pris
en compte (histoire de chargement, I’état des matériaux, I’environnement,...). Le mot
fatigue est admis pour désigner le processus d’endommagement et de rupture des
matériaux sous chargements cycliques. Le phénomene de fatigue est a 1’origine de
nombreux cas de rupture catastrophiques. Les plus célebres accidents dus au
phénomene de rupture par fatigue, le crash du premier avion commercial propulsé pat
turboréacteur Comet I en 1954 du fait de ’amorcage de fissure [2] sur les coins des
hublots rectangulaires et de la propagation de ces fissures par fatigue (figure 1).
L’incident de I’avion de la compagnie Aloha Airlines en 1988 (figure 2) a généré la

perte de la moiti¢ de son fuselage. Cela a ¢été dii a ’amorcage et la propagation de

fissures multiples émanant des trous de rivet [3].
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Figure 1. Fissure de fatigue amorcée au coin d’un hublot au cours d’un essai de fatigue en
piscine sur un avion Comet I [2]
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Figure 2. Accident du Boeing d’Aloha Airlines en 1988 [3]

Les recherches sur la fatigue des matériaux métalliques ont eu depuis lors un intérét
croissant. L’histoire de la fatigue de 1836 a 1996 a été décrite par Schutz [4]. Les

chercheurs ont pu découpler I’endommagement par fatigue en trois étapes distinctes :
% Une phase d’amorgage qui correspond a [D’initiation des premicres
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 la rupture de la piece ou de la structure.
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La figure 3 résume les différentes étapes d’endommagement par fatigue.

(. N\
Amorcage de fissures
()] Facteur
-  Phase =p \. de concentration
9 g d’amorgage de contrainte
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0 o | des microfissures
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Figure 3. Différents stades de fissuration par fatigue

Le processus d’endommagement montre plusieurs stades de fissuration et modes de
rupture par fatigue. Forsyth [5] a identifi¢ le stade I, la fissure propagée, est incliné par
rapport a la direction de chargement qui correspond a un glissement ou les contraintes
les plus élevés sont des contraintes de cisaillement (figure 4). Apreés un certains
nombres faibles de grains, la propagation de la fissure tend a s’orienter

perpendiculairement a la direction de chargement, ce stade est nommé stade II.
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Figure 4. Illustration des différents stades de rupture par fatigue (alliage d’Al) [5]
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. AMORCAGE DES FISSURES DE FATIGUES
[I.1. Définition et mécanismes d’amorcage

L’application d’une charge cyclique (d’amplitude constante ou variable) a une piece
se traduit par ’apparition d’un dommage qui comprend deux phases [6]. La premiére
phase, dite d’amorgage, correspond a la formation, le plus souvent a la surface de la
piece a partir de bandes de glissement persistantes ou au droit d’inclusions, de
microfissures et a leur propagation ; ces microfissures cheminent a travers quelques
grains suivant des directions cristallographiques. Elles apparaissent trés tot dans la
durée de vie de la piéce. La deuxiéme phase correspond a la propagation lente d’une
de ces fissures dans un plan perpendiculaire a la direction de I’effort appliqué,

propagation qui se produit en général jusqu’a rupture de la picce.

L’amorgage dans les matériaux métalliques cristallins peut essentiellement naitre de

trois sources différentes:
% le glissement cyclique irréversible,
% I’amorgage a partir de micro hétérogénéités de la microstructure ;
% I’amorcage a fond d’entaille.

L’amorcage des fissures de fatigue résulte de la concentration de contraintes et de
déformations plastiques localisées liées au mécanisme de formation d’extrusions et
d’intrusions. Ces défauts microscopiques (extrusions et intrusions) qui apparaissent
dans la majorité des cas en surface (figure 5), résultent des déformations irréversibles
qui se concentrent dans les bandes de glissement persistantes [7-10] et constituent les
amorces de micro fissures. Elle se propagent par scission le long d’un plan de
cisaillement maximal de a 45° de celui de la contrainte maximale de traction. La figure

6 représente I’amorgage d’une micro fissure apreés extrusions et intrusions [11].
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lo

Intrusion Extrusion

Figure 5. Formation d’intrusions et extrusions dans des bandes de glissement

Les intrusions et les extrusions ne sont pas les seuls mécanismes d’amorgage des
fissures de fatigue. Les inclusions en surface peuvent aussi étre des sites préférentiels
pour I’amorgage des fissures de fatigue [12]. La figure 6 représente une fissure
amorcée auprés d’une inclusion [13] de [Dalliage d’Aluminium 7075 T651.
L’amorcage de microfissures de fatigue peut aussi se produire par décohésion de
I’interface inclusion-matrice suivie de la formation dans la matrice de micropores qui

sont les germes de la macro fissuration [14].

L’¢tude de I’amorcage de fissure de fatigue menée par Xin Bing [15] sur des
alliages d’aluminium a montré que I’amorgage pouvait s’effectuer au niveau des
bandes de glissement ou des inclusions, selon I’amplitude de chargement appliqué.
Pour un chargement important, c’est I’inclusion rompue qui favorise 1’amorcage d’une
fissure ; de plus, si les inclusions rompues se trouvent groupées, les microfissures se
rejoignent facilement et la fissure principale se développe rapidement. Pour un faible
chargement, ce sont les bandes de glissement persistantes qui favorisent

principalement 1’amorgage de microfissures, méme s’il y a des inclusions rompues. Le
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résultat obtenu a montré que la durée de vie liée a la nucléation de fissures amorcées a

partir d’une inclusion est plus faible que lors d’un amorcage a partir d’'une bande de

glissement.

Figure 6. Amorgage d’une fissure apres formations d’intrusions et extrusions [11]

= 0

Figure 7. Amorgage des fissures preés d’une inclusion [12]
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Figure 8. Amorgage des fissures prés d’une inclusion : alliage d’aluminium 7075 T651 [13]

[I.2. Amorcage a fond d’entaille

Dans une structure réelle, les coins, conges ou trous ne peuvent généralement pas
étre évités. Le fait que ces particularités géométriques soient des sites préférentielles
d’amorgage des fissures de fatigue est connu sous le nom d’effet d’entaille. Celui-ci
est dii a la concentration de contraintes qu’ils génerent a leur voisinage. On définit le
facteur de concentration de contrainte K; comme le rapport entre la contrainte G, et la

contrainte nominale oy, :
_ “pic
Ky=—— (D
nom

K, est un facteur adimensionnel et peut dépendre des dimensions de la piéce du fait du

gradient de contrainte en bord d’entaille.

Pour une plaque a trous centrale de diamétre D et de largeur W (figure 9), la

contrainte nominale est définie par :

2)

Ghom :prW—D
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Heywood [17] a donné une relation pour le facteur de concentration de contrainte

pour ce type de géométrie (figure 9).

3)

O—_.‘:fr'

O—?HJPT?

+

Vo

Figure 9. Concentration de contrainte au niveau d’un trou central d’une plaque

Pour une barre cylindrique en acier E 360, entaillée et soumise a un moment
fléchissant, la distribution de contrainte en fond d’entaille est montrée par la figure 10
ou le matériau est supposé é€lastique. La contrainte présente un maximum comax en

relation avec la contrainte globale G par la relation suivante :
Ko @)

Gmax

Le facteur de concentration de contrainte ¢lastique est calculé selon la formule de

Roark [19].

e

ou p et D sont respectivement le rayon en fond d’entaille et le diametre de 1’arbre.

10
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Stress normal to notch plane Oy (MPa)
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Figure 10. Distribution de contrainte en fond d’entaille pour une barre cylindrique entaillée en
acier E360 [18].

Quand la concentration de contrainte est ¢levée, la contrainte maximale est
généralement plastique. Une relaxation de contrainte se produit en fond d’entaille et on

définit dans ce cas les facteurs de concentration de contrainte et de déformation

¢lastoplastique K, et K, selon les formules suivantes :

KG _ —max (6)
ON

K, = -mox (7)
EN

Omax €t €max SONt respectivement les contrainte et déformation maximales, oy et ey

sont respectivement les contrainte et déformation nominales.

11
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.  METHODES D’ANALYSE DE L’AMORCAGE
[lI.1. Analyse élastique

a- Analyse globale

Cette analyse est liée a la mécanique linéaire de la rupture. Elle fait intervenir le
facteur d’intensit¢ de contrainte et le rayon a fond d‘entaille, ou la réparation des
contraintes est décrites par le parametre AK/p introduit initialement par Clark [20] et
Heckel et Warner [21]. Un certain nombre d’auteurs supposent qu’ils existe une
courbe maitresse donnant le nombre de cycle a amorcage, Na en fonction du parameétre
AK/p. Cette approche a ¢€té utilisé par Jack et Price [22], Barsom [23] et Clark [20].
Le domaine analysé par I’approche globale est compris entre 10? et 10° cycles [22].
Pour un rayon a fond d’entaille inférieur a 0.25 mm, le nombre de cycle d’amorcage

est indépendant de ce dernier.

L’¢étude menée par Hammouda et al. [24] a montré que la durée de vie a ’amorgage
d’une éprouvette SENT sous les mémes conditions de chargement dépend du rayon a
fond de entaille p. A p=1 la durée de vie a I’amorgage est de 1’ordre de 4828x10°’
cycles. Par contre a p égale a 0.5 et 0.3, la durée de vie a diminuée respectivement a
988x10° et 38x10° cycles. Dans une autre étude, Hammouda et El-Batanony [25] ont
¢laboré un modele d’estimation de la durée de vie a ’amorcage pour plaque a entaille
tenant compte de I’amplitude de chargement, du rapport de charge, et du rayon a fond

d’entaille.

b- Analyse locale

Dans le domaine de la plasticité confiné, le comportement de la zone plastique est
gouverné par le champ de contraintes et de déformations qui 1’entoure. Un critére
reliant le nombre de cycle a amorgage a I’amplitude de contraintes, AGgg prise a une
distance caractéristique, d, a été proposé par Descatha et al. [26]. Sous la variation des
rayons a fond d’entaille, il a ét¢ montré que le nombre de cycle d’initiation est bien
corré¢lé par le seul paramétre Acg. La figure 11 montre 1’évolution de I’amplitude de

contrainte d’ouverture Acgy en fonction du nombre de cycle sur 1’acier

12
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inoxydable 316L. Cette méthode a fait I’objet d’investigation par plusieurs auteurs

pour prédire la fissuration [27, 28] pour différents matériaux.

108 Aopp + contrainte d'ouverture (MPa)
— ~ O ammnas

Courbe moyenne— {2 15) ==

Acier : type 318

r!c = 59 uym

102 2 L i1|-r13 A I'lf"JI i |lr|-n‘ L
10 10 104 10°  Na : Nbde cycle

Figure 11. Evolution de la contrainte d’ouverture en fonction du nombre de cycle a

I’amorgage [26].

[11.2. Analyse élastoplastique

Le facteur de concentration de contrainte étant défini comme étant le rapport de la
contrainte locale sur la contrainte nominale (équation 1). Cette définition n’est vraie
que si le comportement du matériau a fond d’entaille est ¢lastique. EN présence d’un
comportement plastique (non linéarité du matériau) a fond d’entaille, Neuber [29] a
défini un autre facteur de concentration de contraintes K; égale a la moyenne
géométriques des facteurs de concentration de contraintes K, et de déformation K,

(équation 8)

K, =K, K (8)

ou K, et K, sont respectivement les coefficients de concentration de contraintes et de

déformations calculés en conditions €lastoplastique.

13
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Certains auteurs ont montré que cette analyse surestime 1’effet d’entaille en fatigue
[30, 31]. Certains auteurs [31-35] ont utilis¢ la méthode énergétique de calcul élasto
plastique des contraintes et des déformations en fond d’entaille. Des expressions
empiriques d’évaluation du ccefficient d’effet d’entaille en fatigue Kf, défini comme
étant le rapport des limites d’endurance d’une éprouvette lisse et d’une éprouvette
entaillée ont été déterminé par Peterson [36, 37] (équation 9), Brand [38] (équation).

L’expression de Peterson a été utilisée par Topper et al. [39].

I+a/p

Ke=1+

©)

ou p est le rayon a fond d’entaille et a constante caractéristique dépendant du matériau

et de la géométrie de I’entaille déterminée expérimentalement.

8 =—L (10)

ou O est le ceefficient d’adaptation dynamique

Afin d’appliquer la régle de Neuber a des éprouvettes entaillées et sollicitées en

fatigue, Topper et al [39] ont transposé le facteur Ky a la place de K, soit

K, =K, K, . Tenant compte des expressions de K, et K. (équations 6 et7), K¢ est

exprimée sous la forme :

A A 1/2
Kf=[ 2 ?’J (11)

Acy Aey

ou Ac et Ag sont les amplitudes des contraintes et les déformations locales en fond
d’entailles et Aoy et Agy sont les amplitudes des contraintes et les déformations

nominales.

La relation (11) peut s’écrire sous la forme suivante :

AcAe =K (Aoy.Aey ) (12)

14
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La variation de I’amplitude de la déformation est régie par la loi de comportement

suivante :

1/n'
Aa:£+K'(%j (13)

avec : E : Module de Young
K’: Ceefficient de la loi d’écrouissage cyclique

n’ : Exposant de la loi d’écrouissage cyclique

Pour un chargement d’amplitude constante, on peut écrire :

Ac.Ag = Cst (14)

Si le chargement nominal est €lastique, on a :

AGN

(15)

ASN =
et on peut écrire

(Kf .AGN )2

Ac.Ae = (16)

La courbe de base donnant la résistance a la fatigue du matériau peut étre

caractérisée par la loi de Manson-Coffin [40].

= "¢ 17
2 2 i 2 17
Ag G;c b
€ =—(2N 18
%N 13
A \
= =N,y (19)

ou: o, : Ceefficient de la contrainte en fatigue
b : Exposant de la contrainte en fatigue
e, Coefficient de la ductilité en fatigue

c : Exposant de la ductilité en fatigue
E : Module de Young.

15
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Le nombre de cycles a I’amorgage peut €tre déterminé en connaissant le
ceefficient de concentration de contrainte en fatigue Ky et les caractéristiques du
matériau pour un chargement donnée. Cela est expliqué graphiquement selon la regle

de Neuber (figure 12).
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Figure 12. Méthodologie d’application de la régle de Neuber

lll. EFFET DU CHARGEMENT EN FATIGUE SUR L’AMORCAGE DES
FISSURES

L’estimation de la durée de vie a I’amorcgage a été évaluée par plusieurs auteurs
[41-43] ou plusieurs approches ont été utilisées a savoir le concept du facteur de
concentration de contrainte, le concept Contrainte - Déformation locales et le concept
de la contrainte nominal (approche globale). D’autres chercheurs ont utilisé la méthode
équivalente déformation — densité d’énergie pour prédire I'initiation des fissures de
fatigue [32, 44, 45]. Les travaux cités supposent que la durée de vie de propagation

des fissures de fatigue est trés petite comparativement a la durée de vie a I’amorgage.

Généralement la durée de vie en fatigue des matériaux ou structures dépend de

plusieurs paramétres. En phase d’amorcage, la durée de vie en fatigue est lice

16
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fortement aux parametres métallurgiques, géométriques et de chargements cycliques.

Le parametre important du chargement est le rapport de charge « R » ou son effet
est étudié par plusieurs chercheurs, spécialement dans la zone de propagation stable
[46-49]. L’effet du chargement sur les proportions de la durée de vie totale en fatigue,
caractérisée par les phases amorgage et propagations, a été¢ discuté par Pearson [50].
Dans cette investigation, la durée de vie de propagation de la fissure varie a 100% de
la durée de vie totale a une durée d’environ 2x10* cycles a une faible proportion
approchant la limite de fatigue. Il a ét¢ remarqué que durée de vie a I’initiation

(amorgage) a une longueur de 0.05 mm est affectée par le rapport de charge (figure 13).
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Figure 13. Effet du rapport de charge sur le nombre de cycles a I’initiation d’une fissure de

longueur de 0.05 mm [50]

L’initiation d’une fissure dans 1’alliage d’aluminium 2024 T4 a partir d’une entaille
a été investiguée par Grosskreutz et Shaw [51]. La majorité des fissures de fatigue
dans les alliages d’aluminium utilisés pour les structures aéronautiques s’initient au

niveau des entailles (trous de rivetage) [52].

17
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L’effet du rapport de charge sur I’initiation d’une fissure de fatigue a partir d’un
trou (entaille) a été étudié par Fujczak [53]. Pour des rapport de charge positive,
I’augmentation du rapport de charge a fait diminuée le nombre de cycle a ’amorgage

quand la charge appliquée demeure constante (figure 14).

EFFECTS OF STRESS RATIO ON FATIGCE CRACK [RITILTION

gLLL]

ALTERNATING STRESS x Ii,

t i 1 P
(- | I

i f ’: 1
i
FiliGUE CRACE 1EITIATION CYCLES, Ey

Figure 14. Effet du rapport de charge sur la durée de vie a I’initiation [53]

Récemment, I’étude menée par Ranghantan et al. [54] sur I’évaluation de la durée
de vie a ’amorgage de 1’alliage d’aluminium 2024 T351 en utilisant la théorie des
fissures courtes a montré une augmentation de la durée de vie a ’amorcage avec
I’augmentation du rapport de charge « R » et la contrainte appliquée (Tableau 1). Dans
I’alliage d’aluminium 7449 T7951 I’analyse de la croissance des fissures de fatigue
montrent que pour 1’essai 2 120 MPa la durée d’initiation de la fissure semble étre
important (30% de la durée de vie totale) comparée a I’essai mené a 140 MPa ou la

durée d’initiation est négligeable.

18
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Tableau 1. Comparaison des durées de vie a I’initiation de fissure de fatigue prédites et
expérimentales sous chargement a amplitude constante [54]

Ni (cycles) prediction . Ratio

I\t/[ax reﬁgte R Corner c(ra};k E Through - (Cyje?\)/[

stress (MPa) €0 thicknoss {TT) measured M)  com TT/M
160 0.1 32230 20160 36000 0.90 0.56
160 0.1 34810 21360 32900 1.06 0.65
160 0.1 34960 21420 27000 1.29 0.79
140 0.1 57580 31830 40000 1.44 0.80
140 0.1 57580 31830 58000 0.99 0.55
120 0.1 119650 57110 82000 1.46 0.70
120 0.1 119650 57110 189000 0.63 0.30
180 0.1 24400 15770 29190 0.84 0.54
180 0.1 24400 15770 29000 0.84 0.54
180 0.3 58030 32030 37000 1.57 0.87
180 0.3 58030 32030 40000 1.45 0.80
154 0.3 120370 57430 63710 1.89 0.90
216 0.5 119560 57070 49000 2.44 1.16
252 0.5 57730 31890 29000 1.99 1.10

L’effet du rapport de charge sur la durée de vie a I’initiation et a la propagation
de d’une fissure de fatigue a partir d’une entaille a été étudi¢ par Benachour et al.
[55] sur I’alliage d’aluminium 2024 T351. L’étude a montré que 1’augmentation du
rapport de charge « R » a fait augmenté la durée de vie a I’initiation (Figure 15).
Cette augmentation est due a la diminution de 1’amplitude chargement pour une
charge maximale constante. L’évolution des durées de vie a I’initiation est corrélée
par une équation exponentielle. Additionnement, I’effet d’entaille a été investigué
pour un rapport de charge R=0.1. Il a ét¢ montré que 1’augmentation de rayon de
I’entaille (trou central au niveau d’une plaque fini) diminue la durée de vie en
fatigue a I’initiation. Une augmentation du rayon de 1’entaille de 2 mm a 7 mm a

fait diminué la durée de vie a I’initiation approximativement de 8.5 fois (Figure 16).
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L’¢évolution de la durée de vie a I’initiation en fonction du rayon de I’entaille est

estimé par 1’équation 20 et donnant une bonne corrélation.

11\1016=(4.103 —4.10% 410312 ~3.10%1% +30r* 1) (20)
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Figure 15. Effet du rapport de charge sur la durée de vie a I’initiation [55]
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Figure 16. Effet d’entaille sur la durée de vie a I’initiation a R=0.1 [55]

Ngiau et Kujawski [56] ont montré que les séquences de chargement a faible
amplitude de chargement a 100% de la limite d’endurance de 1’alliage 2024 T351 ont
accéléré la phase d’initiation que la propagation de la fissure en particulier dans le
domaine de la fatigue oligocyclique. Additionnellement, 0.5 mm de la longueur de la
fissure a été considéré pour définir la phase d’initiation (nombre de cycle a I’initiation)

(figure 17).

20



Chapitre 1. Etude Bibliographique

10 Propagation Lils, M,

e 1 iaBonLie N, — &

Crack Length {mm)
£

Figure 17. Phase d’initiation et propagation d’une fissure de fatigue du 2024 T351 [56]

IV. EFFET DES CONTRAINTES RESIDUELLES SUR L’AMORCAGE
ET LA PROPAGATION DES FISSURES DE FATIGUE

Les contraintes résiduelles sont celles qui subsistent dans une structure en équilibre
et en absence de toute action extérieure. Ces contraintes ont diverses origines [57].
Généralement les contraintes résiduelles sont localisées dans les couches superficielles
du matériau [58]. Les déformations a I’origine des contraintes résiduelles peuvent étres

de différents domaines. Elles sont divisées en trois catégories (figure 18) :

% Les contraintes résiduelles du premier ordre : elles sont homogénes dans
de large zones du matériau, elles sont équilibrés dans I’ensemble de la
piece et provoquent des déformations dans la piece a 1’échelle

macroscopique.

% Les contraintes résiduelles du deuxiéme ordre : elles sont homogénes a
I’intérieur d’un grain ou d’une phase, elles sont équilibrés sur plusieurs

grains et entrainent des déformations a I’échelle du grain.
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% Les contraintes résiduelles du troisiéme ordre appelées contraintes
résiduelles microscopiques hétérogenes. Elles sont en équilibres dans une
partie d’un grain et sont reliées a toutes les déformations qui existent au

niveau du réseau cristallin.
Le champ des contraintes résiduelles apparait comme la superposition des

contraintes résiduelles des trois ordres.

c, =06, +c!'+ol" (21)

T

Figure 18. Ordres des contraintes résiduelles

Il existe différentes méthodes pour introduire intentionnellement les contraintes
résiduelles. On peut citer : les traitements thermiques [59, 60], les déformations
plastiques tel que le grenaillage [61, 62], I’expansion de trous [63-65], le
préchargement mécanique [66-70], ....etc. Les séquences de chargement peuvent
induire des contraintes résiduelles lors de la fissuration par fatigue (effets de surcharge)

[71, 72].

L’¢étude expérimentale menée par Amrouche et al. [64] de I’effet d’expansion a
froid de I’alliage 6005 TS5 a montré une amélioration de la durée de vie par
I’introduction des contraintes résiduelles par expansion. L’augmentation du degré

d’expansion a augment¢ la durée de ré-initiation de la fissure (figure 19).
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Figure 19. Longueur de la fissure en fonction du nombre de cycle [64]

Une technique simple permettant d’investiguer les effets des contraintes résiduelles
sur I’initiation et la propagation des fissures par ’utilisation d’une poutre en flexion
déformée plastiquement. Cette technique utilisé¢ dans notre étude a été utilisé par Jones
et Dunn [66]. Les auteurs ont introduit les contraintes résiduelles par pré-déformation
plastique en flexion sur [’alliage d’aluminium 2024 T351. La technique de
prédeformation plastique a été aussi appliquée par Benachour et al. [73] sur une plaque
trouée en alliage d’aluminium 2024 T351. Des contraintes de traction au niveau de
I’entaille (trou) ont ¢été générées. En absence des contraintes résiduelles,
I’augmentation du rapport de charge a augmenté la durée de vie a D’initiation. La
présence des contraintes résiduelles de traction a diminué la durée de vie a I’initiation

(tableau 2).

Tableau 2. Effet du rapport de charge et des contraintes résiduelles de tension sur la
durée de vie a 'initiation [73]. Récemment, une autre étude sur I’effet des contraintes
résiduelles sur la propagation des fissures de fatigue a été menée par Benachour et al.
[74]. Des contraintes résiduelles de compression ont été générées par prédéformation
au niveau des entailles (trous), appliquées a des alliages d’aluminium a durcissement
structurales 2024 T351 et 6061 T6. Le champ des contraintes résiduelles est affecté par

le niveau de prédéformation (figure 20). Les courbes des vitesses de fissuration (figure
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21) montrent que ’augmentation du niveau de predeformation a diminué les vitesses

de fissuration (présence des contraintes de compression au niveau de 1’entaille).

Tableau 2. Effet du rapport de charge et contraintes résiduelles de tension sur la durée de vie

a ’initiation

Contraintes Ni (cycles)
résiduelles (CR)
de tension R=0.1 R=0.2 R=04
Sans CR 1.21x10° 3.43x10° 1.85x107
Niveau 1 2.14x10° 4.32x10° 1.15%x10°
Niveau 2 1.96x10° 3.07x10° 6.02x10°
Niveau 3 1.78x10° 2.71x10° 7.84x10°
100
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Figure 20.a Effet du niveau de prédéformation sur la distribution des contraintes résiduelles (I)
2024 T351 (II) 6061 T6 [74]
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Figure 20.b Effet du niveau de prédéformation sur la vitesse de fissuration (I) 2024 T351
(ID) 6061 T6 [74]

La dur¢e de vie a ’amorcage est affectée par la présence des contraintes résiduelles
induites par prédéformations sur des éprouvettes DEN (Double Edge Notch) en acier
1080 [75]. La durée de vie a ’amorgage pour une longueur de fissure de 0.1 mm

représente 44% de la durée de vie a la rupture.

L’¢étude de I’effet des contraintes résiduelles sur ’amorgage des fissures de fatigue
de l’acier X65 mené¢e par Meézicre et al. [70], et générées par préchargement
mécanique en flexion quatre points, a montré que dans le domaine d’endurance étudié,
les contraintes résiduelles de compression conduit a une augmentation du nombre de

cycles a amorcage (figure 21). En revanche, les contraintes résiduelles de traction ne
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modifie pas, de fagon significative, la courbe d’endurance par rapport aux €prouvettes

sans contraintes résiduelles (éprouvettes détentionnées).

Aot (MPa)

O Eprouvettes détentionnées
B Contraintes résiduelles de traction

® Contraintes résiduelles de compression

100 L il||1] | LI} IlIIJI ] L ||||4| 1 L

1E+3 1E+4 1E+5 1E+6 1E+7

N (cycles)

Figure 21. Effet des contraintes résiduelles sur 1’amorcage des fissures de fatigue de 1’acier
pour pipelines X65 [70]

L’effet des contraintes résiduelles générées par expansion des trous pour rivetage de
plaques en alliage d’aluminium 2024 T3 a montré que la durée de vie a I’initiation est
importante aux faibles niveaux de chargement cycliques par rapport aux trous non
expanses [76] (figure 22). Par contre aux forts niveaux de chargements, la durée de vie
a ’amorcage pour les trous expansés est la méme que les trous non expansés. Cela
montre qu’aux faibles niveaux de chargement, le coefficient de concentration de
contrainte est inférieur pour les trous expansés comparativement aux trous non
expanses. L’effet des contraintes résiduelles sur la propagation des fissures a ét€ aussi
¢tudié. Les résultats montrent que la durée de vie en fatigue est affectée par le degré
d’expansion des trous i.e. le niveau des contraintes résiduelles de compression au

niveau des trous (figure 23).
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Figure 22. Durée de vie a I’initiation estimé par le code AFGROW de I’alliage 20245 T3 [76]
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Figure 23. Estimation de la durée de vie en fatigue en présence des contraintes
résiduelles utilisant le code AFGROW du 20245 T3 : (a) 6 KN (b) 15 KN [76]

L’effet des contraintes résiduelles générées par préchargement mécanique sur la
fissuration par fatigue en flexion quatre points de 1’alliage d’aluminium 2024 T351 a
été étudi¢ par Jones et Dunn [66] (figure 24). La fissuration a travers un champ de

contraintes résiduelles a été prédite par I'utilisation du concept de la méthode de
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superposition ou les contraintes résiduelles sont supposées stable durant la propagation
et les caractéristiques mécaniques restent inchangeables. Les résultats ont montré que
la propagation a travers un champ de contraintes résiduelles a été affectée. Une
augmentation de la durée de vie a été constatée en présence des contraintes résiduelles
de compression comparativement a la propagation en absence des contraintes

résiduelles (figure 25).
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Figure 24. Profil des contraintes résiduelles obtenu par préchargement mécanique en flexion
quatre points [66]
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Figure 25. Effet des contraintes résiduelles de compression sur la durée de vie en fatigue [66]
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V. PROPAGATION DES FISSURES DE FATIGUE

[lI.1. Approche de la mécanique de larupture

La mécanique de la rupture reste 1’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 géométrie de la structures et la longueur de la fissure. Parmi ces
variables, on distingue le facteur d’intensité de contraintes « K », I’intégrale de contour « J »,
le taux de restitution d’énergie « G », le chargement cyclique appliqué (rapport de charge,

amplitude de chargement, surcharge...), la microstructure, la fréquence.
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 ¢lémentaires décrits ci-dessous (Figure 26).

Yy Yy

Mode 1 Mode 1II Mode III

Figure 26. Modes élémentaires de rupture
% Mode I: Mode d’ouverture (Contrainte de traction appliquée
perpendiculairement au plan de la fissure).

% Mode II: Mode glissement plan (scission dans le plan de la fissure et

appliquée perpendiculairement au front de la fissure).

% Mode III : Cisaillement anti-plan (scission dans le plan de la fissure et

appliquée parallelement au front de la fissure).

29



Chapitre 1. Etude Bibliographique

Dans le cas  général, la surface de rupture se développe suivant une
combinaison de ces trois modes. Notons que les ruptures brutales résultent souvent de
la propagation des fissures en mode I. C’est laraison pour laquelle la mécanique

de la rupture s’intéresse plus particulierement a ce mode.

Le champ des contraintes au voisinage de la pointe de fissure (figure 27) est donné

dans le cadre de 1’¢lasticité linéaire par 1’équation de Westergaard [77]

UO Pp

AEEEEEE

ARRRARE

Figure 27. Fissure en mode I - Etat de contrainte au niveau de la pointe de la fissure

Le champ de contrainte pour une plaque sollicitée en mode I est décrit par le systeme

d’équations 1:

c..(0)= K cosg£1+sin9 sinﬁj
W amr o 2 272

K 0 0 30
c..(0)=—Lcos—| sin—.sin — 22
«(0) - 2( : 2j (22)
6, = V(Gxx +ny) DP
o, =0 CP

ou K| représente le facteur d’intensité de contrainte en mode I.
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Le facteur d’intensité de contrainte « K » est défini en fonction de la distribution des
contraintes Gy, par la relation :

Ky =+2nlimo, (r,0)f'? (23)

r—0

Le facteur K rassemble a lui tout seul I’influence de la dimension de la fissure, des

forces appliquées et de la géométrie de la piéce fissurée et s’exprime en MPa+/m .
b. Zone plastique au niveau de la pointe de la fissure

La mécanique linéaire de la rupture prédise des contraintes infinies a 1’extrémité
d’une fissure aigue. Mais dans les métaux réels, 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 situ¢ a une distance r de la

pointe d’une fissure sollicité en mode I (0=0) est égale a :

K

N 2mr

o = (24)

Irwin [78], sur I’hypothése d’une zone plastifié circulaire (figure 28), définit le rayon

de la zone plastifiée par :

K7

I, = (25)
P 27‘CG§,

La taille et la forme de la zone plastifiée dépendent essentiellement de 1’état de

contraintes. Irwin propose pour un état de déformations planes la forme suivante :

2
r:Kl
P 2

6n6y

(26)
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Figure 28. Distribution des contraintes en pointe de fissure (Zone plastique)

En réalit¢ la zone plastique posséde une forme complexe. En mode I, la zone
plastifiée est constituée de deux ailes. Les criteres de plasticité de Von Mises et Tresca
nous permettent de déterminer la forme de la zone plastifiée en contraintes planes et

déformations (Figure 29) exprimées par les relations suivantes :

En contraintes planes :

e C(ritere de Von Mises

r,(0)= zljj ;- cos’ [%](1 +3sin? (gn (27)

e C(ritere de Tresca

2 2
r.(0)= Ki cos? 9 1+sin9 pour 0<O<T (28)
P 2 2
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En déformations planes :

e C(ritere de Von Mises

: (0)- %COSZ@[@_M 43 sinz[gn (29)

e C(ritere de Tresca

2 2
I, (6)= Lcos2 (gj(l —2v +sin gj si< 0 < 2Arcsin(1-2v)

~ 2nol 2
o (30)
I, (9) = 12 sm2(9) si2Arcsin(l1-2v) < 0 <m

oL

2

1.5 |
1
Plane Strain

Plane Stress
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2m0,° X

K¢

Figure 29. Contours des zones plastiques en mode I
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[1l.2. Modéles de propagations

a- Domaines de fissurations par fatigue

Comme nous venons de le voir plus haut, les fissures de fatigue s’amorcent
généralement a la surface du matériau, en un ou plusieurs endroits, la propagation est
souvent transgranulaire dans une direction cristallographique définie, méme lorsque
I’amorcage est intergranulaire, c’est le stade I (état de contraintes planes). Ensuite,
intervient le stade II au cours duquel la fissure quitte le plan de scission maximale pour
se propager dans le plan de contrainte normale, c’est-a-dire perpendiculaire a la

contrainte principale maximale (état de déformation plane) (figure 4).

La compréhension du phénomene de fatigue réside dans I’étude de la vitesse de
fissuration, dans ce cadre la mécanique de la rupture a fortement contribuer a 1’étude
de nombreuses lois liant la vitesse de fissuration en fatigue a des paramétres
caractéristiques déterminée analytiquement. D’une fagon générale nous pouvons
expliciter une loi semi — théorique « loi de propagation de fissure » Si nous considere
une structure contenant une fissure de longueur « a », et on suit le comportement de
cette fissure (la longueur en fonction du nombre de cycle appliqué N) pendant un
essai de fissuration, sous un spectre de chargement (amplitude constant ou amplitude

variable), on constate que cette croissance continue jusqu’a la rupture (figure 30).
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Figure 30. Evolution de la longueur de fissure en fonction du chargement appliquée [79]

La durée de vie des structures avec des fissures initiales est trés étroitement li¢e a la
période de propagation de la fissure ou la durée d’initiation est essentiellement courte,
les approches ¢lastiques linéaires actuelles tentent de décrire la croissance de fissures
stable et instable par un taux de propagation de la fissure. Ce taux de propagation
(vitesse de fissuration) est défini comme la croissance incrémentale de la fissure « da »,
divisé par le nombre incrémentale de cycles de chargement « dN » et fonction du
facteur d’intensité de contrainte au cours du cycle de chargement. La figure 31
représente une illustration schématique de I’évolution de la vitesse de fissuration.
Cette évolution de la vitesse de fissuration permet de faire distinguée trois domaines

de fissuration décrits ci-dessus.
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Figure 31 : Représentation schématique de I’évolution de la vitesse de fissuration [80]

*

Domaine I : domaine des faibles vitesses de fissuration ou les effets de
I’environnement et de la microstructure sont prédominants. Pour décrire
effectue généralement des essais a AK décroissant pour

ce domaine, on

déterminer la valeur de AK|

Domaine II : domaine des vitesses moyennes ou de Paris ou la vitesse de
propagation varie linéairement avec AK en échelle bi-logarithmique. La fissure
se propage le plus souvent dans un plan perpendiculaire a la direction de 1’effort

appliqué. C’est le domaine ou s’applique la loi de Paris [81, 82];

Domaine IIl : 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 trés vite a la rupture de la

piece (pour K .x = Kjc).
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Pour décrire la partie lin€aire de cette courbe (domaine II), Paris a proposé la
relation empirique :

da m
—=C(C(AK

dN (4K) (31)
Ou C et m sont des constantes dépendant du matériau, des conditions de chargement et

de I’environnement.

b. Lois de fissuration

L’estimation de la vitesse de fissuration et la prédiction de la durée de vie résiduelle
sont importantes pour la conception des structures sous 1’effet du phénomene de
fatigue. Plusieurs contributions ont ét¢ menées dans le but de développer des modeles
de fissuration pour des chargements cycliques (chargement a amplitudes constantes ou
chargements a amplitude variable). La majorité des modeles proposés ne tient pas
compte de tous les parametres et conditions, et la totalité¢ de la courbe de propagation
da/dN (figure 31). Les différentes lois et modeles proposé€s, sont basées sur
I’intégration de 1’équation de la vitesse de fissuration afin de prédire de la durée de vie

en fatigue.

a.l. Modele de Paris

La plupart des applications actuelles des concepts de la mécanique linéaire de la
rupture €lastique pour décrire le comportement de fissure sont associées a la région 11
(figure 9). Le mod¢le de Paris [81, 82] décrit par I’équation 31, représente la premiére
application de la mécanique de la rupture a la fatigue. L’utilisation de la loi de Paris
est limitée par son utilisation que dans la région II (propagation stable) et ne peut
décrire les régions (1) et (III). Cette loi ne prend pas en compte 1’effet du rapport de
charge « R » et dépend du matériau utilisé ou la valeur du coefficient « m » pour les

alliages légers est entre 2 et 4.

Pour décrire plus comlétement la courbe de propagation a des vitesse tres lentes
et pour la zone de propagation rapide ,certaine autruers ont intégré a la formulation des

valeurs de K (seuil de propagation )et de Kc (valeur critique du facteur d’intensité de
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contrainte).

a.2. Modele de Walker

La principale limite de la loi de Paris est son incapacité a de prendre compte de
I’effet du rapport de charge. Cet inconvénient a été¢ notifi¢é par Walker [83] afin
d’améliorer le modele de Paris en incluant 1’effet du rapport de charge. Walker a
proposé le paramétre AK, qui est équivalent au facteur d’intensité de contrainte a R =0
et qui provoque la méme vitesse de propagation au K, réelle, et la combinaison du

rapport R. Elle est exprimée par la relation suivante (équation 11) :
A'I<:I<max(1_R)yw (32)

Ou AK . =AK/(1-R)et I’équation 32 devient :

AK = AK /(1-R )77 (33)

Par conséquent, la loi de Walker est représenté par :

da AT
—{W} oY
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Pour R = 0, I’équation 34 est écrite sous la forme :

da

=y (aK)™ (35)

Les parametres C,, et m,, sont respectivement équivalents aux parametres C et m de
la loi de Paris. Le modele de Walker est une modification du modele de Paris tenant

compte de ’effet du rapport de charge ou un troisieme parametre a €té introduit « yy, ».

a.3. Modéle de Forman

Forman [84] a amélioré le modéle de Walker en suggérant un nouveau modele dont
est capable décrire la région III de la courbe de la vitesse de propagation et inclut

I’effet de rapport de charge. La loi de Forman est donnée par :

da _ C(AK)"™
dN  (1-R).(K¢ -K

(36)
max)
ou K¢ est la ténacité du matériau fonction de I’épaisseur considérée de la piece ou de

la structures.

Le modéle de Forman est capable de représenter le stade de la propagation stable
(région II) et le stade de la propagation instable (région III). Des modifications du
modéle de Forman ont été proposés par Hartman et Schijve [85] afin de tenir compte
du facteur d’intensité¢ de contrainte seuil AKy (région I). Le modele modifié est

représenté par I’équation 37.

da  C(AK - AKg)"

dN  (1-R)K.-AK

(37)

a.4- Equation de Forman/Mettu : NASGRO équation

Le modele NASGRO utilis¢ dans la prédiction de la vitesse de propagation de
fissuration de fatigue a ¢ét¢ développé par Forman et Mettu [86]. Le modele de

NASGRO predit la vitesse de fissuration pour les trois domaines et est sous la forme :
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) [1 _AKy, jp
da_ CKEJAK} L Ak (38)

_ q
dN 1-R (1 ] KmaXJ
Kcrit

C, n, p, q sont des paramétres empériques et K., et K. sont respectivement le facteur

d’intensité de contrainte maximale et le facteur d’intensité de contrainte critique.

f représente la contribution de la fermeture de la fissure :

K max(R,AO +AR+AR? + A3R3) R>0
f=K°p =JA,+AR —2<R<0 (39)
Ay - 24, R <-2

Les coefficients A; sont données par :

1
a

Ag =(0.825- 0340 +0.050.2 {cos{% Oy /coﬂ

Ai =1, =(0.415-0.0710)5,,,, /54 (40)

A2 ZI_AO—AI—A3

a : Rapport de contrainte/déformation plane

/o, :Rapport de la contrainte maximale appliquée sur la contrainte d’écoulement

Y max

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

. % I_f (I+CyR)
AK :AKO(a+a0j /(m] (41)

AK, : Amplitude du facteur d’intensité de contrainte seuil a R =0

a : Longueur de la fissure
ao : Longueur de la fissure initiale
Cu : Coefficient seuil

Les valeurs de AK,, et Cy, sont données par la base de données matériels
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L’effet d’épaisseur est inclut dans le modé¢le et dépend du rapport k., /k,. donné par :

2
t
Ko g )
T —1+B,e to (42)
Kic

Kic : Ténacité du matériau
Ay, By : parametres d’ajustement
t : Epaisseur

to: Epaisseur de référence (condition de déformation plane)

La condition de déformation plane est définie par :
ty =2.5(Kic /0, ) (43)

On remarque que ce modele décrit tous les domaines de propagations et tient
compte des caractéristiques du matériau : la ténacité, la limité élastique et des

parametres de chargements : rapport de charge et effet de fermeture de fissure.

a.5. Modéle exponentiel

L’évaluation de la durée de vie en fatigue par I’équation de Forman/Mettu demande
des procédures numériques lourdes pour 1’évaluation des tous les parametres et
I’intégration numérique. Afin de balayer ces inconvénients, un nouveau modele simple
a ¢été ¢laboré par Mohanty et al. [87, 88] nommé modele exponentiel reliant la
longueur de la fissure au nombre de cycles et dépend des parametres du matériau et

des parametres de fissuration. La forme de 1’équation exponentielle est de la forme :
m;; (Ny-N;)
a;=ae (44)

J

L’exposantm;;, spécifiant la vitesse de fissuration, est calcule a partir de 1’équation

ln(aj)
L (45)

suivante :
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Le comportement de fissuration par fatigue dépend de la longueur initiale et du
chargement appliqué. En utilisant le modele exponentiel décrit par 1’équation (44)

« a; » représente la fissure initiale et le terme m;; est calculé de facon incrémentale. Ce
ij

modele a été appliqué pour la fissuration par fatigue sur les alliages d’aluminium 2024
T3 et 7020 T7. Récemment ce modele a été aussi appliqué pour la fissuration de

I’alliage d’aluminium 2024 T351 [89].

Parmi les parameétres de chargement liés aux modéle de propagation, figure le
rapport de charge exprimé par le rapport du facteur d’intensité de contrainte minimal
sur le facteur d’intensit¢ de contrainte maximale (R=K,;/Ky.x). L’influence de
I’augmentation de ce paramétre se traduit par un décalage des courbes de fissuration
vers les faible valeurs du facteur d’intensité de contrainte et augmentation de la vitesse

de fissuration. (Figure 32).

log (da/dN)

log (AK)

Figure 32 : Illustration de I’effet du rapport de charge R sur la fissuration par fatigue

L’influence de ce parametre de chargement sur la fissuration par fatigue des alliages
d’aluminium de la série 2000 a fait I’objet de plusieurs ¢tudes [90-94]. L’effet du
rapport de charge sur la propagation des fissures longues de 1’alliage d’aluminium
2024 T351 (Figure 33) a été étudié expérimentalement par Kujawski [90] pour des

valeurs positives et négatives. Un décalage des courbes vers les hautes vitesses
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de fissuration avec 1’augmentation du rapport de charge. L’effet du rapport de charge
sur la durée de vie et la vitesse de fissuration de 1’alliage d’aluminium 2024 T351 a été
¢tudié par Benachour et al. [49]. L’augmentation du rapport de charge a fait augmenté
la durée de vie et la vitesse de fissuration (Figures 34, 35). Aux hautes valeurs du
facteur d’intensit¢ de contrainte, un effet de microstructure se présente ou une

diminution de la vitesse de fissuration est remarquée.
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Figure 33 : Effet du rapport de charge sur la fissuration de I’alliage 2024 T351 [90]
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Figure 34. Effet du rapport de charge sur la durée de vie en fatigue du 2024 T351 [49]
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Figure 35. Effet du rapport de charge sur la vitesse de fissuration du 2024 T351 [49]
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I11.3. Fermeture de fissure

L’explication du phénomene de fermeture de fissures et la mise en évidence
expérimentale a été étudié par Elber [95, 96]. Ce phénomene est expliqué par la
formation de zones plastique au niveau de la pointe de la fissure (figure 36). Le

principe d’ouverture et fermeture de la fissure est illustré par la figure 37.

Fissure de fatigue

L /.y

IS

Enveloppe de zones
plastique prévues

Figure 36 : Développement d’enveloppe de zones plastiques autour d’une fissure de fatigue
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crack tip

crack advance

|
A *

*
|
|
permanent plastic
elongation

crack opening

crack closure

1{111111

time

e
-]

- Material loaded in compression
- Material yielding in tension

Figure 37. Principe d’ouverture et fermeture de la fissure induit par plasticité

D’autres mécanismes peuvent participer a la fermeture de la fissure, la fermeture

induite par rugosité (figure 34.a) et la fermeture induite par oxydation (figure 34.b).

Front de fissure

\

Front de fissure
~

Figure 38. Mécanismes de fermeture de fissure (a) par rugosité (b) par I’oxyde

Elber a proposé en se basant sur le modele de Paris une relation dans le cas ou la

fissure est entierement ouverte :

da N
N C(AK ) (46)

ou AI<eff = I<max_l<ouv
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Elber [96] a montré que la variation du facteur d’intensité de contrainte effective

AKgr peut s’écrire en fonction du rapport de charge:

AK . = U(R)AK (47)
avece .
K -K
U R — max ouv 48
( ) Kmax _Kmin ( )

La fonction U(R) a fait I’objet de nombreuses ¢tudes. Elber [96] fut le premier a
déterminer la fonction U(R) pour I’alliage d’aluminium 2024 T3 dans un état de

contrainte plane.
U(R)=0.5+0.4R 0.1 <R<0.7 (49)

Des recherches ont été menées afin de déterminer les contraintes d’ouverture et de
fermetures a travers des études expérimentales [97-100], des analyses numériques

[101-104] et des développements numériques [105-108]

L’¢étude de I’effet du rapport de charge menée par Schijve [109] sur la fissuration
par fatigue de D’alliage 2024 T3, pour un état de contrainte plane, a permit de
déterminer une fonction de second ordre du rapport de fermeture de fissure (équation
50). La figure 39 montre la variation de la vitesse de fissuration en fonction du facteur
d’intensité de contrainte effective dont la fonction de fermeture a donnée une bonne

corrélation.

U(R)=0.55+0.35R +0.1R? -1<R<0.54 (50)

Benguediab [110] a aussi déterminé une fonction U® de deuxiéme ordre pour
I’alliage d’aluminium 2024 T351. 11 montré que le rapport K,,/K..x ne devient
constant que lorsque K.« dépasse une valeur critique de 15 wmpraym (figure 40). La
fonction U(R) déterminée, en déformation plane, est donnée par 1’équation 51.
L’¢évolution de la vitesse de fissuration da/dN en fonction de AK.s est donnée par la
figure 37 ou il a été constaté un regroupement de toutes les courbes quel que soit R.

Un mode¢le similaire au modele d’Elber a été aussi déterminé par Benguediab [110]
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utilisant I’analyse d’Alliaga et al. [111]. les constantes a et b appliqués aux résultats

obtenus (figure 41)

U(R)=0.35+0.081R +0.6R> R>0.1 (51)
rﬂ
a~0.12 ‘;'"ﬁ
o
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Figure 39 : Relation da/dN - AK.¢ pour 1’alliage 2024 T3 [109]
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Figure 40. Evolution du rapport U en fonction de Ky, [110]
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Figure 41. Evolution de la vitesse de fissuration da/dN en fonction de AKy pour 1’alliage
d’aluminium 2024 T3 [110]

Des études sur la fermeture des fissures de fatigue ont montré que le rapport U ne
dépend pas que du rapport de charge [112, 113] mais aussi du facteur d’intensité de
contrainte [114, 115]. Kumar et Garg [113] ont étudié I’effet de fermeture de fissure
sur I’alliage 6061 T6. Une fonction de fermeture de fissure de 2°™ ordre en fonction
du rapport de charge a été évaluée (équation 52). L’évolution de la vitesse de
fissuration en fonction du facteur d’intensit¢ de contrainte effective, AK.y, par
I’utilisation de la fonction U (équation 52) est représenté sur la figure 42. Les
dispersions (écarts) ont été considérablement réduites par rapport a la variation de la
vitesse en fonction de ’amplitude de facteur d’intensité de contrainte, AK. L’effet de
predeformation sur la fermeture de fissure a été aussi investigué par les mémes auteurs
[116]. La fonction de fermeture de fissure U développée, est liée a la limite d’¢€lasticité

du matériau (predeformation) et au rapport de charge (équation 52).

U=0.69+0.5R +0.12R? 0<R<0.3 (51)

U:Z—S+O.SR+O.12R2 0<R<0.3 (52)
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Figure 42.a. Evolution de la vitesse de fissuration da/dN=f(AK.¢) pour I’alliage 6061 T6 [112]
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Figure 42.b. Evolution de la vitesse de fissuration da/dN=f(AKc¢) pour I’alliage 6063 T6 [112]

49



Chapitre 1. Etude Bibliographique

L’investigation menée par Petit et al. [117] sur I’effet de fermeture de fissure a montré que
pour une large série d’alliages d’aluminium, les courbes de fissuration en régime II sont
calées sur une seule courbe (figure 43), représenté par une droite de pente m= 4. Des essais
sur I’alliage 2024 T351, effectués par McMaster et al. [118], ont montré que la pente m est de

I’ordre de 4.19 en utilisant le modele d’Elber. Le modeéle ainsi déterminé est de la forme :

da

— =1.0237x10 M AK &% (53)
dN )
| W 20247351 0.1 ;
| - 20241351 R=0.5 §.d
o6 | * 2618T65] =0.01 )
« 2618 T651 =01 /
' 0 2618 T651 0.3 ol
v 2618 T6ST R=0.5 ’46
© 2090 PR var. i oL
¥ Al-4.6Cu-1.1Li PA R=0.05 i
107 | 4 8090 OR R=0.1 e ]
[ v ur075 17351 R=0.1 2%
| ® 7175M 17351 R=0.1 o
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| 47075 24h 200%c  R=0.1 e
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Figure 43. Vitesse de propagation en fonction de AKesr et R [117]

Ibrahim et al. [119] ont développé un modele analytique de fermeture de fissure
basé¢ sur le modele de Dugdale. Ce modele est exprimé par une €équation empirique
dépendant du rapport de charge, du chargement maximum et de la limite €lastique oy

du matériau.

Y
20 _q 1—5(%—“J (53)
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Pour des valeurs positives du rapport de charge les parametresa, 3 et y sont données
respectivement par 1’équation :
o =0.63+0.2375tan(R)
B=0.56(1-R) (54)
y=1.45-0.45R
Le mod¢le développé, pour un chargement a amplitude constante, a calé les vitesses
de fissuration en fonction du facteur d’intensité de contrainte effective sur une seule
courbe (figure 44) pour les alliages d’aluminum 2024 T3, 7050 T76 et 7050 T6. la
pente de la courbe est de 3.85.

L’investigation du phénoméne de fermeture de fissure menée par Zhang et al. [120]
sur I’alliage 7475 T735 a permit d’évaluer le rapport de fermeture U en utilisant la
méthode NTCG (méthode de fissuration prés du seuil : Near Threshold Crack Growth
method). Ce rapport dépend seulement du rapport de charge (équation 55). Il a été
constaté que I’effet de fermeture de fissure n’est pas important aux hautes valeurs du
rapport de charge (R>0.8). Une étude similaire a celle d’Elber sur I’effet du rapport de
charge et fermeture de fissure a ¢té conduit par Katcher and Kaplan [112] sur la
fissuration de D’alliage 2219 T851. Une fonction empirique linéaire du rapport de
fermeture U a été déterminée (équation 56). L’évolution de U en fonction du rapport

de charge est montrée par la figure 45

U=0.56+109R +0.326R 2 (55)

U=0.68+0.91R 0.08 <R <0.32 (56)
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Figure 44. Vitesse de fissuration, da/dN fonction de AKeff pour les alliages d’aluminium

2024 13,7050 T76 et 7075 T6 [119]
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Figure 45. Effet du rapport de charge sur la fermeture de fissure des alliages d’aluminium

2219 T851 et 2024 T3 [112]
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D’autres modeles développés, dépend non seulement du rapport de charge mais
aussi du facteur d’intensité de contrainte maximale [121-123]. L’étude de la fissuration
par fatigue de I’alliage 7091 T7 menée par Hudak et Davidson [122] a montré que le
rapport de fermeture dépend des variables de chargement (K,,.x, Ky,). L’expression du

rapport de fermeture est donnée par 1’équation 63
U=1-Ky /Kpax (57)

Dans d’autres travaux, Bachmann et Munz [123] ont montré¢ que le rapport de
fermeture de fissure U augmente avec I’augmentation de K.x. Ko dépend du rapport
de charge. En supposant une relation linéaire entre K,, et R sous la

forme K, =6.67R +4.27, Bachmann et Munz ont proposé une relation du rapport de

fermeture exprimée par 1’équation (58):

Ul {1_6.67R+4.27} (58)
I-R| Kpm K

max max
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. MATERIAU ET METHODES EXPERIMETALES
I.1. Objectifs de I’étude expérimentale

L’étude expérimentale utilisée pour notre ¢étude a été initialement conduite au
niveau de Centre des Matériaux par M. Benachour [124]. Le but de présentation de
cette partie est de mettre en évidence les procédures expérimentales utilisées pour
notre ¢tude. L’étude des effets des parametres de chargement (rapport de charge) sur
I’amorcage en présence et en absence des contraintes résiduelles se fait par
I’exploitation des résultats obtenus suivants les conditions expérimentales lors de la
phase de prefissuration. Les effets de fermeture de fissure font aussi I’objet de la
présente étude utilisant comme base de données les résultats obtenus par le modele

exponentiel amélioré [89, 125].

[.2. Matériau d’étude

Le matériau d’étude est I’alliage d’aluminium 2024 T351, trempé et revenu a la
température ambiante. Cet alliage a été fourni par une société francaise de production
des alliages d’aluminium au profit du Centre des Matériaux —Ecole des Mines de Paris
sous forme d’une tole rectangulaire d’une épaisseur de 30 mm. La composition
chimique de cet alliage est donnée sur le Tableau 3. Les propriétés mécaniques sont
présentées sur le Tableau 4 suivant le sens L et T. Ces résultats ont été actualisés par
rapport aux résultats présentés a la référence [124] nous permettant ainsi de déterminer
les propriétés mécanique dans les deux directions L et T ainsi que la loi de

comportement (écrouissage isotrope)™.

Tableau 3. Composition chimique de I’alliage d’aluminium 2024 T351

Si Fe Cu Mn Mg Cr Zn Ti Ni Pb Al

0.105 0.159 3.97 0.449 1.5 0.05 0.109 0.018 0.02 0.056 Al

" Essais supplémentaires réalisés a notre profit fin 2010 par Yazid Madi et Abdennour Meddour sous la direction
du professeur émérite A. Pineau (CDM d’Evry, Mines ParisTech - France)
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Tableau 4. Propriétés mécaniques de 1’alliage d’aluminium 2024 T351

2 o Ov0.2 UTS 0
Orientation  E (GPa) (MP2)  (MPa) A (%)
2024 T351 L 74 321 478 19.1
2024 T351 T 74 363 465 22.1

Les courbes conventionnelles de traction du matériau étudié¢ obtenus sur éprouvettes
de type TR12 (figure 46), sont présentées par la figure 47 ou ALLp/L, et AW/W,
représentent respectivement la déformation plastique basée sur le déplacement du
vérin et la déformation transverse. Les courbes rationnelles contraintes-déformations
sont présenté¢ par la figure 48. Vu la géométrie et le sens de prélévement de
I’éprouvette utilisée pour essais de fatigue (Eprouvette de type Charpy en flexion
quatre point : T-S), on s’est intéressé aux propriétés dans le sens transversale. La loi de
comportement plastique obéissant a un écrouissage isotrope est donnée par la relation

59. Les parametres de cette équation sont regroupés sur le tableau 5.

R, =Ro+Q,[1—¢ 7 (59)

Tableau 5. Parametres du comportement €lastique et d’écrouissage isotrope

E (GPa) v Ry (MPa) Qp bp

74 0.33 336 270 10.55

55



Chapitre 2. Procédures expérimentales

.'.E'F |
15 I
54,00 49,00
:
X
g
1 -
&
i
[
t 3 -
! 1 . 2
= =
E
180,00
)
E -
g
3| F
E
mBE
E |R
3|z
# =]
i
T
— 3
Figure 46. Eprouvettes de traction de type TR12 en alliage d’aluminium 2024 T351
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Figure 47. Courbe conventionnelle de traction de 1’alliage d’aluminium 2024 T351
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Figure 48. Courbes rationnelles de traction de I’alliage d’aluminium 2024 T351
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Chapitre 2. Procédures expérimentales

L’analyse métallographique de I’alliage 2024 T351 a révélé que la taille des grains est
importante (620 x 270 x 350 pm®). La microstructure de ce matériau suivant les orientations

(T-S) et (L-S) et (T-L) sont données par la figure 49(a, b, c).

©

Figure 49. Microstructure de 1’alliage 2024 T351 (a) sens T-S, (b) sens L-S, (c) sens T-L
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Il. ESSAIS DE FISSURATION PAR FATIGUE

Les essais de fissuration par fatigue ont été conduits sur des éprouvettes de type Charpy
(figures 50) avec une orientation (T-S) ou DI’entaille a été usinée dans le sens S (suivant
I’épaisseur de la tole). Les dimensions des éprouvettes d’essai de fatigue sont résumées sur le

tableau 6.

Lt B

p=0.2 g %i_

45°

Figure 50. Géométrie des éprouvettes de fissuration

Tableau 6 : Dimensions des éprouvettes (mm)

Eprouvettes L \%4 B ay

Essais de fatigue

(effet de rapport de Charge)

64 10 10 2

Essais de fatigue (effets des

contraintes résiduelles) 80 20 15 0.20

Afin de détecter ’amorcage et le suivi de la fissure, un polissage a été effectué sur
les faces avant et arriere de propagation de la fissure. Ce polissage a permis d’éliminer
les rayures en surface. La figure 51(a) représente le modele en flexion quatre points et
la figure 51(b) présente la rupture final d’une €éprouvette en flexion quatre points. Le
facteur d’intensit¢ de contrainte pour K pour cette géométrie est donné par la
relation (60) [126].

3P.Ina

Sz @) (60)

K=

ou: f(a/w)=1.122-1.4(a/w)+7.33(a/w)? -13.08(a/w)> +14(a/w)*
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Chapitre 2. Procédures expérimentales

Lt

P2 r *1 P2

Figure 51.a : Géométrie et dimension spécifique du montage

Figure 51.b : Montage réel en fin de rupture de 1’éprouvette en flexion quatre point

Avec : K(MPa\/E ) : Facteur d’intensité de contrainte
P (KN) : Chargement appliqué
B : Epaisseur de I’éprouvette.

W : Hauteur de I’éprouvette.
a : Longueur de la fissure

f(a/W) : Fonction de calibration li¢ a la géométrie de 1’éprouvette.
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Chapitre 2. Procédures expérimentales

Les essais de fatigue ont ét¢ menés a amplitude constante a température
ambiante (23 °C) avec une fréquence de 10 Hz sur une machine servo-hydraulique,
« MTS 810 » de capacit¢ 100 KN asservie en charge (figure 52). La sollicitation
appliquée varie périodiquement (forme sinusoidale). Le cycle de contrainte se
caractérise par une amplitude de contrainte G, et une contrainte moyenne G, (figure
53). On définit le rapport de charge R=6,in/Omax=Pmin/Pmax €t I’étendue de variation de

la contrainte appliquée AG = Gmax-Cmin (AP= Pax = Pin)-

La préfissuration en fatigue permet de créer une fissure droite (choix de
I’orientation cristallographique de 1’éprouvette) d’une taille adéquate pour mener
ensuite I’essai de propagation de fissures a amplitude constant. La préfissuration est
réalisé a AK décroissant (afin de limiter la taille de la zone plastique en pointe de la
fissure) et ce jusqu’a obtenir un front d’avancée de fissure qui soit droit. La phase de
prefissuration sera investigué dans le but de déterminer la durée de vie a I’initiation
sous différentes conditions de chargement. Durant la phase de préfissuration on peut
remarquer des effets de bifurcation dus principalement a la plasticité induite par
I’entaille (figure 54). Il faut atteindre une longueur de fissuration d’un ou plusieurs
millimetres avant que cette derniere se redresse et devienne alors perpendiculaire a la

direction de sollicitation.

TP max[~

f}_]-“

T min

Figure 53. Cycle de chargement
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Figure 52. Machine servo-hydraulique MTS 810 pour essais de fatigue
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Chapitre 2. Procédures expérimentales

Figure 54. Exemple de préfissuration avec bifurcations de fissures

Au cours de la fissuration le couple (a, N) a été relevé pour les différents niveaux
de chargement. Durant la fissuration a amplitude constante, la longueur moyenne de la
fissure de la face avant et la face arriére a été utilisée pour déterminer le facteur

d’intensité de contrainte. La vitesse de fissuration au point iy €st donnée par :

da _ aj, —a;

e 61
dN - Njy - N; b
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Chapitre 3.A Etude de I'amorcgage des fissures de fatigue

La fissuration a amplitude constante a fait I’objet de plusieurs essais pour un rapport
de charge constant (R =0.1) a amplitude variable et a une fréquence de 10 Hz. La
détection de I’amorcage et le suivi de la fissuration a ét¢ faite par un binoculaire a

déplacement micrométrique (suivi optique).

|. EFFET DE L'’AMPLITUDE CHARGEMENT SUR LA DUREE DE VIE
A L'AMORCAGE

Le tableau 7 résume les durées de vie a I’initiation pour une longueur de fissure
comprise entre 170 um et 180 um. Les longueurs considérés sont dans 1’ordre de la
taille moyenne des grains voir inférieurs. Les cycles de chargements appliqués
caractériser par ’amplitude de chargement AP jusqu’a rupture finale sont montrés par
la figure 55 Il est a noter que la durée de vie a I’initiation diminue avec I’augmentation
de ’amplitude chargement pour un méme ordre de grandeur de la longueur détectée.
Le passage d’une amplitude de chargement AP de 2.48 KN a 2.98 KN a fait diminuer
le nombre de cycle de 22000 cycles a 12800 cycles. Cela représente un taux de
diminution de 1.72 fois. Selon le chargement appliqué jusqu’a rupture (figure 55), les
durées de vie a I’initiation sont négligeable ou leur pourcentage varie de 3% a 6.6 %.
Ce taux d’initiation est affecté par I’amplitude de chargement importante. La grandeur
des résultats a été confirmée par Ranganathan et al. [54] sous un chargement important

(3%).

La variation du nombre de cycle a I’amorcage en fonction de Iamplitude de
chargement est donnée par la figure 56. Cette €volution est approximée par une

fonction de second ordre (équation 62). Elle couvre le domaine de 10° a 10* cycles.

N; = (5.123AP2 — 46 4AP +105.6)x 10 (62)
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Tableau 7: Effet de I’amplitude de chargement sur la durée de vie a I’amorcage Ni a R=0.1

Prnax AP

N° essai (KN) (KN) Vo AY/ a; (um) N; N¢
1 (Epl) 2.755 2.480 0.850 0.854 175 22000 455000
2 (Ep2) 3.310 2.980 0.796 0.800 170 12800 194500
3 (Ep3) 3.990 3.591 0.667 0.668 180 3000 163530
4.0
=
< 35
c
)
£ 3,0
o
cU
S 25
)
°
o 2,0
o
2
2 15
e Voo
<
1’0 ‘ \ ‘ 00000 w—
0 100 000 200 000 300 000 400 000 500 000

Nombre de cycle N

Figure 55. Evolution des amplitudes de chargement durant les essais de fissuration
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Ni = 5123,1%% - 46,4E03x + 105,6E03
R®=1
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Figure 56. Evolution du nombre de cycle a I’amorcage en fonction de AP
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Chapitre 3.A Etude de I'amorcgage des fissures de fatigue

II. DISTRIBUTION DES CONTRIANTES AU NIVEAU DES ENTAILLES
[I. 1. Calcul analytique

Le calcul analytique est établie en utilisant la formulation de Creager [127] qui
donne le champ de contrainte au voisinage du fond d’une entaille hyperbolique chargé

en traction.

__hhﬁ;H““ )
pl2 ——

S

Figure 56. Systéme de coordonnées appliqué pour le calcul des contraintes en fond d’entaille

En mode d’ouverture (mode I), les équations de Creager sont données par :

O, = K, cosg 1+singsin3—a + LS| icos3—
= V2mr 21 2 2 A2mr 2r 2
K . . K
Cyy = L cos > l—smgsm3—a S .icosg’—OL (63)
21r 2 2 2 AMo2mr 2r 2
T, = K singcosgcos3—a— LS| isin3—a
xx 2mr 2 2 2 A2mr ’ 2r 2

K : est le facteur d’intensité de contrainte donné dans par [126] en assimilant I’entaille

a une fissure. r et o sont les coordonnées cylindrique décalée de p/2 par rapport au

fond d’entaille (figure 56).

On s’intéresse a la composante o, pour o =0donnée par 1’équation 70 (contrainte

d’ouverture dans le plan de fissuration).

Gy = 1+—P (70)
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Chapitre 3.A Etude de I'amorcgage des fissures de fatigue

ou le facteur d’intensité de contrainte K; est donné par I’équation 60.

L’évolution de la contrainte o, en fonction de la distance a fond d’entaille pour
différents rayons d’entaille est représentée par les figures 57, 58 et 59 pour différents
chargements. On remarque que les contraintes sont maximales au niveau de 1’entaille
(d=0.0). Le niveau de ses contraintes dépendant du rayon a fond d’entaille. Pour
I’éprouvette 1 (tableau 7) ou le chargement P est de 1’ordre de 2,755 KN et a p=0.1
mm (figure 57), la contrainte a fond d’entaille est de 1016 MPa. Cette valeur diminue
avec I’augmentation du rayon a fond d’entaille ou la valeur de la contrainte pour p=0.5
est amenée a 455 MPa. La différence entre les différents profils des contraintes o,y
pour les différents rayons a fond d’entaille s’atténue a partir d’une longueur de 0.16
mm (160 um). Cette tendance de la distribution des contraintes a été¢ confirmée par

Méziére et al. [70] pour des éprouvettes Charpy en acier ferrito-perlétique.

La distribution des contraintes pour les éprouvettes « 2 » et « 3 » (figures 58 et 59)
sous les chargements P=3.31 KN et 3.99 KN montre la méme tendance que pour le
chargement P=2.755 KN. Les contraintes a fond d’entaille sont augmentées
respectivement a 1356 MPa et 1634 MPa. La figure 60 montre I’effet du chargement
sur la concentration et la distribution des contraintes pres de 1’entaille pour un rayon a
fond d’entaille p=0.2 mm. Une différence importante a fond d’entaille est constatée.
Pour P=3.99 KN, la contrainte développée représente 1.45 fois la contrainte pour un
chargement P de 2.755. Cette contrainte a pour effet la diminution de la durée de vie a
I’amorgage et confirme la différence en durée de vie obtenue expérimentalement
(tableau 7). Le facteur de concentration de contrainte K, pour une éprouvette de section
rectangulaire en flexion quatre pour un rayon a fond d’entaille p=0.2 est de 1’ordre de

4.17 [70]. Cette valeur diminue avec I’augmentation du rayon a fond d’entaille.
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Figure 57. Profil des contraintes oy, au voisinage de 1’entaille a P =2.755 KN
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Figure 58. Profil des contraintes 4 au voisinage de I’entaille a P = 3.31 KN
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Figure 59. Profil des contraintes o4 au voisinage de 1’entaille a P = 3.99 KN

1400
1200
1000 |, A P=2755EN
g AP=3310EN
X
E soou->< X P = 3990 KN
g Pl %
= A X
g 600 |54,
§ AA‘T&K
A
400 | Aa M %
A DA )
o4 AA>A§<X
200 - AAAAAAAAMMM&MMMMMMMM
0 ‘ ‘ ‘
0 0.2 04 06 08 L 1.2

Distance a fond d'entaille d (mm)

Figure 60. Effet des niveaux de chargement sur les profil des contraintes cxx au voisinage de
I’entaille a p = 0.2 (Calcul analytique)
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[I. 2. Calcul numérique des contraintes a fond d‘entaille

Les calculs des contraintes a fond d’entaille sont menés par le code ANSYS-11. Par
symétrie de géométrie et de chargement, on a considéré que la moitié de 1’éprouvette.
Le maillage et les conditions de liaison et de chargement sont représentés sur la figure
61. La modélisation a été faite par ¢léments finis bidimensionnelles (Plane 82) en
déformation plane. La figure 62 représente le détail du maillage au niveau de ’entaille
pour p=0.2. La variation de la contrainte d’ouverture obtenue numériquement, Gy,
dans le plan de I’entaille en fonction de la distance a la pointe de celle-ci pour un
rayon p=0.2 et un chargement variable P (tableau 7), est représenté par la figure 63. La
méme tendance est obtenue par rapport aux résultats analytiques (figure 61), ou I’écart
en contrainte est important au niveau de la pointe de I’entaille (forte concentration de
contrainte). Cet écart devient constant a partir d’une distance de 0.2 mm et diminue a
partir de 0.4 mm. Pour la validation des résultats numériques, une comparaison par
rapport aux résultats analytique est présenté par les figures 64, 65 et 66 pour les
différents chargements a p=0.2. Une bonne corrélation est constatée entre les résultats
numériques et les résultats analytiques. La grande différence est constatée au niveau de

la pointe de I’entaille ou I’erreur n’a pas dépasse 7.4%.

. YYVVVVYVVVYY vy

Figure 61. Maillage et condition de liaison et de chargement de 1’éprouvette Charpy en
flexion quatre points
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Figure 62. Maillage au niveau de ’entaille a p=0.2
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Figure 63. Effet des niveaux de chargement sur les profil des contraintes oxx au voisinage de
I’entaille a p = 0.2 (Calcul numérique)
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Figure 64. Profil des contraintes Gy, au voisinage de 1’entaille a p = 0.2 et P=2.755 KN
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Figure 66. Profil des contraintes oxx au voisinage de 1’entaille a p = 0.2 et P=3.99 KN

L’¢évaluation d’un critere d’amorgage a partir des nos résultats expérimentaux
s’avere tres difficile voir impossible vu le nombre d’essais effectués et les parametres
géométrique mis en essai (rayon a fond d’entaille). Une tentative est menée pour les
résultats obtenus a une distance a fond d’entaille d=175 um. Les résultats analytiques
des contraintes d’ouvertures o, sont considérés pour les courbes donnant la loi
d’amorcage. La courbe donnant la contrainte o, en fonction de Ni a la distance d=175
um est présentée par la figure 67. La loi d’amorcage ainsi obtenue est donnée par
I’équation 71 ou oy, est exprimé en MPa et NI en cycles. La loi obtenue reste valable

pour des nombres de cycles a amorcage comprise entre 1x10° et 3x10* cycles.

6,y =2761.1(N; ) 2% (71)

I1 est a noté que les résultats obtenus sont en bonne concordance avec ceux de la
littérature pour le méme matériau et restent dans le domaine de validité¢ des résultats

d’essais d’endurance pour le méme matériau.
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Figure 67. Critére d’amorcgage pour 1’alliage d’aluminium 2024 T351 a R=0.1

Il. EFFET DU RAPPORT DE CHARGE SUR L’AMORCAGE DES
FISSURES DE FATIGUE

Le tableau 8 résume les durées de vie a I’initiation pour une longueur de fissure
comprise entre 105 et 120 um sous I’effet du rapport de charge. Les longueurs
considérées reste toujours inférieures a la taille moyenne des grains. Les cycles de
chargements appliqués caractériser par I’amplitude de chargement AP jusqu’a rupture
finale sont montrés par la figure 68. Il est remarqué que la durée de vie a I’initiation
augmente avec 1’augmentation du rapport de charge (c.a.d. diminution de I’amplitude
chargement AP). Le passage de R=0.1 a R=0.3 représente une diminution d’amplitude
de chargement de AP=2.727 KN a 1.928 KN et a fait augmenté la durée de vie a
I’initiation de 15400 cycles a 37800 cycles. Cette différence représente un taux de

diminution de 2.45 fois.
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L’¢évolution du nombre de cycle a I’amorcage en fonction du rapport de charge est
présentée par la figure 69. Cette évolution est approximée par une fonction
exponentielle donnée par 1’équation 72. Cette évolution est approximée par une
fonction de second ordre (équation 68). Elle couvre le domaine de 10° a 10* cycles. La
figure 70 montre la variation du nombre de cycle en fonction de ’amplitude de
chargement (Pmax-Pmin) pour différents rapports de charge. Les résultats obtenus,
confirment les conclusions présentées a la section précédente (effet d’amplitude de
chargement). L’évolution du nombre de cycle en fonction de I’amplitude de

chargement est approximé par une fonction exponentielle (équation 73).

Durant la phase d’amorcage, I’examen sur MEB réalisé par Benachour [124], sous
les conditions de chargement appliquées des €prouvettes rompues, a révele la présence

de ruptures cristallographique et de fissures secondaires (figures 71).

N; =9812.3EXP(4.49 x R) (72)

N; =2.89x10° EXP(-1.089 (P, . —Ppin)) (73)

Tableau 8: Effet de I’amplitude de chargement sur le nombre de cycle a I’amorgage N;

NF° essai R Pmax (KN) AP (KN) Vo Vv a; (um) N; N¢

1(Epl) 0.1 2.755 2.727 0.292  0.296 115 15400 382000
2(Ep2) 0.2 2.755 2.203 0313 0317 105 24000 569500
3(Ep3) 03 2.755 1.928 0.385 0.388 120 37800 547000
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Figure 68. Evolution des amplitudes de chargement a R variables
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Figure 71. Facies de rupture par fatigue en phase d’amorgage a R = 0.1 [124]
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Ill. EFFET DES CONTRAINTES RESIDUELLES SUR LA DUREE DE
VIE A L’AMORCAGE DES FISSURES DE FATIGUE

[11.1. Contraintes résiduelles par préchargements

Compte tenu de I’importance des contraintes résiduelles, la caractérisation
appropriée de leurs grandeurs et leurs effets sur I’initiation et la propagation de

fissures de fatigue sont essentiels.

Comme cit¢ plus haut, il existe différentes méthodes pour introduire
intentionnellement les contraintes résiduelles. Dans la présente ¢tude on a opté pour la
méthode de préchargements mécanique en flexion quatre points. La distribution des
contraintes résiduelles est schématisée par la figure 72. Les contraintes résiduelles sont
obtenues par superposition des contraintes dues au chargement plastique et des

contraintes de déchargement dont le moment de flexion est supérieur & un moment

¢lastique Me, tel que oy = M%h Une plastification apparait lors du chargement en

peau au point A en traction et en compression au point B avec un noyau élastique. Le
déchargement élastique génere des contraintes résiduelles de compression sur la paroi

A et de traction sur la paroi B.

P2 1 Paroi A

Déchargement Chargement Moment de

Moment de| _ | _ _ _. _ _ _ _ _ _N¥W_ _ _ _ _ _ _ _._ _.
chargement

chargement

Contraintes
résiduelles

Paroi B

Figure 72. Profil des contraintes résiduelles par préchargement en flexion

79



Chapitre 3.A Etude de I'amorcgage des fissures de fatigue

Pour un matériau €lastique parfaitement plastique (figure 73) la distribution des contraintes

résiduelles est donnée par 1I’équation 74 ([124] annexe?2).

.. y 3Ma

he ilyiltlhe .= o,.— — .

iWi r Yhe  2ph y

, 3M

Y he G,.= © - a. 74
Yi r y 2bh3 y ( )

. 3M

‘U he G.=-0 — a
Y| iy y 2bh3 y

c (MPa)T
oyF363 __
E
&y €
Figure 73. Courbe contrainte/déformation pour un matériau élastique parfaitement plastique
(2024 T351)

Les champs de contraintes résiduelles déterminés analytiquement pour trois niveaux
de plastification (a=c,/cy) sont représentés sur la figure 74 pour une section de 20x15
(mm?®) (Tableau 9). Les niveaux de plastification sont respectivement 1.15, 1.25 et
1.40. On remarque une symétriec en valeurs absolues des contraintes résiduelles

(champ en traction et en compression).

La distribution analytique des champs des contraintes résiduelles a permit de
déterminer les charges a appliquer expérimentalement sur les éprouvettes a tester en
fatigue en présence de ces contraintes. La figure 75 présente les s€équences de
chargements expérimentales pour les différentes charges appliquées P (équation 75),

déterminées en fonction des niveaux de préchargements o;.

_ 2'1;43 20 l\f (75)

P
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Figure 74. Distribution des contraintes résiduelles en fonction du niveau de plastification [124]
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Figure 75. Séquences de préchargements

Afin de confirmer ou infirmer les résultats obtenus sur la distribution des
contraintes analytiquement, une €tude numérique par ¢lément finis a été conduite en

considérant les mémes niveaux de préchargement définis par la précharge P (figure 75).

Le calcul numérique des contraintes résiduelles par la méthode des éléments finis
(MEF) ont été réalisés en utilisant le logiciel d’éléments finis « Zebulon » [132]. Ces

calculs par ¢léments finis ont €té réalisées par 'utilisation d’éléments quadratiques
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Chapitre 3.A Etude de I'amorcgage des fissures de fatigue

avec intégration réduite (8 nceuds / 4 points de Gauss) (figure 76). Le maillage par
¢léments finis utilis€ pour modéliser I’éprouvette en flexion quatre points, est donné
par la figure 77 ou seulement la moitié de I’éprouvette est représentée (symétrie de
geométrie et de chargement). Les simulations numeériques ont €té réalisées en utilisant
des ¢léments 2D en déformation plane. Le comportement plastique de matériau étudié,
a été décrit par un écrouissage isotrope [133]. La fonction d’écrouissage isotrope est
exprimée par 1’équation 76 qui comporte trois coefficients qui sont rapportés sur le

tableau 5 pour le matériau étudié (2024 T351).

R, =R + Qp(l— e‘bp'p) (76)

ou p est la deformation plastique cumulée et Ry, Q, et b, sont les coefficients du

mode¢le d’écrouissage isotrope.

7 3
‘e ® ®
4 3
u u ® Noeud
Y ®6 W Point dintegration
m m
1 2
1® 4 S,

Figure 76. Elément quadratique a huit noeuds avec intégration réduite

e

10 mm , \

Figure 77. Moitié¢ du modele élément finis symétrique
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Chapitre 3.A Etude de I'amorcgage des fissures de fatigue

Les calculs des contraintes résiduelles par éléments finis (FEM) de [D’alliage
d’aluminium 2024 T351 sous les différents préchargements sont reportés sur la figure
64. La distribution des contraintes résiduelles montre une dissymétrie importante entre
les contraintes résiduelles de tension et celles de compression. Cela montre que cette
géométrie n’est pas soumise que par un moment de flexion pure comme supposé pour
un matériau ¢€lastique parfaitement plastique. La principale explication de cette
situation réside dans le fait que I’éprouvette en alliage d’aluminium n’est pas

suffisamment large.

La comparaison avec le modele ¢élastique parfaitement plastique (PP) montré sur la
figure 78, indique que pour un chargement donné (0=1.40) les résultats analytiques
tend vers les valeurs obtenus numeériquement sur la face avec contraintes résiduelles de

compression.

oa=115FEM ——+—
o =125 FEM ----x----
a=140FEM ---.. *ooe-
100 | o = 1.40 large FEM ... e -
o=1.40PP

Contraintes résiduelles (MPa)

_150 N 1 ; ] L 1 ;
0 Y 10 15 20
Hauteur de de I'éprouvette (mm)

Figure 78. Distribution des contraintes résiduelles en fonction du préchargement
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Chapitre 3.A Etude de I'amorcgage des fissures de fatigue

lll.2. Effets des contraintes résiduelles de compression par
préchargements

Afin d’¢étudier la fissuration par fatigue sur les éprouvettes préchargées, une entaille
de 0.2 mm a été réalisée. Pour les trois niveau de contraintes résiduelles (figure 61), les
fissures sont amorcées du coté de champ des contraintes résiduelles de compression.
Additionnellement, une fissure est initiée do coté des contraintes résiduelles de traction
pour un niveau de préchargement a=1.25. Pour ce niveau de préchargement, les
contraintes résiduelles sont négligées comme montré sur la figure 75. Les essais de
fatigue ont ét¢é menés a un rapport de charge R=0.1 sous un chargement maximal

Prax= 26.6 KN. Une longueur de 0.2 mm a ¢été considérée

La figure 79 montre I’effet du niveau des contraintes résiduelles introduites par
préchargement sur I’amorcage d’une fissure de fatigue de 0.2 mm. Une augmentation
de la durée de vie a ’amorgage est constatée avec 1’augmentation de I’amplitude des
contraintes résiduelles de compression en surface libre (CRS-a). Le maximum des
contraintes résiduelles de compression est environ de -125 MPa pour a=1.40; -80
MPa pour a=1.25 et -50 MPa pour a=1.15. Il est a noter que la durée de vie a
I’amorcage obtenue sur I’éprouvette amorcée coté contraintes résiduelles de traction
(TRS-1.25), est considérée comme durée de vie d’une €éprouvette saine vu 1’absence

signifiante des contraintes résiduelles de traction comme montré sur la figure 78.

La corr¢lation de 1’évolution de la durée de vie a I’amorgage en fonction du niveau
de préchargement est donnée par 1’équation du second ordre (équation 77) pour les

contraintes résiduelles de compression.
N; =-10°(0.682.0> — 20 +1) (77)

La durée de vie a I’amorcage sous un champ de contraintes résiduelles de
compression (a=1.40) est approximativement deux fois plus grande que la durée de
vie pour un champ de contrainte résiduelles de compression faible (a=1.15). Les
résultats montrent aussi que la durée de vie a I’amorcgage pour a=1.40, est de trois fois
par rapport a la durée de vie a I’amorgage en absence des contraintes résiduelles de

compression (WRS).
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Chapitre 3.A Etude de I'amorcgage des fissures de fatigue

Pour un méme niveau de préchargement (a=1.25), la durée de vie a ’amorcage
sous un champ de contrainte résiduelles de compression est de 2.5 fois par rapport a
une éprouvette saine (WRS). Le tableau 9 présente le rapport de la durée de vie a
I’amorgage pour une longueur de 0.2 mm par rapport a la durée de vie totale Ny
L’analyse des résultats obtenus dans la phase d’amorgage varie de 40% a 50% de la
durée de vie totale sous différents niveaux de contraintes résiduelles de compression.
La figure 80 représente 1’évolution de la contrainte résiduelle a 0.2 mm de I’entaille en
fonction du nombre de cycle a I’initiation N;. On remarque que la durée de vie a

I’1nitiation est fortement liée a 1’état de contrainte interne.

Les surfaces de rupture de 1’alliage 2024 T351 ont été examinées par un microscope
¢lectronique a balayage (MEB). Les surfaces de rupture indiquent un effet de matage
ou de frottement pres de ’entaille et la zone d’amorgage illustrés par les figures 81.a et

81.b et des ruptures cristallographiques.

Tableau 9. Rapport des durées de vie « amorgage/rupture finale » sous un champ de contrainte
résiduelle

Coefficient de Durée de vie a Durée de vie total Rapport
préchargement o I’amorcage “N;” “N¢” “Ng/ Ny
1.15 (CRS) 49500 100800 0.49
1.25 (CRS) 74570 148600 0.50
1.25 (TRS) 29364 64200 0.46
1.40 (CRS) 86600 219250 0.40
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Figure 79. Evolution de la durée de vie a I’initiation sous I’effet des contraintes résiduelles de
compression
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Figure 80. Evolution de la durée de vie a I’initiation en fonction du niveau des contraintes
résiduelles de compression a 0.2 mm
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Figure 81.a Surface de rupture a travers un champ de contraintes résiduelles de compression
(a=1.15)
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Figure 81.b Surface de rupture a travers un champ de contraintes résiduelles de compression
(a=1.40)
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Chapitre 3.B Effet de fermeture de fissures

|. INTRODUCTION

Le contact entre les deux surfaces de la fissure durant un cycle de chargement par
fatigue est appelée fermeture de la fissure. Plusieurs conditions peuvent conduire a la
fermeture de fissure. Les deux plus importants sontla fermeture induite par la
plasticité créée en pointe de la fissure et la déformation résiduelle plastique le long des
lévres de la fissure d’un coté. De I’autre coté, la fermeture géométrique résultant d’une
combinaison de la géométrie de 1’éprouvette et des charges appliquées a la structure.
Ce type de fermeture est 1i¢ a la contrainte moyenne a la pointe de la fissure, souvent
décrite par le rapport de charge R. Dans cette partie nous allons évalués les vitesses de
fissuration en fonction du facteur d’intensité de contraintes effectives en incluant
I’effet de fermeture de fissure ou différents modeles détaillées dans I’état de Dart

seront appliquées et comparés pour 1’alliage d’aluminium 2024 T351.

Il. VITESSES DE FISSURATION ET MODELES DE FERMETURE

Les vitesses de fissuration en fonction du facteur d’intensité de contrainte AK sont
obtenus en appliquant la méthode de la sécante au couple (a, N) i.e. évolution de la
longueur de la fissure « a » en fonction du nombre de cycle « N » déterminé par le
modele exponentielle [89, 125] sur la base des résultats expérimentaux [126]. La
figure 82 présente 1’effet du rapport de charge R sur la durée de vie en fatigue de
I’alliage 2024 T351 obtenue par le modele exponentielle amélioré. L’amplitude du

facteur d’intensité de contrainte AK est calculée a partir de 1’équation 66.
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Figure 82. Effet du rapport de charge sur la durée de vie en fatigue modéliser par le modele
exponentiel de I’alliage d’aluminium 2024 T351 [89, 125]

L’évolution des vitesses de fissuration da/dN = f(AK) tracés dans un repere
logarithmique pour différents rapports de charge R (R = 0.1 a 0.3) sont données sur la
figure 83. Il est a noter que les résultats prédits couvrent les domaine de fissuration
stable et instable (régions II et IIl: voir figure 31). Ce résultat confirme les
conclusions présentées par Mohanty et al. [87] sur les vitesses de fissuration par
fatigue des alliages 2024 T351 et 7020 T7. L’effet du rapport de charge se traduit par
un decalage des courbes da/dN-AK aux faibles valeurs de AK. Ce résultat montre la
dépendance du facteur d’intensit¢ de contrainte seuil AKy, du rapport de charge R.
Contrairement, pour des valeurs du facteur d’intensité de contrainte importante, on
remarque un léger décalage inverse. Ce constat s’explique par l'effet de la

microstructure dans la direction de propagation T-S.
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Figure 83. Effet du rapport de charge sur les vitesses de fissuration par fatigue utilisant le
modele exponentiel amélioré

L’effet de fermeture de fissure en utilisant le modele d’Elber [95] caractérisé par le
rapport U (équation 48) est montré par la figure 84 ou les vitesses de fissuration sont

tracés en fonction du facteur d’intensité de contrainte effective AK . Les vitesses de
fissuration pour les différents rapports de charge tendent vers une seule courbe
représente par la ligne discontinue. Aux hautes valeurs de AKg, on note une faible
différence des vitesses de fissuration. L’application du modele de Katcher et Kaplan
[112] (équation 62) aux vitesses de fissuration du matériau étudié¢ donne une courbe
unique (figure 85). Pour des facteurs d’intensité de contrainte effective superieur a 10
MPa(m)"?, les courbes ne sont pas parfaitement décalés vers une courbe unique. Une
courbe moyenne est donnée (ligne continue). La comparaison des résultats obtenus par
les deux modeles, montre que pour le modele d’Elber, la courbe de fissuration tend
pour une valeur minimum du facteur d’intensité de contrainte de 1.8 MPa(m)",
correspondant a une vitesse de 2x10° mm/cycle. Contrairement, la valeur du facteur
d’intensité de contrainte effective obtenue par le modele de Katcher et Kapler pour la

méme vitesse de fissuration est de 4.3 MPa(m)"*.
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L’effet de fermeture de fissure sur la vitesse de fissuration de I’alliage 2024 T351
en appliquant le modele de Schijve [109] est montré sur la figure 86 ou le rapport de
fermeture fonction de R est un polynome de second ordre. Le facteur d’intensité de

contrainte effective minimale est de 1’ordre de 3.0 MPa(m)"?

pour une vitesse de
I’ordre de 1.1x10™° mm/cycle. Cette valeur se positionne entre les valeurs obtenues par
les modeles précédents (Elber et Katcher/Kapler). Le modele développée par
Benguediab [110, 130] basé sur le principe d’Elber est appliqué a nos résultats
déterminés par le modele exponentiel (figure 83). Le modele a été obtenu pour
I’alliage d’aluminium 2024 T351. L’effet de fermeture de fissure en appliquant le
niveau de fermeture déterminé par U (U=0.63+0.37R) est montré par la figure 84.
L’évolution de la vitesse de fissuration tend vers une seule courbe montrée par la
courbe discontinue. Le modele donne une bonne corrélation des résultats

comparativement au modele de Katcher/Kapler et plus précisément a R=0.3 pour les

hautes valeurs de AK .
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Figure 84. Effet de fermeture de fissure sur les vitesses de fissuration de ’alliage 2024 T351 :
Modele d’Elber
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Figure 85. Effet de fermeture de fissure sur les vitesses de fissuration de I’alliage 2024 T351 :
Modele de Katcher/Kaplan
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Figure 86. Effet de fermeture de fissure sur les vitesses de fissuration de I’alliage 2024 T351 :

Modele de Schijve
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Figure 87. Effet de fermeture de fissure sur les vitesses de fissuration de 1’alliage 2024 T351 :
Mode¢le de Benguediab

Ill. AMELIORATION DU MODELE DE FERMETURE

Selon I’analyse de fermeture de fissure conduite Aliaga et al. [111], la relation entre

le rapport de charge R et le rapport de fermeture U proposée par Elber est de la forme :

U=a+bR (78)

ou le rapport de charge tends vers 1, I’effet de fermeture est négligeable, et le rapport
de fermeture tend vers 1. Cela conduit a “atb = 1. Le parametre “a” est définit par
I’expression suivante :

o Kri ~Kg» (79)

(1-R; Ky, —(1-R,)Kg,
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L’analyse des données expérimentales présentés par la figure 83 en appliquant la
relation précédente (€quation 77) conduit aux valeurs suivantes “a=0.743" et
“b=0.257". L’évolution de la vitesse de fissuration en fonction du facteur d’intensité
de contrainte effective AK . est présentée par la figure 88. Les différentes courbes
tendent vers une courbe unique (trait discontinu). La comparaison du présent résultat
obtenu avec les résultats obtenus par les modéeles d’Elber, Katcher/Kaplan, Shijve et
Benguediab, est montré sur la figure 88. On remarque que les résultats actuels corrélés
donnent une bonne approximation a ceux obtenus par ’application du modele Elber.
Une légere différence est constatée par rapport aux résultats obtenus par le modéle
Katcher/Kaplan et le modele d’Elber. Ce constat confirme que le niveau de fermeture

est légerement le méme et contrairement aux niveau de fermeture défini par Elber et et

Shijve.
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ar=01 |
Présent modele OR=0.2
1,0E-04 - —
- OR=03 |-
o
E Modale de Benguediab
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S 10E.05 Modéle d EIb?r
1,0E-06 ,
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Figure 88. Evolution de da/dN en fonction de AK.s: comparaison de 1’effet de fermeture de
fissure pour différents modeles pour 1’alliage d’aluminium 2024 T351

94



Chapitre 4. Simulation de 'amorcage et la propagation
de fissures de fatigue

|. APPROCHE LOCAL DE DEFORMATION ET MODELE DE
PROPAGATION

Dans cette partie une étude semi empirique basé sur 1’utilisation du code de fatigue
Afgrow pour prédire la durée de vie a ’amorcage et a la propagation de 1’alliage
d’aluminium 2024 T351. Le modéle géométrique utilis¢ est une plaque a trou central
sous un chargement cyclique a amplitude constante. L’effet du rapport de charge et de
la taille du trou sur le comportement en fatigue (amorgage et la propagation), sont
étudiés.

AFGROW est un code de fatigue développé par Harter [134], permet de prédire le
comportement en fatigue des matériaux métalliques. La version du code AFGROW
utilisé, travail sous une interface de Windows XP (Figure 89). Le code possede deux
interfaces principales, I’interface « matériaux » et I’interface « modele géométrique ».
De plus, il permet par des interfaces intermédiaires, d’introduire des chargements
cycliques ainsi que des champs des contraintes résiduelles. Il offre la possibilité
d’introduire des matériaux différents (courbes de fissuration expérimentaux).
L’introduction des modeles géométriques nouveaux nécessite 1’¢laboration des
interfaces sous Microsoft Visuel Basic. Les résultats sont sous forme graphique et
données numérique de I’évolution de longueur de la fissure en fonction du nombre de
cycle a=f(N) et de la vitesse de propagation en fonction de I’amplitude du facteur

d’intensité de contraintes.

La résistance a la fatigue des matériaux est caractérisée par la courbe déformation -
durée de vie. Le module d’amorgage des fissures de fatigue basé sur les courbes
déformation — durée de vie a I’amorgage a été introduit initialement par Tuegel [135].
La méthode déformation - durée de vie a I’amorgage a été incorporée dans le code
AFGROW [134]. Dans le cas de chargement cyclique par fatigue, les déformations

locales sont obtenues par la régle de Neuber [136].
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de fissures de fatigue

La relation entre I’amplitude totale de déformation, Ag/2 et la durée de vie a la

rupture finale, 2N, , en se basant sur les relations 17, 18 et 19 est exprimé par la

relation (80) permet d’évaluer la durée de vie a I’amorcage:

Ae o ,
o= N et (N )¢ (80)
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Figure 89. Interface du code AFGROW

Nasgro équation implémentée dans le code AFGROW a été appliquée afin de

prédire les durées de vie résiduelles a la propagation.

)

AR

E:c(l_fjm( AR 81)
dN  [{1-R K\

1 _ max

K

crit

La prédiction des vitesses de fissuration dans le code AFGROW se fait selon la

procédure détaillée par I’organigramme donné par la figure 90.
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Figure 90. Méthodologie de prédiction des vitesses de fissuration par le code AFGROW
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de fissures de fatigue

Il. MATERIAU ET MODELE GEOMETRIQUE

L’éprouvette sous forme d’une plaque a trou centrale en alliage d’aluminium 2024
T351 (figure 91) est utilisée pour I’étude de I’amorgage et la propagation des fissures
de fatigue sous I’environnement du code AFGROW. Le chargement appliqué est un
chargement cyclique de tension. Les propriétés mécaniques de ce matériau sont

données par le tableau 10.

ol [ TITTT]

W =100 mm

2r

p DL

Figure 91. Plaque a trou central avec fissures débouchantes

Tableau 10. Propriétés mécaniques de 1’alliage 2024 T351

G0 (MPa) e e E(Gpa) v
02 (MPa.m”) (MPa.m") o
372.32 74.72 37.36 73.09 0.33
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Le facteur d’intensité de contrainte pour la géométrie étudiée dépend de plusieurs

parametres et est donné par la 1’équation (82)

AK = ovra .B(ij (82)
T

ou B est le facteur de correction de géométrie propos¢ par Newman [137]

(équation 83)

B(ij =1-0.150+3.46)2 — 4.47)3 +3.52).4 (83)
r

ow: A=1/(1+(a/r))

Le tableau 11 présente les propriétés de base du modele de déformation cyclique —
durée de vie a Dinitiation pour I’alliage d’aluminium 2024 T351. Les parameétres

essentiels de I’équation Nasgro sont donnés par le tableau 12.

Tableau 11. Propriétés de déformation cyclique de I’alliage 2024 T351

o &y b c Ky K' n’

1013.53 0.21 -0.11 -0.52 0.5x10™ 786 0.09

Tableau 13. Paramétres du modéle de propagation

C N p q

1.71x107"° 3.353 0.5 1

99



Chapitre 4. Simulation de 'amorcage et la propagation
de fissures de fatigue

Ill. EFFET DU RAPPORT DE CHARGE SUR LA DUREE DE VIE A
L’AMORCAGE ET A LA VITESSE DE PROPAGATION

La plaque a trou centrale est soumise a un chargement cyclique a amplitude
constante (G,m.,—=80 MPa) sous la variation du rapport de charge, R. Le critére de
défaillance (rupture final) K., est adopté pour la limite de la propagation des fissures

de fatigue

La figure 92 montre I’effet du rapport de charge sur la durée de vie a I’amorcage a
partir du trou de l’alliage d’aluminium 2024 T351. Pour des valeurs positives du
rapport de charge, une augmentation de ce dernier augmente le nombre de cycle a
I’amorgage. Cette augmentation de la durée de vie & I’amorgage est due a la
diminution de I’amplitude de contrainte appliquée ou le maximum de 1’amplitude de
chargement est maintenu constant. L effet du rapport de charge sur 1’évolution de la
durée de vie a I’initiation est approximé par une fonction exponentielle (€équation 84).

Aux faibles rapports de charge, I’effet de dernier est négligeable.

N; =3x1077e!212R (84)

L’effet du rapport de charge sur les vitesses de fissuration est montré sur la figure
93. Un effet important est observé pour ce matériau aux faibles et aux hautes valeurs
du facteur d’intensité de contrainte AK. L’augmentation du rapport de charge a fait

augment¢ les vitesses de fissuration et diminué le facteur d’intensité de contrainte seuil
AKy,. Le seuil de non fissuration varie de 2.1 MPavm pour R=0.3 a 2.86 MPa+vm
pour R=0. La zone de propagation stable (domaine de Paris) varie de 4 MPavm 4 30

MPa+/m ou la pente des vitesses de fissuration est constante.
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Figure 92. Effet du rapport de charge sur la durée de vie a I’initiation de 1’alliage 2024 T351
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Figure 93. Effet du rapport de charge sur la vitesse de fissuration de 1’alliage 2024 T351
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Ill. EFFET D’ENTAILLE SUR LA DUREE DE VIE A L’'AMORCAGE

L’effet d’entaille est caractérisé par la variation du rayon du trou de 2 a 7 mm. La
figure 94 montre la variation de la durée de vie a I’initiation en fonction du rayon
d’entaille pour un rapport de charge R=0.1. Il est montré clairement que
I’augmentation du rayon d’entaille diminue la durée de vie a [I’initiation.
L’augmentation du rayon d’entaille de 2 mm a 7 mm diminue la durée de vie a
I’initiation de 8.5 fois. Cela se traduit par la diminution de la contrainte au niveau de
trou (coefficient de concentration de contrainte K;). La variation du coefficient de
concentration de contrainte en fonction du rayon d’entaille pour un chargement en
tension est donnée par la figure 95. L’évolution de la durée de vie a I’initiation en
fonction du rayon d’entaille (rayon du trou) est donnée par 1’équation (85) donnant une
meilleure corrélation. L’évolution de la durée de vie a I’initiation peut tre présentée
en fonction du coefficient de concentration de contrainte. Cette évolution est donnée

par la figure 96.

1oi6 —(4.103-4.103r +10312 -3.10213 +30r* - 1%) (85)
5,0E+08
Wl 111011
f_g 4,0E+08 ? B
g H]
- /
g 30E+08 - ©
E f——
-«
2 208408 | W TTTTT]
3
g 1,0E+08
0,0E+00 ‘ ‘ ‘ ‘
1 2 3 4 5 6 [ 8

Rayon d'entallle (mm)
Figure 94. Effet d’entaille sur la durée de vie a I’initiation a R=0.1
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Figure 95. Coefficient de concentration de contrainte K; en fonction du rayon d’entaille
pour une plaque en tension a trou central
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Figure 96. Effet du coefficient de concentration de contrainte "K," sur la durée de vie a
I’initiation.
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CONCLUSION GENERALE & PERSPECTIVES

L’étude présentée dans cette thése a pour objectif la caractérisation de 1’amorgage
et la propagation des fissures de fatigue sous chargement a amplitude constante sur

I’alliage d’aluminium 2024 T351.

L’¢tude de I’amorcage a fait I’objet d’une exploitation des essais de prefissuration
réalisés sur des éprouvettes entaillées de type Charpy et sollicités en flexion quatre
points. Le rapport de charge et la présence des contraintes résiduelles sur I’amorcage
de fissure de fatigue ont fait I’objet de la présente investigation. L’effet de fermeture a
¢té étudié durant la phase de propagation stable (fissures longues) ou un modéle
amélioré a été proposé. L’effet d’entaille et le rapport de charge sur I’amorcage et la

propagation de fissure de fatigue ont été simulés.

L’¢étude de I’amorcage de fissure de fatigue sur I’alliage d’aluminium 2024 T351 a

montré que :

* Le nombre de cycle a I’amorgage augmente sous la diminution de 1’amplitude
de chargement.

* La contrainte d’ouverture obtenue numériquement et développée au niveau de
I’entaille dépend de I’amplitude de chargement et du rayon a fond d’entaille.
Cette contrainte a été validée analytiquement par les équations de Creager.

* Une loi d’amorgage a été estimée et comparé avec la littérature et donnant une
bonne approximation.

* La durée de vie a ’amorgage dépend du rapport de charge. A amplitude
maximale constante, ’augmentation du rapport de charge R, a fait augmente
la durée de vie a I’amorcage.

* La surface de rupture en phase d’amorgage a partir d’entaille présente des
ruptures cristallographiques.

* La présence des contraintes résiduelles de compression générées par
préchargement a affect¢ fortement la durée de vie a I’amorgage et
représentants un effet bénéfique ou la durée de vie représente 40 a 50 % de la
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durée de vie totale.

* Les surfaces de rupture en présence des contraintes résiduelles de
compression présente un aspect de matage (frottement).

* L’effet de fermeture de fissure est affecté par le rapport de charge. Les
résultats obtenus nous ont permis de caler les vitesses de fissuration sur une
seule courbe avec un modele amélioré basé sur le modéele d’Elber.

* L’étude de simulation de I’amorcage et la propagation de fissure de fatigue a
montré que la durée de vie a I’amorcage dépend du rayon d’entaille i.e
coefficient de concentration de contrainte et du rapport de charge.

En perspective d’autres points feront 1’objet d’études ultérieures :

* L’effet des contraintes résiduelles obtenu par expansion sur I’amorcgage des
fissures de fatigue.

* L’effet des retraitements thermiques des alliages d’aluminium sur le
comportement en fatigue (amorgage et propagation).

*  Etude numérique de I’effet de fermeture de fissure (caractere tridimensionnel)

* Effet d’écrouissage sur le comportement en fatigue des alliages d’aluminium
a durcissement structural.
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Effect on Fatigue Crack

Initiation and Propagation in 2024 Al-alloy

N. Benachour, A. Hadjoui, M. Benachour, M. Benguediab

Abstract—This study reports an empirical investigation of
fatigue crack mitiation and propagation in 2024 T351 alwminium
alloy using constant amplitude loading. In initiation stage, local
strain approach at the notch was used and in stable propagation stage
NASGRO model was applied.

In this mvestigation, the flat plate of double through crack at hole
is used. Based on experimental results (AFGROW Database), effect
of stress ratio, R, is highlights on fatigue initiation life (FIL) and
fatigue crack growth rate (FCGR). The increasing of dimension of
hole characterizing the notch effect decrease the fatigue life.

Keywords—Fatigue crack growth, initiation life. Al-Alloy, stress
ratio, notch effect

I. INTRODUCTION

FAT[GUE process undergoes several stages and from an
engineering point of view it is convenient to divide the

fatigue life of a structure into three stages [1]: fatigue
crack initiation, stable crack propagation and unstable crack
propagation. Generally mechanical components and structures
contain geometrical discontinuities and notches. In aireraft
structures especially fuselages require holes for their assembly
by riveting. Stress concentration will be produced in these
discontinuities (holes) as a result of external force and depend
of diameter of hole. The stresses are generally higher than the
nominal values, and if precautions (good quality of machining
of hole, induction of residual stress ...etc.) are not taken into
account, notches could be sites of crack initiation and
evolution of crack propagation. To assess the effects of
notches on the behavior of structures, the prediction of fatigue
strength compared to the challenges of design and safety is
relevant. Fatigue life prediction of structures with
discontinuities has been extensively studied [2-5]. Fatigue
crack initiation life has been estimated by many authors [4, 6-
7] when different approaches will be used, which is based on
nominal stresses, stress concentration factor and local stress-
strain concepts. Others researchers employed the equivalent
strain-energy density method to predict fatigue crack initiation
[5. 8, 9]. The cited works assumed that crack propagation part
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of fatigue life is small comparatively to the fatigue initiation
life. Generally fatigue life of materials and structures depends
on several parameters. Especially in initiation phase, fatigue
life is linked strongly to metallurgical, geometrical and
loading parameters. The main loading parameter is stress ratio
studied by several researchers. principally in stable crack
propagations on some materials [10-12]. Effect of stress on
the proportion of the total life occupied by initiation and by
propagation of the crack is discussed by Pearson [13]. In this
work and for a crack initiated at a plane polished surface the
propagation life varied from almost 100 percent of the total
life at a life of about 2x10* cycles to a small proportion at a
total life approaching the fatigue lmit. Effect of
predeformation on fatigue crack initiation of X60 pipeline
steel was studied by Zheng et al. [14]. In this investigation
fatigue crack initiation life depends on both strength and
ductility of metals. Pre-deformation does not always decreases
the fatigue life of steel: it depends on the actual content of the
pre-strain. Initiation of cracks at a mild notch in aluminium
alloy 2024-T4 was investigated by Grosskreutz and Shaw
[15]. The notch was to localise the initiation site and they used
a replica method and high resolution microscopy to detect the
crack. A large majority of fatigue cracks in aluminium alloy
aircraft structures initiate at fastener holes in joints [16].
Effect of stress ratio on fatigue crack initiation from hole was
investigated by Fujczak [17]. For positive values of stress
ratio, an increase in the R-ratio decreases the number of cycles
to initiate a fatigue crack while the alternating stress is kept
constant. Recently, in the investigation of Ranganathan et al
[18]. crack initiation phase has been considered in the
estimation of total fatigne life when short crack growth
approach was used. The results on fatigue crack initiation of
2024 T351 aluminium alloy show an increasing in fatigue life
initiation with increasing stress ratio and maximum remote
stress in measured and predicted results. On other material
(aluminium alloy 7449 T7951), the fatigue crack growth
analysis show that for the test at 120 MPa the crack initiation
period seems fto be significant (30% of total life)
comparatively to the test at 140 MPa when the initiation
period is negligible.In this work, stress ratio and notch
sensitivity (hole effect) on fatigue initiation life and fatigue
crack growth were studied from the double through ecrack at
hole flat plate specimen made of the 2024-T351 Al-alloy. The
study of these stages is based on local strain approach at the
notch and NASGRO model.

II. LocAr STRATN APPROACH & FATIGUE CRACK GROWTH MODEL

A. Local strain approach

Fatigue resistance of metals can be characterized by a
strain-life curve. Tuegel initially provided the strain-life based
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fatigue crack initiation module [19]. In AFGROW code [20].
strain-life based crack initiation analysis method to predict
crack initiation life is incorporated. In fatigue case and at the
notch tip, local strains are obtained by using the Neuber’s rule
or Glinka [21] expressed in following form:
(K_f-daa)‘ _ Ac.Ae

4E 2

(1)

where “g,” is the applied stress and “c” and “e” are the
resulting local stress and strain values corrected for the notch
effect.

The fatigue notch factor. (Kj), is essentially the K; value

corrected to account for the notch sensitivity for the given

material [22]. It is determined as follows:

et |/Kf—1.0 ) @
=10+ =L 2
! \ 2.0+ (/7))

where “o” is an empirically determined material constant [23]
and r is the notch root radius.

In Glinka's approach the local strains and stresses should
represent energy equivalence as compared the remote loading
conditions, leading to the following equation:

i
=

F.
n

(Kf'ﬂaa): _ Ac?’ N Aa (A_U

= ; = )
2E 4E wn+1\2K")

Tn this equation K and #'correspond to the material’s cyclic
hardening law.

The local strains were determined by coupling equation (1)
and (3), given local strain range in function of local stress
range named cyclic stress-strain (equation 4).
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The relationship between total strain amplitude, AS/ 2 and life
to failure, 2N ;. can be expressed in the form [24]:

Ae oY%
2 2E

(2N, )+ &, (2N, )¢ (5)

where * G'f is the fatigue strength coefficient; “b ™ is the

fatigue strength exponent, * 5} ” is the fatigue ductility, “c

is the fatigue ductility exponent.

Vol:32011-07-20

B. Fatigue crack growth model
AFGROW code developed by NASA [20] is used for
simulation of fatigue crack growth. The interest model is
NASGRO model when totality of fatigue crack growth curves
is considered. NASGRO model are expressed bellow (Eq. 6):

- P
[ 1— AKI;E |

d (- T - |
da _ . S | LAk ©)
av  |\I-rJ" |7 k¥

| J— Zomax |

\ Kcm ,J

f present the contribution of crack closure and the parameters
C. n. p, q were defermined experimentally and AKth is the
crack propagation threshold value of the stress—intensity
factor range. For constant amplitude loading, the function f
determined by Newman [25] can be written as (Eq. 7):

K ; ) .
f=Ki= {_Ma,\'{‘R,AgnLAJRfA_;R‘ +4;R') Rz0 Q!

max

coefficients A, are expressed by equation 8.

1
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IIT. MATERIAL PROPERTIES AND SPECIMEN GEOMETRY

The material used in this study is the aluminum alloy
2024-T351. Plates are subjected to numerical fatigue tests in
L-T orientation. The basic mechanical properties for
Aluminum alloys 2024-T351 are given in Table 1. Simulation
of fatigue crack initiation and crack growth used plate with
double through crack at hole under tensile tests (Fig.1).

TABLEI
MECHANICAL PROPERTIES OF 2024 T351 AL-ALLOY
Z K
Og2 (MPa) (.\IPI:iﬂ: %) (MPaTnO'S) E (Gpa) v
37232 7472 3736 73.09 033
* Thitkeess —
> Welllmm |
— —s
-] —
-— s
T+ @ —°
:: anl Z2r ::
+— —
-y —
-~ L —

Fig. 1 Finite plate specimen (double through erack at hole)
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fatigue crack initiation module [19]. In AFGROW code [20].
strain-life based crack initiation analysis method to predict
crack initiation life is incorporated. In fatigue case and at the
notch tip, local strains are obtained by using the Neuber’s rule
or Glinka [21] expressed in following form:

(Kf-ﬂ%)‘ _Ac. Az -
4E 2

where “og,” is the applied stress and “oc™ and “g” are the

resulting local stress and strain values corrected for the notch

effect.

The fatigue notch factor. (Ky). is essentially the K, value
corrected to account for the notch sensitivity for the given
material [22]. It is determined as follows:
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where “a” is an empirically determined material constant [23]
and r is the notch root radius.

In Glinka's approach the local strains and stresses should
represent energy equivalence as compared the remote loading
conditions, leading to the following equation:
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In this equation K' and ' correspond to the material’s cyclic
hardening law.

The local strains were determined by coupling equation (1)
and (3). given local strain range in function of local stress
range named cyclic stress-strain (equation 4).
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The relationship between total strain amplitude, Ag/2 and life
to failure, _’Nf . can be expressed in the form [24]:
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where * G} " is the fatigue strength coefficient; “b ™ is the
fatigue strength exponent, “ 6}” is the fatigue ductility, “¢”

is the fatigue ductility exponent.
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B. Fatigue crack growth model
AFGROW code developed by NASA [20] is used for
simulation of fatigue crack growth. The interest model is
NASGRO model when totality of fatigue crack growth curves
is considered. NASGRO model are expressed bellow (Eq. 6):
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f present the contribution of crack closure and the parameters
C. n, p. q were determined experimentally and AKth is the
crack propagation threshold wvalue of the stress—intensity
factor range. For constant amplitude loading. the function f
determined by Newman [25] can be written as (Eq. 7):
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coefficients A; are expressed by equation &.
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ITT. MATERIAL PROPERTIES AND SPECIMEN GEOMETRY

The material used in this study is the aluminum alloy
2024-T351. Plates are subjected to numerical fatigue tests in
L-T orientation. The basic mechanical properties for
Aluminum alloys 2024-T351 are given in Table 1. Simulation
of fatigue crack initiation and crack growth used plate with
double through crack at hole under tensile tests (Fig.1).

TABLEI
MECHANICAL PROPERTIES OF 2024 T351 AL-AT10Y

Gos (MP Ke Ke o EGm) v
a2 (MPa) (MPam®)  (MPam™) 4
37232 7472 3736 7309 033
Thickress
— WellDmm [
-+~ >
— —
+—— —
G+ @ —C
-+ anl 2r —
- —
o+ —

Fig. 1 Finite plate specimen (double through erack at hole)
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V.CONCLUSION

Fatigue crack initiation and fatigue crack growth rate of
2024 T351 on the double through crack at hole plate specimen
are investigated in this work. The main conclusions are
resumed below:

e The result of this study shows that crack initiation and
crack propagation were dependent on the component
geometry and applied stresses.

s Fatigue life is related to crack initiation and growth. Crack
initiation is related to applied mean stress (effect of R-
ratio), stress concentrations and material properties.

¢ An increasing of stress ratio increase the fatigue crack
growth rate.

¢ An increasing of notch radius (dimension of hole),
decrease fatigue initiation life.
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Abstract. The purpose of this paper = to estimate the menber of cycdles for ffpme gadk Imfiabion
in notched plate mmder constant amplinade loading throwsh tensile residual swess feld of Ahmiimmm
alloy plate. Blesidual stress Geld was generated by plastic deformstion wsing finite alement method.
Simmilation of fabzue behavior was made oo AFGROW code. It was shown that the fabizne crack
imitiation and propagaton were afected by level of residusl siress filed In this imvestigstion, the
presence of tensile residual siresses reduces considersbly the total fsfigue life. Loading parameter
namely siress ratio was studied The decreasing o this parameter reduces the fafizne aack growth
rate (FCGES).

Introducton

Engineers and researchers divide ftimne damaze in three stages [1]: Sugwe cack mitdaton, stable
Tack propagstion snd wmsisble crack propagstion. Generally, mechsmical components and
smachmes contain Feomemical discontimities and notches. In sircraft stocnmes aspecially fiselzzes
repuire holes for their assembly. Stress conceairation will be produced in thesss disconfiniies & a
result of exvemnal force and depend of dismeter of hole. The swesses sre generally hizher than the
porninal valwes, and if precautions (good quality of machining of hole, induction of residual smess
...eic.} are mot taken info account, notches conld be sites of crack imtsfion. Cradk motiation oooors
85 4 consequence of mimo stucharal changes in metallic materials diming fatimoe process. Differen:
mechanizme are responsible for their formaton [2]. Kt s accepted that for miven matenials states at
comparable load amplimdes increasing amounts of plastc sirain ampliodes lead fo decreasing
munbers of crack inifstion cycles M), it follows that residnal smesses may extend . shorten, or leave
mchanged the mmober of cycles fo cack mobafon Fatgue life prediction of simoctures with
disconfimaties has been extensively studied [3, 4]. Fatimoe aadk mitiation lves have been prediced
v many researchers [4-8] wsing different approaches Theses approaches are based on nonins]
siressas, siress conceniraton factor, local sress-sirain concepds and equuvalent sirain-eneTgy densify
method In, all paper, it 1= arpoed that fatizee life m propagation stage 15 small comparatively o the

Fatigne life of materals and stuchares depends oo several parameters. [n midation stage fadge
life is linksad sirongly to metallorzical, geomeimical, loading parameters and residusl stress. Efect of
siress ratio was imvestigated by several researchers, principally in stabls crack propazations on some
materials [9-11] The resicual swesces present diverse ongins and several shapes [12-14] namely
shot-penning. expansion of hole, overloads, undsr-load welding, predeformation or pre-yielded .. ..
The soess Sald is beneficis] if the sress is In compressive state [17], then tensile resichal stesses
incresse fatigue crack growth rate [18]. In the investdzaton of Eamel ef al [19] afects of tensile
and compressive residnal stress in Fachoe mechamics specdmens by the application of 3 mechanical
pre-load were smdied Thizs iz considered in the comfext of a “C" chape specimem which is
mechamically pre-tensiomsd of precompressed to produce, respectively, a compressive or tensile

Al rghis ressrvecd Mo par of contenis of thim e per ey S8 speoduosd o EeremifEsd - @oy form o by sny mesns wifoul Baoweien sermiesios of TTH,
werw 3ol 0k 1500154 B0 S0 FIEGT TR 124 X



18 Materials and Structures

resichaal siress in the remion where the crack is inroduced. Findte-element analysis i performed to
simmlate the pre-loading and the sobsequent Sechme loadmg of the cracked speomens. In the
mvestizadon of Al-Eherraji et al [20], effect of residual stmesz on the fatigne behavior of 2004
ahomimam alloy was studied experrmentally and ommerically wsing findte el ement method. Fesidnal
siTesses were Imparted to the fatizne tests specdmens by hest resiment, pre-simain and welding.
Effect of predeformation on fadzue aack nitiation in pipeline stee] was smdied by Zheng et al.
[21]. In this imvestizaton fatizuwe crack initaton life depends om both sweneth and ductility of
metals. Pre-deformation does not alweys decreases the Same lifs of steel; it depends on the acmal
cootent of the pre-smain Indtaton of cracks at & mild noich n shoninon alloy 2024-T4 was
irvestizated by Grosskrentz and Shaw [22]. Fecendy, fatizue crack inffstion performed on 2024
T351 Al-alloy was smdied by Fanganathan et al [23]. In this work crack imitiation phase has been
considered in the estmaton of totml Htgwe life when shom crack growdh spproach was used and
remltz heave showing an incressing in fanppe life mitaton with moeasing soess rato and
AN Temts siress in messnred and predicied resmlis.

In this attempt, effect of soess oo and fensile residual smess at nowch (hols) were invesdzaed
on rack imitiaton life and fatigme crack growth wsing double twoough crack at bole of plae
specimen. The present sindy was performed on 2024-T351 Al-alloy. Siage imbaton and sishle
fatigue crack growih are based respectvely oo local srein approach at the potch snd oo HASGE.O
mdel

Pradiction of Residual Stress Field by Preloading

Bi-dimensional FEA caloulations of residual siess due to the pre-deformation effect were carmied
ot nsing ANSY S, Version 11, The mode] consisted of full mtegration slemenis of type plane 183,
The mesh was more refined in the remon of the notch root (Fig 1), Wonercal siudy was performed
on 2024 T 351 Al-alloy. Mechanical properties are shown on Table 1 and tme sain smess amve is
ilhnstrated on Fig, 2.

RLCTOREEeRtef-— .

o
WM

GIHHHEH

Fig. 1. Spedmen shady with uniform load (3) geometry (b)) Mesh of nofched plate () Y4 of plate
detail of mesh aroumd hale

Table]: Machanical properties of 2024 T351 Al-alloy

a3 UTS . E
DMPs] Py A% [GPa] "

363 477 125 74 0.33
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L e O g Q1 01 e nie Qe
True strain

Fig I. Soain-stress curves for 2004 T351 Al-alloy

Caza ] Cazal Caze 3

Fig. 3. Dhsmbution of siress arpund bole for different levels of applied plastic load

Under reversed loading nsms pre-siress module with large displacement opion, a residual stress
filed was generated when diferent levels of loading were applied in comgpression.  Fig. 3 shows
destmbution of residual stress around hole. Distmbatgons of simess o, for all level of applied load in
supposed crack growth patch are shown m Fig 4. I was shown at Tee surface of hole a high tensile
siress. From §.8 mm to 2 40 mm distance of hole, siress is compressive.
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Fiz. 4. Dismiboton of stress qyy in prediced cack growth path
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Alodels of fatizne crack inifiation and fatzme crack growth
The siress mitensity factor for the smdied specimen implemented in AFGRIOW code depends on
seversl parameters and is given by equaton 8-

3
AE =g+fnap S (1)
where [ is the geomery cormection factor iz expressad below (Eq. 100
‘2] - 22 gamd 2 amd
ﬁ? |=l—ﬂ.1,.-.+}.445.'. 447 + 3520 4]
WA
where: & =1/1+(a/r)l

Local strain approach. Fatimne resistance of metzls can be characterized by a smain-life curee.
Tuegel inifslly provided the strain-life based Gtigoe crack initistion module [24]. n AFGROW
code [25], staim-life based oedk ndtston amalysis method fo predict ceck indtston life is
incorperated. In fatme case and at the notch tip, local sirains are obtained by using the Meunber's
mle or Glinka [26]. In Glinka's approach the local strains and stresses should represent energy
equvalence a3 compared the remote loading conditions, leading fo the following equation (Eq. 3k
- 1
‘K{.ﬂﬁa:ﬁ _MJ AT ri'l.ﬂﬁl?
IE  4E ' +1l7E )

(3)
In this equaton K’ and o' corespond to the matenial s cyclic hardsnine law

The local strams were determined by coupling equation (1) and (3), given local simin ense in
fanction of local siress range named cyclic stmess-srain (Eg. 4).

1
As Al Ag ‘ln'
3

C2E\ K

¢

The relationship betwesn total strain amplimde, Az/2?and life to faihwe, 2N, , can be expressed
in the form [27]:

Ar ﬁ;f ; k o

a1 i

3 T IE | 2M¢ P +e¢ (2N F (=)

where “q§ ™ is the fatizue strensth coefficient; “b™ is the fatizue strensth exponent, “£; ™ is the
fatizue dactlicy, “c™ is the fatigme ductdlity exponent.

Table 2 Lists basic cyclic siram-life properiies used in fatipne crack motisfon analysis for stedied
material of the notched specimen (AFGROW Databasa).
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Table X Cyclic smain life propertes of 2024 T351 Al-alloy
s EE b C E; E o
101353 021 011 052 05«10 786 009

Fatgoe crack growth model The mtersst model is MASGEO modsl when totality of fatizne crack
growih curves is considersd. WASGEO mods] are expressed bellow (Eq. &0

(1 2Es
da (1-F} . AK ]
E=LLI-R:’E]“s X (©)

'I_ X

Eerie |

f present the conmibution of crack closwe and the parameters C, n p, @ were depermmined
experimentally and A, is the crack propagstion threshold walue of the soess—imtensity factor
ranze For constant snplinade loading the fimction { determined by Mewmean [28] can be writien as
(Eq. 7). Principal crack growth parameters of MASGED modal ame presented in Table 3.

E i 5
F=—T= - MR Ag+ AR+ AR + 43R | R 20 g

Table 3: Parameters of crack zrowth model

i N 1] q
L7l=10" 3353 0.5 1

Effects of stress states on fatigne indtiaton and FOG

Motched plate specimen in L-T orentaton was subjected fo constant amplimde loadine
(15 =1 00 MPa) with different F-matio. The K, Silure criteria were adopted for the limit of crack
growil In absence of tensile residual siress, Table 4 shows effect of siress mue oo Btgwe mfiaton
life. For posittve vales of siress mtie, sn increase m the B-rabo increase the mmber of cydes to
mifiaie 3 fame aack while the sliemating siress is not kept constant. This mimeasing is doe o the
dimimrtion of amplingde leading mnze when macdmen ampliade is maintained constant. In
presence of tensile residual siresses fafigwe aack otiaton life has been reduces comsiderably Sor
different cazes (see Fiz 7). Theses dimunuions were affected by Incressing in mesidual siress
intencsity factor K.

Table 4. Efect of soess ratio and tensile residual stress at hole on fanmwe crack initdaton life

Tensile resicheal strese EL=0L1 E=02 =04

Without RS 1.21=10° 343«<10° 1.85x10
Case 1 2.14=10° 432«10° 1.15x10°
Casa 2 L76<10°  307<10°  6.02x10°

Case 3 L78=10° 271x10° 784107
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In sbsence of residusl stress, smess rato effect on Same crack growvth life (14)) is presented in
Fig. 5 when Gtigpe mntation life was dissociated An moessing m fatigne life was showa in
incressing of B-rato. Withows residual, fafizue lifs in propagstion stage is very small comparasively
o the fatizue initation life (see Table 4 and Fig. 5). The evolution of the oack lensth through
resichisl swesses fields according to the fatzue life is showm oo Fig 6. It is notced that an
inressing in the level of pre-soain increased the level of tensile residsl soesses at the edgs of the
hols, then afect crack zrowth rames.

L1 1 B0 DXL HDXL:
H oyl
Fig. 5 Effect of siress ratto on fatigue life withount residual stress

% -
g i
_ 5
W ",-,-‘f
o
z ﬂ-n_-...dpl._u 1 !
0 i) 10000 150001 0000 5
W myies]

Fig. 6. Efect of tensile residusl] smess on fatizme life

Effect of residual siress penarated by prestess n compression on the agack growth rate is showm
in Fig. 7. The crack growth is plotted against effective stress intensity factor AF.y. Note well the
calibration curves of cracking. From AFLy = 10 MPa (m)"~, we notice a decrease in crack prowth
rate due fo the presence of compressive residusl siresses. Effeciive stess infensity factor is
expressed by Eq. 5. Fesidual sess intensity factor K. was evalnated mmaerically by Gauss method
Evolotion of E,, agsinst crack length 1s showmn m Fig, 8. There was a decrease m EL through residnsl
siresses Tom tensile to compressive.

Emm off =Emay +E;

Emin-—off =Emin +Er ®
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Fig 7. Fatimne crack growth rate through residual sivess Seld
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Fig 8. Evolition of residnal siress mbensity facior E

Conclusion
Fatigue oadk mutiaton and Saagwe crack growdh rate of 2024 T351 twough residual siress Seld oo
the doubls through crack st hole for plate specimen are Ivestigated in this work In absence of
residial sress residusl stress, fatpue crack growth was affected by stress rado. Main conclusions
shmmgeﬂ:'nclsnfmﬂ-ﬂmlsm:amrsmdbﬂm
Initiaton fafipue life is strongly related to cpclic loading characterized by the effect of stress
ratio.
*  DManme of residus] swesses showed the demimentsl effect of tensile swess and beneficial
effect of compressive siress on fatigue initatnon stags and fadze crack srowih.
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Effect of Single Overload Ratio and Stress Ratio on
Fatigue Crack Growth

M. Benachour, N. Benachour, M. Benguediab

Abstract—In this investigation variation of cyclic loading effect
on fatigue crack growth is the studied. This study is performed on
2024 T351 and 7050-T74 aluminum alloys, used in acronautical
structures. The propagation model used in this study is NASGRO
model. In constant amplitude loading (CA), effect of stress ratio has
been investigated. Fatigue life and fatigue crack growth rate were
affected by this factor. Results showed an increasing in fatigue crack
growth rates (FCGRs) with increasing stress ratio. Variable
amplitude loading (VAL) can take many forms ie. with a single
overload, overload band... ete. The shape of these loads affects
strongly the fracture life and FCGRs. The application of a single
overload (ORL) decrease the FCGR and increase the delay crack
length caused by the formation of a larger plastic zone compared to
the plastic zone due without VAL, The fatigue behavior of the both
material under single overload has been compared.

Keywords
generalized willenborg model, retardation, Al-alloys.

Fatigue crack growth, overload ratio, stress ratio,

I. INTRODUCTION

ATIGUE crack growth behavior of metals depend upon a

number of variables namely the mechanical properties and
microstructure, specimen, environment, applied cyclic
loading. stresses and strains acting at the crack tip. Most of
fatigue research has been concentrated on examining the
phenomena under constant amplitude fatigue cycling for
aluminum alloys [1]-[4].
aeronautical structures are subjected mostly to complex cyclic
loading. It is well known that load fluctuations lead to fatigue
crack propagation, the rate of which depends on the
interaction of loads or stresses. The simplest case for the
spectrum loading is when single and multiple peak overloads
are applied to constant amplitude loading. Research on
variable applied loading (VAL), determined that appreciable
crack growth retardation can occur following tensile
overloading [5]-[7]. A numbers of models have been
developed to account for crack growth retardation due to
tensile overloads [8]-[11] namely Willenborg, Wheeler model.
Gallagher modified Willenborg model [12]. Crack growth
retardation due to tensile overloads has been explained by
several theories. The most commonly discussed theories are

During service, mechanical and
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fatigue crack closure [13]; residual stresses [8]-[9]. crack tip
blunting and sharpening [14] and cyclic strain hardening and
softening [15]. Really. all mechanisms are not dissociable.
Overload retardation has been widely investigated in a range
of engineering materials [4], [13]. [16]. [17] and many
research’s were oriented to the study of several form of
variable amplitude and associated parameter namely single or
block overloading on fatigue behavior of aluminum alloys.

Fatigue crack retardation due to variable amplitude loading
spectra was studied in 7075 T6511 aluminum alloy by Corbly
and Packman [18]. It was shown that the degree of retardation
depend strongly on the relative amplitudes of the peak stress
mtensity, the number of stress applications N, at the peak
stress intensity, the magnitude of the constant amplitude crack
growth rate at the lower stress intensity range and the number
of fatigue cycles Ny at the lower stress intensity level after the
last peak stress is applied. The influence of overload ratio has
been investigated primarily in aluminum alloys for the
aerospace industry. In the investigation of Vardar [19].
overload ratios between 1.3 and 2.4 were considered in a
7075-T6 alloy under plane strain conditions. A linear
correlation was found between the number of retardation
overload cycles and the overload ratio.

In fatigue crack growth investigation conducted by Bathias
and Vancon [20] on 2024 and 2618 aluminum alloy, fatigue
crack growth rate was retarded after application of one or
several overload. Tn this study, it was demonstrated that the
process of fatigue crack retardation by application of
overloads results from the plastic deformation at the crack tip
and the nature of the test specimen surface. Plastic zone
diameter and the retardation relationships depend on
toughness. on the metal cyclic strengthening and cyclic plastic
deformation. The delayed retardation phenomena after single
overload in three steels and two aluminum alloys were
investigated by Matsuoka and Tanaka [21]. It was confirmed
that the model proposed early by Matsuoka et al. [22] was in
good agreement with the experimental data for these materials
when the stress state at the overloading was satisfied with the
small scale yielding condition. Effect of overload on fatigue
crack growth studied by Robin and Pelloux [23] was
performed on a 2124 T351 aluminum alloy. The results
showed that crack retardation near the surface of the specimen
was greater than in the plane strain region near the center and
Wheeler’s and Willenborg’s models of were found to provide
a fair approximation of the retardation phenomenon.

Recently, evaluation of retardation in fatigue life due to
application of a single overload was conducted by Hairman

1481

129



Intemational Science Index Vol:7, No:12, 2013 waset.org/Publication/9996857

Wortld Academy of Science, Engineering and Technology

International Journal of Mechanical. Aerospace, Industrial and Mechatronics Engineering Vol:7 No:12, 2013

[24]. Based on modifications of Wheeler’s model with
account of Elbert concept, overload ratio/Wheeler’s exponent
and FCGR calculations, a model for prediction of crack
growth behavior following single overload is elaborated. The
model tested for 2024-T3 aluminum alloy and 6061-T6
aluminum alloy give good agreement with experimental data.
The study conducted by Kumar and Garg [25] on aluminum
alloy 6061 T6, shown an increasing of life in applied periodic
band of overload test compared to constant amplitude loading
life. In recent work, the investigation of Bao and Zhang [26]
on aluminum alloy 2324 T39 subjected to truncated load
spectra, crack growth life was predicted using NASGRO
model and generalized Willenborg model [12]. Good
prediction has been given using this model for 2324 T39 for
lower stress.

The aim of the present investigation is shown the effect of
single overload ratio and stress ratio in constant amplitude
loading on fatigue propagation of double through crack at hole
of two Al-alloys (2024 T351 and 7050-T74)
Generalized Willenborg model [12].

using

II. FATIGUE CRACK GROWTH BEHAVIOR

A. Material & Specimen

Materials used in this study are 2024 T351 and 7050-T74
aluminum alloys obtained on rolled plates in L-T orientation.
The basic mechanical properties for both materials are
presented in Table I. Simulation of fatigue crack growth in
mode T used finite plate with double through crack at hole
with initial crack a0=0.5 mm. is shown on Fig. 1. The stress
intensity factor for the studied specimen implemented in
AFGROW code depends on several parameters is written
bellow:

-

Ak =ofra fl)
r)

\
\

(1)

J

where [} is the geometry correction factor, proposed by
Newman [27], is expressed below:

B i'|:170.1:'1&+3.46/13 — 44727 +3.5220 @
r)

\

where: L =1/(1+(a fl‘))

B. Fatigue Crack Growth & Retardation Models

In order to account of the different stages of the
propagation NASGRO model is used in this study (see (3)).
The different parameters of this equation are defined in the
AFGROW manual [28]. The main parameters of NASGRO
equation for the studied material are presented in Table II.

(3)

TABLEI
MECHANICAL PROPERTIES OF AL- ATT0Y (AFGROW DATABASE)
KC KIC £
MPa-m MPa+m (GPa)
74.72 3736 73.08
7252 36.26 71.70

Matenals op.: (MPa)

20247351
7050T74

37232
448.16

Ity

W=120 rm.

= 6w

/

=0 5mm

Thickme 35 t=Rrmm

ERRARRNIRAAY

Fig. 1 Double through crack at hole in finite plate

The Generalized Willenborg model [12] is one of the most
common load interaction models used in crack growth life
prediction programs. The model use an "effective" stress
intensity factor based on the size of the yield zone in front of
the crack tip. The formulation of the Willenborg retardation
model used in AFGROW is given below:

TABLEII
PARAMETERS OF CRACK GROWTH MODEL

Materials O’ T C n r g
2024 T351 03 1.71x10™ 3353 0.5 1
7050 T74 03 1.14x10™" 3.368 0.5 1

Kmn(eff} = Kmas - I{r

K;mu(eff) = Kmm - KI (4)

Reff = Kmm(e:":") Kmas(e:’:’)

Kr 1s residual stress intensity factor due to overload (5) and
R.g 1s effective stress ratio.

N e )
I\.' = 0‘. Ku.‘.a.xl_ul,l 1 RV(OI) K:u.a.\ |
factor ¢ and is expressed by (6).

d=01-AK, /K_,_)/(SOLR -1) ©)

and yield zone created by overload Ry is expressed by:
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III. RESULTS AND DISCUSSION

A. Constant Amplitude Loading (C4)

Plate specimen in L-T orientation for 7050 T74 Al-Alloy
was subjected to a constant amplitude loading (CA) associated
to the stress ratio effect and variable amplitude loading (VAL)
associated to single overload. A K., failure criterion is
adopted for the limit of crack growth. Fig. 2 shows effect of
stress ratio on fatigue life. The fatigue crack growth rates for
different stress ratio are shown on Fig. 3. The curves illustrate
a general increase in da/dN with increasing R-ratio for a given
AK. An important effect of R has been observed clearly for
this material at high AK and at fatigue crack growth threshold
stress intensity factor.

0,05 |
@ o o OR=0 o
~ 0,04 T~ N R=01 )
£ as ¥ o o LU 8
. i1 [rrea|
£ 003 R OR=03 9
€ & § .
8 / § ; o R=05 j
¥ 002 2
8 i
G ;
0,01
Q% M
0006000%°
0,00 cc°?
0 50000 100000 150000
N (cycles)
Fig. 2 Stress ratio effect on fatigue life
10E-03
——
1.0E-04 =
-
§1,UE/05 -
E
Z 10E06
£ U
i 1
-] i
10E-07
T
i
10E-08 L]

whoris)

Fig. 3 Stress ratio effect on fatigue crack growth rate for 7050 T74
Al-Alloy
B. Variable Amplitude Loading (VAL)

Variable amplitude loading in this study is characterized by
overload ratio “ORL= G cverload/Cmax.ca allow to create an
instantaneous yield zone resistant to crack growth. Fig. 4

show effect of single overload after 50000 cycle amplitude
loading for two overload ratio (ORL=2.0, 2.5) on fatigue life.
T was shown that an increasing in overload ratio increase the
fatigue life of fracture. This is due to the retardation resulted
from the application of overload. The retardation is
characterized by retardation fatigue life Ny. A slight variation
of fracture fatigne life is found between the constant
amplitude and variable amplitude without delay -effect.
Extension of crack length in function of numbers of cycles of
the botch overload load ratio is shown on Figs. 5 and 6.
Numbers of cycle of retardation are indicated. Fracture fatigue
life is 3.74 times for ORL=2.5 compared to fatigue life for
ORL=2.0.

Result of the evolution of fatigue crack growth rates shows
a decreasing of fatigue crack growth rate’s (Fig. 7) for both
overload ratio after applied of overload. Fig. 7 shows in detail
the decrease in FCGRs which decreased from 4x107% to 1x107®
m/cyele just for application of overload. In others research is
shown acceleration after application of overload.

UUs
{
004 gz E
& C4 B=02 I$]
T () OFL = 2] wifuont retardation i
E 00371 ¢ ORL =20 (Willahorgmodel] ]
c 0 OFL=2.5ivWlaborgmodel) j
2 002 1
¥
3
00 #”r
s i . .
0 20000 40000 60000  BOODO 100000 120000 140000
N (cycles)
Fig. 4 Effect of overload ratio (ORL) on fatigue life delay for 7050
T74 Al-Alloy
0.05
0.04 i
|
g 0.03
: /
290 m——
§ -
¢ 0.01
0
0 50000 100000 15000C

N (cycles)

Fig. 5 Evaluation of retardation in single overload ORL= 2.0 for
7050 T74 Al-Alloy
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-.005
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Ner=460 cyekes

|

Crack length (m)

0 50000 100000
N (cycles)

Fig. 6 Evaluation of retardation in single overload ORL= 2.5 for
7050 T74 Al-Alloy

150000

1.0E06
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1.0E09 | | ‘
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Fig. 7 Eftect of overload ratio on FCGRs using generalized
willenborg model

C.Comparison in FCGR under Same Variable Amplitude
Loading betveen 2024 T351 and 7050 T74 Al-alloy

Both Al-Alloys are subjected to the same spectrum
(variable amplitude loading with single overload) at ORL=2
and maximum constant amplitude loading G, =80 MPa. In
Fig. 8 we show the evolution of fatigue life for two specified
materials. 7050 T74 Al-alloy presents good resistant
comparatively to 2024 T351 Al-Alloy. A difference is shown
in final fatigue life and retardation fatigue life. For the first
material (7050 T74), the delayed in fatigue life is 9280 cycles
but for the second (2024 T351) is 6530 cycles. In term of
fatigue crack growth rate (FCGR). no high difference between
studied materials is signaled after applied single overload (Fig.
9). The ratio of FCGRs for both alloys is approximately 0.85.
This result shows that difference in the size of plastic zones is
low.

0,05
o < 7050 T74 4 ?
- F 2004 T351
E
g 0,03
g
; 0,02
g
G 001
gttt
0
0 50000 100000 150000
cycles)

Fig. 8 Fatigue life delay for 7050 T74 and 2024 T351 Al-Alloy

1,05:06
|
E10E07 B =
S I —
Z — e © 7050 T74 —
8 " & 20241351 |
L)
10E08
0 0,005 Crack length (m) 0,01
Fig. 9 Effect of overload on FCGR for 7050 T74 and 2024 T351
Al-Alloy
NOMENCLATURE
a Crack length
& Parameter of Nasgro equation
n Exposant of Paris_law
R Stress ratio
Ry Yield zone created by overload

Amplitude of stress intensity factor
K; Residual stress

Maximum stress intensity factor
Minimum stress intensity factor

N Number of cycle (fatigue life)

da/dN Fatigue crack growth rate

SORL Shutoff Overload Ratio (ratio of the overload to nominal
load required to effectively stop further growth under
nominal loading.

x,x(ol)  crack length and crack length at overload

S stress state in a given crack growth direction
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INTRODUCTION

Maicrials of engincenng components and structures ane often subjected o cyclic loading with a
positive mean stress. Fatigee crack propagation is usually analyzed by the application of LEFM
{Lincar Elastic Fracture Mechanics) concepts, described by the amplitede of stress intensity factor
AK. Fatigue crack growth was affected by several paramcters {metallurgical, environmental,
geometnical, loading . . .etc).

For their mgh mechamcal chamcteristic {capacity resistance, hgh stremgth, toughness, hgh
corrosion resstamce, hardness and impact resistance), the stainless steels remain not easily
replaccable materiak. Different grade of austenitic stainless steel used in the hostile crvironment
are 304, 304L, 316, 316L, 316LM.. . etc. These matenals have been employed in enginecnng
applications ranging from pharmaccutical cquipment to piping in the nuclear reactors and storage o
chemical products. The both material investigated in this work 15 a type of austenitic stainless
nameod steel 3041 and 316L. Many authors have been investigated the studied steel under different
paramefer cffects [1-5] {thermal, fatigue, creep and fatigue, welding, Load history. ..cte. AISI 3041
stinless steel weld was investigated experimentally by Singh ot al [6] where the effects of welding
process and procedure {GTAW, GMAW) on fatigue behaviour. It was shown that threshold stress
intensity facior is abowt 10 MPa.Sgr{m) and cocfficients of Paris law (C, m) increase for GTAW
compamatively to the GM AW process.

The main loading pammeter who affects the fatigee crack growth rate is stress ratio [7, %) The
effect of mean stress was chamcierised by this pammeter. Kalnaus et al [%] have investigated new
stinless stoel mamed ALGXN on FOGR classified as a super-austenitic stainless steel with FCC
ausienitic structure. In this investigation, the results from the constant-amplitude expenments show
a sensitivity of the crack growth mte to the R-matio and the effect of amplitude loading was shown at
lower stress intensity factor. In other work, the same authors [10] have recently conducted an
influence of stress mtio, noteh size in fatigue cmck growth of 3041 stainless steel on round compact
tension specimen. The results show that the material displays sensitivity to the R-ratio. The carly
stage of crack growth from the nokch is dependant mostly on the valee of loading amplitude mther
than on the notch geometry. Atanasiu [11] present the results of crack growth expenments
performed wsing CT specimens for three different R ratics for austenitic stainless steel 304L. The
influcnce of the R-ratio on crack growth and threshold was observed. Recently, low cycle fatigue
effects on fracture behavior of M austenitic stainless steel were studied by Duyi Yeetal [12].

The fatigue behavior of 3161 stainless steel gas metal arc welds has been investigated by Kusko ot
al [13] when the K-increasing testing procedure was applied. In the investigation of lacoviello etal.
[14], fatigue crack propagation resistance of duplex austemitic—ferntic stainless steel is strongly
affected by stress ratio “R™ especially for lower vahies when crack tip plasticity induced is the main
closure mechamizsms., Under high oycle fatigee, stainless 3 161 was studied by Puchi-Cabrera ot al
[15] in notched specimen. In these conditions, significant increase in the yield stress of the matenial
was shown comparatively to the other mechanical property such as ultimaie tensile strength tensile.

Packiamj et al [16] have investigated threshold value for austenctic stainless steel of type AISI 316,
and as a part of this shedy they determined experimetally the opening and closure stress intensities.
The obtained values of crack closure (Ka) and crack opening K, were chserved to be fairy
constant over the entire stress mnge investigated with 295 £043 and 4.14 £0.55 MFPa. Sgri{m)
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being reported for Ko and K respectively. Also crack length and R-ratio dependencies were found
to be small, The fatigee crack growth in low carbon austenitic stainless steels 3041 and 31 6L were
investigated by Yahiaowi and Parequin [17). Under the same solicttations (stress ratio, applied
lnad), it has boen shown that 31 6L steel present high resistance than 3041 steel.

In order to optimise weight of structures, specimens thickness present an essential parameter to be
consider in any behaviour {vibration, static, creep, fatigee, thermal. . cte). Within a series the
thickness of the specimens, Strizhalo and Berezowskii [18] have examined the growth of surface
fatigue cracks wsing nonlinear fracture mechanics criteria. The geometrical pammeter studied
depends on the thickness specimen and temperature. [t shown that the curve of fatigue failure
(da'adN-AN of steel at environment tempemture (T=203K077K) displaced to the nght with
increasing the thickness ie. decreazing of fatigue crack growth mte. The effect of specimen
thickness on crack tp deformation and fatigee crmack growth mte (FOGR) was investigated on
stainless steel ML [19]. The resuls shown that FOGR depend strongly of specimen thickness {an
increasing in thickness, increase FCGR).

In the present imvestigation, AFGROW code is used to simulate the crack growth from the double
through crack at hole flat plate specimen made of the AIS] 3041 and 3161 austenitic stainless steel.
The R-ratio and amplitede boading (mean stress), specimen thickness and diameter of hok and
initial crack effects will be presented. The fatigue crack growth analysis is conductad by using
NASGRO model. The predicted results of both stainless steel are compared.

1  FATIGUE CRACK GROWTH BEHAVIOR

L1 The stainless steel specimen

The material used in this study is the stainless steel 3040 and 316L wsing AFGROW database
obfined on rolled plates in L-T orientation. The basic mechanical propertics for stainless stesl
I04L and 31 6L are in Table 1, Simulation of fatigue crack growth in mode | used fnite plate with
double through crack at hole when initial cack a, isshown on Fig. 1.

e

Thkses 1"

L=

200 e

207

MH’
& =iy =45 mm

=

HHBHIHL

Fig 1. Finite plate specimen with douhle through crack athaole

Table 1. Mechanical propertics of stainless steel

Materials a2 (MPa) Ko MPam™ ) E ({iPa) v
4L 275.79 219.77 206,84 0.33
3160 24821 219.77 206,54 0.33
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The stress intensity factor for the studied specimen implemented in AFGROW code depends on
several parameters [ 20] and is written bellow:

"
AK = onfr.a i 5] 1
W F
where [i is the geometry comrection factor, proposed by Newman [20], is expressed below

.
p‘l ﬂ—] =1-0.154 + 3 4647 —4 472* &+ 3.520* {2)
W F

whers: 21/ +(a!)

12 Fatigue crack growth mode

AFGROW code developed by NASA [21] is used for simulation of fatigee crack growth. The
interest model i3 NASGRO model when totality of fatigee crack growth curves 15 considered.
MASGRO model are eopressed bellow:

ll.l_:l‘xrw ]P
da (1-f "l AR
2 daw| = 3
b {Iﬁ_l_ﬂ ] |, . ],, (3)
|- m=
LY K.:-n-

f presemt the contribwtion of crack closur and the pammeters O, n, p, g wene determined
cxperimentally and AKg is the crack propagation threshold value of the stress—intensity factor
range. For constant amplitude loading, the fimction  determined by Mewman [20]. The parameters
of Masgro for the studied matenials is presented in Table 2.

Tahle 2. Parameters of crack growth model

Materials O n P P
ML 11460t 3 .25 025
116L 1.531 50T 3 025 0.25

2  RESULTS & DISCUSSIONS

2.1 Mean stress effect

Plate specimen in L-T ornentation was subjected to a constant loading with different mean stress
charactenzed by stress mtio, The Kawe failure critena were adopted for the limit of crack growth,
Fig 2 showed the effect of mean stress (R- mtio) on fatigue crack growth rate of 3(4L stainless
sieel. An important effect of mean stress has been observed for this material at bow and high stress
intensity factor range AK. A gencral increase in da/dN with mean stress (g for a given AK has
been observed. The same effects kave been chserved in others works [22]. In Paris region, the same
zlope of FOGR is shown. Variation of the mean stress depends more than the maximum stress or
minimum stress for the same stress ratio. Fig 3 shows the evolution of FOGR of stainless steel
3L for two maximum amplitede loading with the same stress mtio. An increasing of maximum
siress increase mean stress, this is increase the stress intensity factor range (6.7 to 1250 ME"a.ml"l:l
and increase the FOGR. The same offect is shown on FOGR of stainless steel 3161 (Fig #) and
fatigue life is increased (Fig 5).
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Fig 2. Effect of mean stress on FOGR of stainless steel 3041
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Fig 1. Effect of mean stress on FOGR of stainless steel 3041
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Fig. 4. Effect of amplitede loading on FOGR
of 31 6L stainless stoel (R=125)

Fig. 5. Effect of amplitude loading on fatigee
life of 3161 stainless steel (R={.25)
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12 Comparative study of FCOG of 3041 and 3161 stainless steel

Fatigue crack growth rate of 304L and 316L stainless steel are presented on Fig 6 Mo high
difference of resistance in FOGR is shown for both materials contranly to the expenmental work

investigated by Y ahiaowi and Petrequin [1 7], Obtained results correlated by Paris law is also shown
given by Eg. 4.
. 5T
LN e li_:::= 10 A0
J: ()
3161 _:=};,m4=__;._ﬁ-~..-.=
e a,= 1250MP2 | ===
R=025 I ’ﬁ_ i

daid M {mieyda)

Fig. 6. Fatigue crack growth rate of 304 and 31 6L stainless stecl

23 Effects of geometrical parameter

In this investigation no effect of specimen thickness is shown. The vanation of hole diameter affect
congiderably the fatigue life and FOGR. The effect of increasing of hole diameater on fatigue life is
shown on Fig. 7. The difference between hole with 4 mm and § mm is 3.5 times. The fatigue crack
growth resistance is decreased in imitial crack, chamcterised by increasing of stress intensity factor
and FOGR (Fig &).

- :I O d=d men 0 deémen A d=E men 'F
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L - M LRT X ] 1 | I I |
o .ru"n o= [ d=d o O e e A = e
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] E o LTy ETi s L 1 L I T T | ———
ks of cycina) e AT T o

Fig. 8. Eftect of hole dimension on FOGR

Fig 7. Inmension hole effect on fatgue
for 304 stainless steel

life of 3(ML stainless steel (R=.25)

1 SUMMARY AND ACKNOWLEDGMENT

Fatigue crack growth behaviour of 3{4L and 31 6L stanless on the double through cmack at hole
plate specimen is investigated in this work. The main conclusions are cited below:

Mo high difference resistance between the both matenials for the same applied load.
Evolutions of fatigue crack growth mte are affected by mean stress in variation of stress
ratio { B} and maximum amplitede loading.

- Anincreasing of hole dimension, decrease the fatigue life.
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Resume :

En général les composantes mécaniques et strcutures contient des discontinuités géométriques et entailles. Dans les
strcutures aeronautiques, en partliculier les fuselages qui necessitent des trous pour leur assemblage par rivetage.
Des cocncentrations de contraintes seront produites dans ces discontinuités suite aux efforts extérieurs et depend de
la géométrie des entailles. Dans cette etude une étude emprique est menée sur ['initiation et la propagation des
alliages d’aluminium 7075 T6 et 7075 T71 sous chargement & maplitude constant. Dans le stade d’initiation.
approche local de déformation au niveau de I’entaille est appliquée et le modele NASGRO dans le domaine de
propagation des fissures longues. Dans cette étude. la géometrie SENT avec entaille est utilisée. Basé sur les
résultats expérimentaux (bases de données Afgrow), I’effet de la contrainte moyenne sur I’initiation et la
propagation des fissiures est mwis en évidence. La durée de vie & I’amorcage est affecté par la géometrie de
I"entaille et la contrainte moyenne.

Mots Clés : Amor¢age, fissure de fatigue, contrainte moyenne, Alliage d” Aluminium, traitement thermique

Abstract :

Generally mechanical components and structures contain geometrical discontinuities and notches. In aircraft
structures, especially fuselages require holes for their assembly by riveting. Stress concentration will be produced
in these discontinuities as a result of external force and depend on notch geometry.

In this study an empirical investigation was made on fatigue crack initiation and propagation on 7075 T6 and 7075
T71 aluminium alloy using constant amplitude loading. In initiation stage, local strain approach at the notch was
applied and NASGRO model in stable propagation.

In this investigation, SENT specimen is used with notch. Based on experimental results (AFGROW Database),
effect of mean stress. is highlights on fatigue initiation life and fatigue crack growth rate. The fatigue life initiation
was affected by notch geometry and mean stress.

Key Word : Intiation, fatigue crack, mean stress, Al-alloy. heated treatment
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1. Introduction

In fatigue process, fatigue life of a structure is divided into three stages [1]: fatigue crack initiation, stable crack
propagation and unstable crack propagation. Generally mechanical components and structures contain geometrical
discontinuities and notches. Stress concentration will be produced in several geometrical discontinuities as a result
of external force and depend of radius of notch. The stresses are generally higher than the nominal values, and if
precautions (good quality of machining of notch, induction of residual stress ...etc.) are not taken into account,
notches could be sites of crack initiation and evolution of crack propagation. Fatigue crack initiation life has been
estimated by many authors [2-5] when different approaches will be used, which is based on nominal stresses. stress
concentration factor and local stress-strain concepts. Others researchers employed the equivalent strain-energy
density method to predict fatigue crack initiation [5-7]. In theses works it was be assumed that crack propagation
part of fatigue life is small comparatively to the fatigue initiation life.

Fatigue life of materials and structures depends on several parameters. In initiation stage, fatigue life is linked
strongly to metallurgical (thermal heating), geometrical and loading parameters. The aluminum alloy 7075 in the
peak aged heat treatment condition T6xxx or heat-treated and then overaged/stabilized T7xxx (subsequently
referred to as T6 or T7) has been widely used for structural applications in many aircraft designed in the 50°s and
60’s. Effect of heat treatment (precipitation hardening) on fatigue life of two aluminum alloys (2024) and (7075)
was studied by Al-Khazraji [8]. The alloy (2024) is hardening by natural aging, while the artificial aging is used to
hardening the alloy (7075). In this investigation, notched and un-notched specimens are used to perform fatigue
tests with different type of heat treatment when fatigue life equation was estimated based on experimental data.
Investigation of aluminum alloy 2024 with two temper situations (T3 and T62) was conducted by Benachour et al.
[9]- It was found that aluminum alloy 2024 T62 present a good fatigue crack growth resistance at high stress
intensity factor comparatively to aluminum alloy 2024 T3.

Important loading parameter is mean stress characterized by variation of amplitude loading or stress ratio, the latest
parameter is studied by several researchers. principally in stable crack propagations on some aluminum alloys [10-
12]. Effect of stress on the proportion of the total life occupied by initiation and by propagation of the crack is
discussed by Pearson [13]. Various equations to account for the mean stress dependence of crack propagation data
have been described by Mann [14]. They have been fitted to data from the aluminium alloys 7075-T6, 2024-T3 and
6082-T6. The effects of the stress ratio, R, on fatigue crack growth rate of 7075 T651 Al-alloy were investigated
by Zhao et al. [15] and significant stress ratio, R. was identified. Results of positive values of stress ratio effects, in
increasing case. shown a decreasing of number of cycles to initiate a fatigue crack while the alternating stress is
kept constant [16]. Recently, in the investigation of Ranganathan et al [17], crack initiation phase has been
considered in the estimation of total fatigue life when short crack growth approach was used. For 7449 T7951
aluminium alloy, the fatigue crack growth analysis show that for the test at 120 MPa the crack initiation period
seems to be significant (30% of total life) comparatively to the test at 140 MPa when the initiation period is
negligible.

In this paper. mean stress, notch sensitivity and heat treatment on fatigue initiation life and fatigue crack growth
were studied from the SENT specimen with semi circular notch on Aluminum alloy 7075.

2. Model of fatigue intiation and fatigue crack growth

1. Local strain approach

Fatigue resistance of metals can be characterized by a strain-life curve. Tuegel initially provided the strain-life
based fatigue crack initiation module [18]. In AFGROW code [19]. strain-life based crack initiation analysis
method to predict crack initiation life is incorporated. In fatigue case and at the notch tip, local strains are obtained
by using the Neuber’s rule or Glinka [20] expressed in following form:

(K;.Ac,)  Ac.Ae
4E 2

(1

where “ca” is the applied stress and “c™ and “g” are the resulting local stress and strain values corrected for the
notch effect.

The fatigue notch factor, (Kj). is essentially the K, value corrected to account for the notch sensitivity for the given
material [21]. It is determined as follows:
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(2)

K, :1.0{ K, ~10 ]

1.0+ (/1)

where “o.” is an empirically determined material constant [22] and r is the notch root radius.

In Glinka’s approach the local strains and stresses should represent energy equivalence as compared the remote
loading conditions, leading to the following equation:

1

(K;.Ac,) Ac?  Ac ( AG Jn'
= + R —
2E 4E  n'+1\ 2K’

In this equation K’ and n’ correspond to the material’s cyclic hardening law.

The local strains were determined by coupling equation (1) and (3), given local strain range in function of local
stress range named cyclic stress-strain (equation 4).

1

Ae  Ac( Ac
= o 4)
2 2E\2K
The relationship between total strain amplitude. Ae/2and life to failure, 2N; . can be expressed in the form [23]:
As G}
— =—L(2N; )+ &; (2N, )© 5
> oL (2N;)°+e: (2N, ) (5)

where “ o} 7 is the fatigue strength coefficient; “b ” is the fatigue strength exponent, “ &} ™ is the fatigue ductility,
“c¢ " is the fatigue ductility exponent.

2. Fatigue crack growth model

AFGROW code developed by NASA [19] is used for simulation of fatigue crack growth. The interest model is
NASGRO model when totality of fatigue crack growth curves is considered. NASGRO model are expressed by
following equation:

(6)

o q(i=t)u] 5]

daN  [lI-R K
1 o max
Kcrir ]

1-R
Several parameters used in Nasgro model were defined in user-manual of AFGROW or NASGRO code.

3. Geometry and properties of Al-Alloys 7075

The material used in this study is the aluminum alloys 7075 in two temper situation namely T6 and T73. SENT
specimens with semicircular notch are subjected to simulated tensile fatigue tests in constant amplitude loading
(figure 1). The basic mechanical properties for studied aluminum alloys are given in Table 1.

w

| R=w-0.0625

Figure 1. SENT speciem with semiciruclar edge notch
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Table 1. Mechanical Properties of 2024 T351 Al-Alloy

Materials Go2 Kc Kic

5 E (Gps ’
7075 (MPa) (MPam™) (MPa.mys) (Gpa) v

T6 517.11 59.39 29.67 71.70 0.33

T73 413.68 61.54 30.77 71.70 0.33

The stress-intensity factors for a through crack emanating from a semi-circular notch subjected to remote uniform
stress in SENT specimen was developed by Newman [24]. The equation of this factor depends on several
parameters and is written bellow:

/ \
— [a a rt
K=cvma.p

——,— 7
W r'w) 7

where [} is boundary correction factor (see [24]).

Basic cyclic strain-life properties used in fatigue crack initiation analysis for studied material of the notched
specimen are shown in Table 2 (Afgrow database). Crack growth model parameters are listed in Table 3.

Table 2. Cyclic Strain Life Properties of 2024 T351 AL-Alloy

Materials , , N , ,
— G} &; b (& K, K n
T6 1316.9 0.19 -0.126 -0.52  5.08X10%  965.26 0.1
T73 799.79 0.26 -0.098 -0.73 5.08%10™ 786 0.032

Table 3. Fatigite crack growth inodel parameters

Al-alloy 7075 C n P q
T6 402x10" 2947 0.5 1
T73 2.767x101°  3.321 0.5 1

4. Results and discussion

1. Effect of mean stress on fatigue initiation life

SENT specimen with semi-circular notch was subjected to remote uniform tensile stress with variation of mean
stress (R-ratio). The Kmax failure criteria were adopted for the limit of crack growth. Figure 2 shown mean stress
effect on fatigue initiation life. An increasing in mean stress increase the fatigue initiation life for both studied
materials. This increasing is due to the diminution of amplitude loading range. Ac, when maximum amplitude is
kept constant. Initiation fatigue life Ni is interpolated by exponential equation at 97% (see equations 7 and 8). It
was shown that aluminum alloy 7075 at temper situation T6 present high resistance to crack initiation. This
difference are affected by changement in mechanical properties. For same mean stress, the ratio of fatigue life
initiation is about 6.8 for law mean stress. Contrarily. for high mean stress the ratio decrease at 2.6.

7075-T6 N, =1279.4e*0%9%m ®
7075-T73 Ni = 62 27006580y ©)
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Figure 2. Mean stress effect on fatigue initiation life

2. Effect of mean stress on fatigue crack

Fatigue crack growth lives for aluminum alloy 7075 T6 and 7075 T73 are shown in figure 3 and 4. It is noticed that
an increasing in mean stress increase the fatigue life. The increasing of mean stress is due to the increasing of stress
ratio. Results shwon that fatigue initiation life is important comparatively to the fatigue crack growth after
nitiation. Arrows specified in figure 3. indicate fatigue life intiation. Figure 5 indicate the difference in fatigue
under temper effect.
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Figure 3. Mean stress effect on total fatigue life (N, TNy) for 7075 T6 Al-alloy
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Figure 4.  Mean stress effect on total fatigue life (N;TN,) for 7075 T73 Al-alloy
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Figure 5. Effect of temper heat treatinent on on total fatigue life (N, tN,)

5. Conclusion

Fatigue crack initiation and fatigue crack growth of 7075 al-alloy in two temper situation (T6 and T73) on SENT

specimen with semi-circular notch are investigated in this sutdy. The main conclusions are cited below:

o Fatigue life is related to crack initiation and growth. Crack initiation is related to applied mean stress (effect of
R-ratio), stress concentrations and material properties.

« Anincreasing in mean stress. increase total fatigue life.

« Fatigue life is affected by heat treatment in processing for same material.
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Abstract In this paper, fatigue crack growth of finite plate with hole under constant amplitude loading
through compressive residual stress at notch of aluminum alloys was investigated. Residual stress fields were
generated by plastic deformation using finite element method. Based on fatigue crack growth rates (FCGRs)
experimental data without residual stress, fatigue life and FCGR were predicted using AFGROW code. It
was shown that the fatigue crack growth was affected by level of residual stress at notch for different level of
plastic deformation. In this investigation. the presence of compressive residual stresses increase the total
fatigue life and reduces the FCGRs. In addition stress ratio effect on fatigue behavior was studied.

Keywords Fatigue crack, Compressive residual stress, Al-alloy, notch, stress ratio

1. Introduction

Fatigue crack growth behavior is a significant issue in the establishment of inspection and
maintenance procedures in variety industries such as aerospace. automotive, oil industries, rail...etc.
This behavior is divided in three stages [1]: fatigue crack initiation, stable crack propagation and
unstable crack propagation. Generally, mechanical components and structures contain geometrical
discontinuities and notches. Stress concentration will be produced in theses discontinuities as a
result of external force and depend of notch radius. The stresses are generally higher than the
nominal values, and if precautions (good quality of machining of notch, induction of residual
stress ...etc.) are not taken into account, notches could be sites of crack initiation. Residual fatigue
life of materials and structures depends on several parameters. In stable stage, fatigue life is linked
strongly geometrical, loading parameters and residual stress. However, the stresses resulting from
applied service loading are not the only stresses of sigmificance for fatigue. Many components also
contain residual stresses that were established prior to placing the component into service and which
remain in place during the service life. These residual stresses are static load and influence the mean
or maximum value of the load in each fatigue cycle. The residual stresses present diverse origin and
several shapes [2-11] namely shot-penning, expansion of hole, overloads, underload, pre-strain or
pre-deformation, welding, machining process... The stress field is beneficial if the stress is in
compressive state [12, 15]. Contrary to this, the fatigue crack is accelerated [16]. Pre-strain is a
process when preload induced plastic deformation, induced intentionally or not and create a residual
stress field. The level and nature of these residual stresses depend on the amplitude and direction of
applied load.

In the investigation of Kamel et al. [17] effects of tensile and compressive residual stress in fracture
mechanics specimens by the application of a mechanical pre-load were studied using ‘C’ shape
specimen. Finite element analysis is performed to simulate the pre-loading and the subsequent
fracture loading of the cracked specimen. Recently, effect of residual stress on the fatigue behavior

-1-
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of 2024 Al-alloy was studied experimentally and numerically using FEM by Al-Khazraji et al. [18].
Effect of plastic predeformation by bending to create deep residual compressive stresses on the
fatigue strength of steel specimens and compressor blades was studied by Ezhov and ~ Sidyachenko
[19]. It was found that plastic predeformation increases the fatigue strength by about 20%. In other
work, effect of residual stress induced by plastic predeformation was investigated by Mokhdani [20]
on API 5L pipeline steel and Benachour [21] and Jones [22] on 2024 T351 Al-alloy using Four bent
specimen. It was found that the fatigue life was influenced by the plastic preload. An increasing in
fatigue life was shown by increasing of the level of plastic preload. The fatigue crack growth rates
at low stress intensity factor were decreased by the presence of compressive residual stress. In study
conducted by Jones and Dunn [23], fatigue crack growth from a hole with residual stress introduced
by tensile preload was predicted using linear elastic fracture mechanics and the principle of
superposition. O'Dowd et al. [24] introduced residual stresses in compact tension (CT) specimen by
mechanical compression. The level of the compressive load was determined by finite element
method (FEM). The compressive residual stresses present a beneficial effect on fatigue lifetime.
Additionally fatigue life and fatigue crack growth rate (FCGR) were affected by stress ratio. Many
researchers [25-28] have studied eftect of this parameter on some Al-alloy with and without residual
stress.

The main aims of the present investigation is to studied effect of residual stress on fatigue life and

fatigue crack growth around hole, determined by plastic preload in tension of samples using finite
element method.

2. Finite element model and analysis procedure

2.1. Modeling

The FE model used in simulation of plastic preload (PP) was a plate assumed to be made from
Al-alloy 2024 T351 and 6061 T6. The mechanical properties of the both materials are shown in
Table 1. In order to analyze the respect of elasto-plastic behavior, a true stress—true strain curve as
shown in Figure 1 was used as an input property of FE analysis. As shown in Figure. 2, the
dimensions of the plate containing @ 6 diameter holes and thickness (t) = 4 mm. I have varied the
level of applied preload characterized by non dimensional ratio 6,/Gy, where G, is applied preload
and Gy 1s yield stress for specified material, in order to investigate the level of the residual stress
variation on fatigue crack growth behavior. The finite element mesh is shown in Figure 3. Only four
quart of the entire plate has been modeled considering of the symmetry. More finite elements than
those in other regions are put closer to the boundary of holes. Since we are interested of the residual
stress variation according to the X axis from hole edge to free surface, two-dimensional analysis has
been carried out with uniform distributed plastic preload c,. The program used in the FE analysis
was ANSYS, Ver. 11. The mesh element type was “PLANE183”.

Table 1. Mechanical properties for Al-alloys
) |E Gy UTS
Sl (GPa) (MPa) (MPa)
2024 1351 [44] 74.08 363 477
6061 T6 [45] 69.04 252 360
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)

'
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Figure 1. True stress—true strain curves of Al-alloy 6061-T6 and 2024 T351
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Figure 2. Analysis model Figure 3. Quarter of finite element mesh with central hole

To generate a residual stress field, the applied load must exceed the elastic limit is to say that the
force generated during the loading phase of plastic deformation where the isotropic plasticity model
of Von Mises was used to account of the plasticity of material. The applied loading and unloading
sequence (i.e. 2024 T351 Al-alloy) to generate residual stress by preload is shown in figure 4. The
levels of preload is characterized by ratio G,/ for both materials are shown in Table 2.
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400 4

300 1

200 4

Applied load (MPa)

100 ~

0 </ T T N
0 1 2 3 4

Loading/unloading sequence

Figure 5. Loading sequence to generate residual stress
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Table 2. Levels of preload for both materials
Al-Alloy 2024 T351 6061 T6

1,047 119
1.102 123

op/oy 1212 139
1350

2.2. Generated residual stress

Under levels shown in Table 2, respective residual stress fields were generated. Figures 6 and 7
shown residual stress distribution around hole 6, for different applied preload for 2024 T351 and
6061 T6 Al-alloy respectively for specified levels. Interesting distributions of these residual stresses
are along X-axis. X-axis is a planned path for crack propagation in mode I. Figure 8 shows variation
of residual stress distribution G, along X-axis for 2024 Al-alloy for different preload levels. It
shows an increasing of compressive residual stress with increasing of preload levels at hole. was
shown

=

Figure 6. Stress contour for preload levels /0y for 2024 T351: (a) 1.047; (b) 1.102; (c) 1.212 (d) 1.350

Figure 7. Stress contour for preload levels for 6061 T6 G,/ay. (a) 1.19 ; (b) 1.23 ; (c) 1.39
A4
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Figure 8 shows variation of residual stress distribution o, along X-axis for 2024 Al-alloy at
different preload levels. Residual stresses are in compression state up to a depth of 1.57 to 1.72 mm
from the edge of the hole. It shows an increasing of compressive residual stress with increasing of
preload levels at hole. Around distance of 4.5 mm, residual stresses become tensile stresses and
difference is negligible. Distributions of residual stresses o, along X-axis for 6061 T6 Al-alloy at
specified preload levels, are shown in figure 9. No high difference of residual stress at edge of hole
was shown. The residual stress in tension is maximal at 2 mm deep from the edge of the hole still; it
1s of the order of 30 MPa.

200

100

T

0 / // & Gy/Ge = 1047
f / / O oy/ce = 1.102
400

Residual stress (MPa)

[ A gylo,=1.212
-500 * Gyl = 1.350
-500
700
0002 0003 004 0005 0006 0007 0008 0009 0010
Distance along X-axis

Figure 9. Residual stress along X-axis for 2024 T351 Al-alloy
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UL g / % GpiCe = 1.39
-400 ¢
-500
0,002 0,003 0,004 0,005 0006 0,007 0,008 0009 0,010

Distance along X-axis
Figure 10. Residual stress along X-axis for 6061 T6 Al-alloy
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3. Results and discussion

3.1. Fatigue crack growth modeling

The stress intensity factor for the studied specimen implemented in AFGROW code depends on
several parameters and is given by Eq. 1.

— 3\
M:G\-’r.n.ﬂ[%J (1)

where 3 is the geometry correction factor is expressed below (Eq. 2):

ﬁ[ L1=1-0154+3.464 —4477 +3.527' (2)
v

where: A =1/(1+(a/r))

The interest model is NASGRO model when totality of fatigue crack growth curves is considered.
Nasgro model are expressed bellow (Eq. 3):

(128K )
o -
da_ (1L gy | L AK ) 3)
dN \1-R \?

K o
(1 _ Trmax J
. K

crit

f present the contribution of crack closure and the parameters C, n, p, q were determined

experimentally and AKy, 1s the crack propagation threshold value of the stress—intensity factor range.

For constant amplitude loading, the function f was determined by Newman [28] (see Eq. 4).

K
e bax(R.A, +AR+A,R2+AR?) R =0 (4)

max

Crack growth parameters of Nasgro model for both materials are presented in Table 3.

Table 3. Parameters of Nasgro model for Al-alloys
AKumo Kic Kc

57 MPam MPaym NiPaym 1 P q E
2024 T351 2.857 37.36 7472 3 05 1 1.707x10"°
6061 T6  3.846  28.57 500 23 05 05 0840x10"°

3.2. Residual stress effect on fatigue crack growth

The variation of the fatigne crack growth rate (FCGR) as a function of the amplitude of the stress
intensity factor AK through residual stresses fields obtained for different preload levels for 2024
T351 Al-alloy 1s shown in Figure 11. The result shows that FCGR depends on the magnitude of the
compressive residual stresses developed at edge of hole.
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We note that the FCGR increases while decreasing the preload level. At preloading level G,/cy
equal 1.350, FCGR is about 1.6x10” m/cycle to crack initiation; against by a low level ie at c,/c,=
1.047, the FCGR is 1.75x107 m/cycle. This reduction is influenced by the decrease in residual
stress intensity factor K, whose variation is shown in Figure 12. Factor K, past from -13.83
MPaym to -4.65 mpaym . In absence of residual stress, FCGR is about 3.83x10” m/cycle.
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Figure 12. Variation of residual stress intensity factor Kr for preload levels of 2024 T351 Al-alloy

Residual stress effect on FCGR for 6061 Al-alloy is shown in figure 13. Their effect was significant
at early cracking when residual stresses are is compressive state. Comparatively to state without
residual stress, FCGR for level G,/6, equal to 1.19 was increased by 30%. For high preload level,
o,/0,=1.37, FCGR was increased by 28.6%. The increasing of FCGR was linked to the decreasing
of factor Kr when his variation was shown in figure 14. From 3.37 mm of crack length, residual
stress intensity factor at c,/c,=1.37 is greatest to the other levels. This increasing was due to the
presence of tensile residual stress at this area from 3.37 to 20 mm. The effect of residual stress was
explained by the variation of stress ratio at any cycles for specitied crack length.
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Figure 13. Preload levels effect on FCGR for 6061 T6 Al-alloy at R=0.25
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Figure 14. Variation of residual stress intensity factor Kr for preload levels of 6061 T6 Al-alloy
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Abstract:

In this papers an empirical investigation was
performed on 2024 T351 aluminium alloy in
Jaticue  crack initiation  using  constant
amplitude loading. In initiation stage, local
strain approach at the notch was used. Flat
plate specimen of double through crack at hole
was used. Based on experimental results of
2024 T351 cyclic deformation parameter, effect
of stress ratio, R, is highlights on fatigue
initiation life. The increasing of dimension of
hole characterizing the notch effect decrease
the fatigue life.

Keywords: Fatigue crack initiation, notch effect,
Aluminum alloy.

Résumé :

Dans ce travail, une étude empirique a été
menee sur alliage d’aluminium 2024 T351 en
sur l'initiation de fissures de fatigue sous un
chargement a amplitude constante. En phase
d'initiation, l'approche de déformation locale au
niveau des entailles a éte utilisee. L’éprouvette
plate avec trou centrale a éte utilisée. Base sur
des resultats experimentaux de des parametres de
deformation cvelique du materiau 2024 T351,
’effet du rapport de charge, R, sur la durée de vie
a l'amorcage en fatigue a été mis en eévidence.
L'augmentation du diametre trou caractérisant
l'effet d'entaille diminuer la résistance a la
Jatigue.

Mots clés : amorcage des fissures de fatigue, effet
d’entaille, alliage d’ Aluminium.

1. Introduction

Fatigue process undergoes several stages and from
an engineering point of view it is convenient to
divide the fatigue life of a structure into three
stages (Glinka. 1987): fatigue crack initiation,
stable crack propagation and unstable crack
propagation. Generally mechanical components
and structures contain geometrical discontinuities
and notches. In aircraft structures especially
fuselages require holes for their assembly by
riveting. Stress concentration will be produced in
these discontinuities (holes) as a result of external
force and depend of diameter of hole. The stresses
are generally higher than the nominal values, and
if precautions (good quality of machining of hole,
induction of residual stress ...etc.) are not taken
into account, notches could be sites of crack
initiation and evolution of crack propagation. To
assess the effects of notches on the behavior of
structures. the prediction of fatigue strength
compared to the challenges of design and safety is
relevant. Fatigue life prediction of structures with
discontinuities has been extensively studied
[Toper et al, 1969; Dabell et al, 1977, Truchon,
1982; Glinka, 1985).

Fatigue crack initiation life has been estimated
by many authors (Socie. 1977, Zheng. 2011) when
different approaches will be used, which is based
on nominal stresses, stress concentration factor
and local stress-strain concepts. Others researchers
employed the equivalent strain-energy density
method to predict fatigue crack initiation [Glinka,
1985: Khan, 1977: Zheng, 1997). The cited works
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assumed that crack propagation part of fatigue life
is small comparatively to the fatigue initiation life.

Generally fatigue life of materials and
structures depends on several parameters.
Especially in initiation phase, fatigue life is linked
strongly to metallurgical, geometrical and loading
parameters. The main loading parameter is stress
ratio studied by several researchers, principally in
stable crack propagations on some materials
(McMaster et al. 2001; Rodopolos et al. 2004).
Effect of stress on the proportion of the total life
occupied by initiation and by propagation of the
crack is discussed by Pearson (Pearson. 1975). In
this work and for a crack initiated at a plane
polished surface the propagation life varied from
almost 100 percent of the total life at a life of
about 2x10* cycles to a small proportion at a total
life approaching the fatigue limit.

Initiation of cracks at a mild notch in
aluminium alloy 2024-T4 was investigated by
Grosskreutz and Shaw (Grosskreutz et al., 1969).
The notch was to localise the initiation site and
they used a replica method and high resolution
microscopy to detect the crack. A large majority
of fatigue cracks in aluminium alloy aircraft
structures initiate at fastener holes in joints (Huth,
1977).

Effect of stress ratio on fatigue crack initiation
from hole was investigated by Fujczak (Fujezak,
1984). For positive values of stress ratio, an
increase in the R-ratio decreases the number of
cycles to initiate a fatigue crack while the
alternating stress is kept constant. Recently, in the
investigation of Ranganathan et al (Ranganathan,
2011). crack initiation phase has been considered
in the estimation of total fatigue life when short
crack growth approach was used. The results on
fatigue crack initiation of 2024 T351 aluminium
alloy show an increasing in fatigue life initiation
with increasing stress ratio and maximum remote
stress in measured and predicted results. On other
material (aluminium alloy 7449 T7951), the
fatigue crack growth analysis show that for the
test at 120 MPa the crack initiation period seems
to be significant (30% of total life) comparatively
to the test at 140 MPa when the initiation period is
negligible.

In this work. stress ratio and notch sensitivity
(hole effect) on fatigue initiation life were studied
from the double through crack at hole flat plate
specimen made of the 2024-T351 Al-alloy. The
study of these stages is based on local sirain
approach at the notch.

2

2. Local Strain Approach

Fatigue resistance of metals can be characterized
by a strain-life curve. Tuegel initially provided the
strain-life based fatigue crack initiation module
(Tuegel. 1996). In AFGROW code (Harter. 2006).
strain-life based crack initiation analysis method
to predict crack initiation life is incorporated. In
fatigue case and at the notch tip. local strains are
obtained by using the Neuber’s rule or Glinka
(Neuber, 1960) expressed in following form:

(degn): _ Ao. Ag
4E 2

(0

where “c,"” is the applied stress and “c” and “€”
are the resulting local stress and strain values
corrected for the notch effect.

The fatigue notch factor, (Kg), is essentially the K,
value corrected to account for the notch sensitivity
for the given material (Peterson, 1974). It is
determined as follows:

i ( K.,—10 )
K, =10+ —L—
- (1.0+(efr))

A

(2)

where “a” is an empirically determined material
constant (Hall, 1973) and r is the notch root
radius.

In Glinka’s approach the local strains and stresses
should represent energy equivalence as compared
the remote loading conditions, leading to the
following equation:

;
Ao [ Ao\
n+I\2K")

(K‘f-’—"‘g{,)j _ Ac?
2E 4E

In this equation K’ and #' correspond to the
material’s cyclic hardening law.

The local strains were determined by coupling
equation (1) and (3). given local strain range in
function of local stress range named cyclic stress-
strain (equation 4).

1
AS_AJ(AG]?

(S0

2 2E\2K

The relationship between total strain amplitude,
Ag/2 and life to failure, 2V, . can be expressed in

the form (Coffin, 1954):
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where “o 7 is the fatigue strength coefficient:
“b™ is the fatigue strength exponent. <™ is the

fatigue ductility, “¢”
exporent.

is the fatigue ductility

3. Material properties and specimen geometry

The material used in this study is the aluminum
alloy 2024-T351. Plates are subjected to numerical
fatigue tests in L-T orientation. The basic
mechanical properties for Aluminum alloys 2024-
T351 are given in Table 1. Simulation of fatigue
crack initiation and crack growth used plate with
double through crack at hole under tensile tests
(Fig.1).

Table 1: Mechanical Properties of 2024 T351

Go.a Ke Kic 05 E ~
(MPa) (MPam”™) (MPam’) (Gpa)
37232 74.72 37.36 73.09 033

-~ - g —
Thickness
—] W=l00mm |—p
—] -
-— —s
-~ —
.= ® =
- 2r —
P —
-~ —
- —
- v mm—

F1G. 1 Finite plate specimen with hole

Table 2 lists basic cyclic strain-life properties
used in fatigue crack initiation analysis for
studied material of the notched specimen
(AFGROW Database).

Table 2: Cyclic strain life properties of 2024 T351

U - ’ ’
gy g b £ K, K' n

1013.53 021 -011 -052 05x107 786 0.09

4. Results and Discussion
4.1. Stress ratio effect on fatigue life initiation

Plate specimen in L-T orientation was
subjected to constant amplitude loading with
different R-ratio. Fig. 2 showed effect of stress
ratio on fatigue initiation life. For positive values
of stress ratio, an increase in the R-ratio increase

the number of cycles to initiate a fatigue crack
while the alternating stress is not kept constant.
This increasing is due to the diminution of
amplitude loading range when maximum
amplitude is maintained constant. The evolution
of initiation life is fitted by exponential equation,
see on Fig. 2. At low stress ratio, his effect is
negligible.

-‘;'_.UE*E@ /
E //

= 4
. — | =1

0 0,03 01 0,15 02 0,13 03 035

Stress ratio "R"

F1G. 2 Effect stress ratio on fatigue initiation life

4.2. Notch effect on fatigue initiation life

Notch effect is characterized by variation of
notch radius of hole. Fig. 4 shows the variation of
fatigue initiation life in function of notch radius at
stress ratio R=0.1. It have been shown that an
mcreasing of notch radius decrease the fatigue
mitiation life. The increasing of notch radius of 2
mm to 7 mm decreases the fatigue initiation life
approximately 8.5 times. The evolution of
mitiation life function of radius of hole is given by
equation 11 with good correlation.

N. P 3 1.5
i (4.0-4.07 472 —03% +0.03r4 ~1077%) (1)
10° ‘

50E+08

4,0E+08 t

on life (eycle)

0E-+08 \\
0E+08

N

, 10E+08
—

Fatigue in
L

D,0E+00

1 2 3 4 5 & T 8

Notch radins (mm)

F1G. 4 Effect of notch radius (hole)
on fatigue initiation life
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5. Conclusion

Fatigue crack initiation of 2024 T351 on the
double through crack at hole plate specimen are
investigated in this work. The main conclusions
are cited below:

e The result of this study shows that crack
initiation dependent on the component
geometry and applied stresses.

e Fatigue life is related to crack initiation. Crack
initiation is related to applied mean stress
(effect of R-ratio), stress concentrations and
material properties.

e An increasing of notch radius, decrease the
fatigue initiation life.
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Abstract -

In this paper, sequences loading effects on fatigue crack
growth were studied. This study is conducted on 7050
aluminum alloy tempered at T74 condition. Some of tvpical
aluminum alloy of 7000 group are used for aeronautical
structures.  Modified Willenborg retardation maodel
implemented in AFGROW is applied in this study. Variable
amplitude loading (VAL) can take many forms i.e with a
single overload, band overload random overload . etc.
The shape of these loads has strongly affected the fracture
life and the fatigue crack growth rates (FCGRs). The
application of a single overload (variable ORL) decreased
the FCGR and increased the delay crack length caused by
the formation of a larger plastic zone compared to the
plastic zone due to the constant amplitude loading. In band
overload case, FCGRs decrease immediately for law value
of bandwidth overload. Contrarily, for large values of the
band overload, the results show rhat the FCGRs increase
immediately after application of overioad cycles. The effect
of overload on the delay is detected after a certain number
of cveles

Key Words: Single overload, band overload, Willenborg
model, Aluminum alloy, fatigue crack.

1 Introduction

It is known that the fatigue crack propagation
behaviour of metals depend upon a number of
variables namely the mechanical properties and
microstructure, specimen, environment, applied
cyclic loading, stresses and strains acting at the crack
tip. Most of fatigue research has been concentrated on
examining the phenomena under constant amplitude
fatigue cycling for aluminium alloys [1-4].

During service. mechanical and aeronautical
structures are subjected mostly to complex cyclic
loading (determinist or random spectrum). It is well
known that load fluctuations lead to fatigue crack
propagation, the rate of which depends on the
interaction of loads or stresses. The simplest case for
the spectrum loading is when single and multiple
peak overloads are applied to constant amplitude
loading. Research on variable applied loading (VAL),

determined that appreciable crack growth retardation
can occur following tensile overloading [5. 6]. Crack
growth retardation after overloads is an important
problem in life predictions for cracked structures. A
numbers of models have been developed to account
for crack growth retardation due to tensile overloads
[7-9] namely Willenborg, Wheeler model, Gallagher
modified Willenborg model [10]. Crack growth
retardation due to tensile overloads has been
explained by several different theories. The most
commonly discussed theories are fatigue crack
closure [11]; residual stresses [7. 8], crack tip
blunting and sharpening [12] and cyclic strain
hardening and softening [ 13]. All mechanisms are not
dissociable. Overload retardation has been widely

investigated in a range of engineering materials [3, 11,

14] and many research’s were oriented to the study of
several form of variable amplitude and associated
parameter namely single or block overloading on
aluminium alloys.

Fatigue crack retardation due to variable
amplitude loading spectra was studied in 7075 T6511
aluminum alloy by Corbly and Packman [15]. It was
shown that the degree of retardation depend strongly
on the relative amplitudes of the peak stress intensity,
the number of stress applications N; at the peak stress
intensity, the magnitude of the constant amplitude
crack growth rate at the lower stress intensity range
and the number of fatigue cycles Ny at the lower stress
intensity level after the last peak stress is applied. The
influence of overload ratio has been investigated
primarily in aluminium alloys for the aerospace
industry. In the investigation of Vardar [16], overload
ratios between 1.3 and 2.4 were considered in a
7075-T6 alloy under plane strain conditions. A linear
correlation was found between the number of
retardation overload cycles and the overload ratio.

In fatigue crack growth investigation conducted
by Bathias and Vancon [17] on 2024 and 2618
aluminium alloy. fatigue crack growth rate was
retarded after application of one or several overload.
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In this study, it was demonstrated that the process of
fatigue crack retardation by application of overloads
results from the plastic deformation at the crack tip
and the nature of the test specimen surface. Plastic
zone diameter and the retardation relationships
depend on toughness. on the metal cyclic
strengthening and cyclic plastic deformation. Effect
of overload on fatigue crack growth studied by Robin
and Pelloux [18] was performed on a 2124 T351
aluminum alloy. The results showed that crack
retardation near the surface of the specimen was
greater than in the plane strain region near the center
and the models of Wheeler and Willenborg were
found to provide a fair approximation of the
retardation phenomenon. In a recent work, the
investigation of Bao and Zhang [19] of aluminium
alloy 2324 T39 subjected to truncated load spectra.
crack growth life was predicted using NASGRO
model and generalized Willenborg model [10]. Good
prediction has been given using these models for
2324 T39 for lower stress.

The main objective of the present work was to
investigate the effect of single overload cycle and
band overload on the fatigue behaviour of double
through crack at hole using 7050-T74 using
Generalized Willenborg model [10] implemented in
AFGROW code.

2 Aluminum alloy 7050-174 specimen

The material used in this study is 7050-T74
aluminum alloy obtained on rolled plates in L-T
orientation. The basic mechanical properties for this
material are in Table 1. Simulation of fatigue crack
growth in mode I used finite plate with double
through crack at hole when initial crack is a,=0.5 mm
is shown on figure 1.

TAB.1: Mechanical properties of 7050-T74 Al- alloy

Gp2 KC KIC E v
(MPa) MPavm MPavm (GPa)
448.16 72.52 36.26 71.70 0.33

The stress intensity factor for the studied specimen
implemented in AFGROW code depends on several
is written bellow:

AK:O'\/E.,B(E\J (1)
Ny

where B is the geometry correction factor, proposed by
Newman [20]. is expressed below :

Bl = |=1-0.151+3.462> —4.472° +3.522* (@)

where: L =1/(1+(a/r))

G =100 MPa
FYyryvyryvyyy
[EREN]

W=120

§=6 mm

a=0.5 mm

Thickness t=8mm

TryyYrvyrvrveyy

F1G. 1: Double through crack at hole in finite plate

3 Fatigue crack growth & retardation models

In order to account of the different stages of the
propagation NASGRO model is used in this study
(see equation 1). The different parameters of this
equation are defined in the AFGROW user’s manual
[21]

NII_AKW \JF
drz_C’I—f\AK . AK | 3)
dN \1—R,J /1 K. \Jq

N Kcr‘r‘!.

The main parameters of NASGRO equation for
the studied material are presented in Table 2.

TAB.1: Parameter of crack growth model of 7050-T74
(AFGROW Material Database)

(& 1 P q

1.14x107° 3.368 0.5 1.0

The Generalized Willenborg model [14] is one of
the most common load interaction models used in
crack growth life prediction programs. The model
uses an "effective” stress intensity factor based on the
size of the yield zone in front of the crack tip. The
formulation of the Willenborg retardation model used
in AFGROW is given below:

‘Kma);(eﬁ’) = Kmax o Kr
Kmiu(eﬂ‘] = Kmm - K.ﬂ' (4)
Ry =Koy Koasiar

K; is residual stress intensity factor due to overload
(equation 5) and R.g is effective stress ratio.
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K =¢| K -
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)

factor ¢ and is expressed by equation 6.
¢ (1 A-Km ! ‘&m’{x )(SOLR - 1) (6)

and yield zone created by overload Ry is expressed
by:

Rn.(of):( K01 f J @)

U.E A La

SORL is Shutoff Overload Ratio (ratio of the
overload to nominal load required to effectively stop
further growth under nominal loading (Al-alloy
SORL=3); x and x(ol) are respectively crack length
and crack length at overload and “c” is stress state in
a given crack growth direction.

4 Results and discussion
4.1 Variable amplitude loading

Variable amplitude loading in this study is
characterised by  overload ratio “ORL=
Gmas-overload/ Omax ca (Figure 2) allow to create an
instantaneous yield zone resistant to crack growth.

": “”\ 1\| |] M/”r\ M ,\“\r]n';ulp'(;

- il "‘ i ]a“n" "‘lihhh

:1

F1G. 2: Example of spectrum loading
with single overload (ORL=2)

Figure 3 shown effect of single overload after
50000 cycle amplitude loading for two overload ratio
(ORL=2.0, 2.5) on fatigue life. I was shown that an
increasing in overload ratio increase the fatigue life of
fracture. This is due to the retardation resulted from
the application of overload. The retardation is
characterized by retardation fatigue life Ny. A slight
variation of fracture fatigue life is found between the
constant amplitude and variable amplitude without
delay effect. Figures 4 and 5 shown the extension of
the crack length in function of numbers of cycles of
the botch overload load ratio when numbers of cycle
retardation is indicated. Fracture fatigue life is 3.74
times for ORL=2.5 compared to fatigue life for
ORL=2.0. Result of the evolution of fatigue crack

growth rates shows a decreasing of fatigue crack
growth rate’s (Figure 6) for botch overload ratio after
applied of overload.

Figure 6 shows in detail the decrease in FCGRs
which increased from 4x107 to 1x10® m/cycle just
for application of overload. In others research is
shown acceleration after application of overload.
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FIG. 4: Evaluation of retardation for single overload
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FI1G. 5: Evaluation of retardation for single
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F1G. 6: Effect of single overload ratio on FCGRs
4.2 Effect of band overload on retardation

Others sequences of loading are characterized by
application of band overload after application of
constant loading. Band overload is characterized by
parameter “q”. The effect of band overload on
fatigue life is shown on figure 8. For law value of
band overload parameters, retardation in fatigue life
is shown immediately. But for high value, an
increasing in crack growth is identified after
application of' band overload. Effect of band overload
on fatigue crack growth rate is shown on figure 9.
Results show that FCGRs decrease immediately for
law value of bandwidth overload. Contrarily, for
large values of the band overload, FCGRs increase
immediately after application of overload cycles. The
effect of overload on the delay is detected after a
certain number of cycles. These effects are related to
the formation of the cyclic plastic zone before and
after application of the band Overload.
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FI1G. 7: spectrum loading with band overload
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F1G. 8: Effect of band overload on fatigue life
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FIG. 9: Effect of band overload on FCGRs

5 Conclusion

This study was conducted to simulate the
propagation of fatigue cracks in aluminium alloy
7050-T74 for variable amplitude loading.

In variable amplitude loading case. characterized
by application of single overload shows that the total
fatigue life, under different overload ratio, are
affected. The delayed lifetime was increased with
increasing overload ratio. Fatigue life and FCGRs
were affected overload band. For high bandwidth
overload an increasing in FCGRs is shown
immediately contrarily to the law value of bandwidth.
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Abstract— In this paper, an attempt has been made to use
“exponential model” in fatigue erack growth of 2024 T351
Al-alloy. This model was initially developed by Thomas
Robert Malthus for development of population and
previously used in developing bacteria., The present model
permits to predict fatigue life without integrating the fatigue
crack growth rate curve. Results obtained with the present
model are compared to experimental fatigue crack growth
data in stress ratio range from 0.1 to 0.3. This model cover
stages II and III of fatigue crack growth.

Keywords-Exponential model; fatigue crack, Al-alloy

L INTRODUCTION

In practice, many engineering structures are subjected
to fatigue phenomenon and really contain inherent defects
and discontinuities. Theses defects cause rapid initiation
of cracks. In this case, fatigue life is normally estimated
by crack growth analysis, using the stress intensity range
factor AK. Crack growth data are often drawn as crack
growth per cycle da/dN versus the applied stress intensity
range factor AK.

The fatigue crack growth behaviour depends on
several parameters [1] such as stress ratio, stress mtensity
factor, environment ...etc. Since the beginning of the
sixties, several fatigue crack growth models have been
developed for different materials to estimate fatigue life.

The first model was proposed by Paris and Erdogan
where the fatigue crack growth rates (FCGR) depend on
stress intensity range factor AK. This model covers region
II of FCGR curves followed by a straight, known as Paris
law [2] and does not depend on stress ratio R. Forman et
al. [3] modified Paris law and introduced another form. to
consider the effect of the R-ratio and region IIT of FCGR
curves, depending on the fracture toughness (K). Walker
[4] suggested another model of FCGR curve depending on
R-ratio.

Later Elber [5] introduced the concept of crack closure
and gives effective explanation for R-ratio effects. In this
model, the crack growth rate is a function of effective

stress intensity factor AK, . There are several other

models developed so far, such as Collipriest [6], McEvily
[7]. Xiulin [8.]. Wang [9]. However, the entire models
developed are not applicable to all materials and do not
consider the influence of all parameters at the same time.
Forman and Mett [10] developed an equation describing

all regions of FCGR curves and depending on several
parameters. Such as Re-ratio, crack closure effect,
threshold stress intensity factor, stress intensity range
factor and the material toughness. In a recent research, He
et al. [11] have developed an analysis model of total
fatigue life under constant amplitude loading based on
crack closure and thickness effects.

The service life components of the structure under
cyclic loading can be estimated by integrating the rate
equation of the Paris law or Nasgro equation. However,
direct integration becomes robust and complicated as the
geometrical factor ‘fla/h)” in the expression of AK varies
with crack length. Therefore, fatigue life may be estimated
by numerical integration using different values of ‘fa/h)’
that ought to be held constant over a small crack length
increment. In order to overcome this difficulty, Mohanty
et /. [12, 13] have attempted to introduce a life prediction
procedure by adopting an ‘Exponential Model’. This
model predicts the fundamental a—N curve to calculate life
without the integration of FCGR curve.

The goal in this investigation is to modify and apply
the model suitably for crack growth behaviour under
constant amplitude loading for 2024 T351 Al-alloy. This
model was initially used by Mohanty et al. [12] for the
prediction of fatigue crack growth life of 7020-T7 and
2024-T3 Al-alloys.

II. EXPERIMENTAL STUDY

Experimental study was carried out on 2024 T351
alummium alloy used in aircraft structures. Aluminum
2024 alloy has received the T351 thermo-mechanical
treatment (pre-strained and tempered) and has been tested
along the T-S directions. The mechanical properties at
room temperature are reported in Table 1.

TABLE L MECHANICAL PROPERTIES OF 2024 T351 AL-ALLOY
E oo UTS K K
(GPa) (MPa) (MPa) (MPa.w'?) | (MPa.m™?)
74 363 465 3736 71.72

2024 aluminium alloy bars with a rectangular section
10x10 mm’ were loaded under four points bending as
shown in Fig. 1. The dimensions of specimens are given
in Table 2 where the depths of notch are specified along
with a notch radius of 020 mm. The applied stress
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intensity factor was calculated using the following
expression (Eq. 1) [14]:

_ 3pxlm

Bl xf(a/h) (1)
where f(a/h) is the geometry function given by Eq. 2:
f(a/l)=1.122-1.4(a/h)+7.33(a/h)* -13.08(a/h)’ +14(a/h)* (2)

and “a” is the crack length measured from the free surface
of the specimens.
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Fig. 1. V-notch Charpy specimen 1n four point bendmg tests

ITI. MODEL DEVELOPMENT AND EXPERIMENTAL DATA
The differential equation describing an exponential
erowth is (Eq. 3):

dP

1 3
dt <P 3)

where “P” is the population and “t” is the time,

The solution of the above differential equation is (Eq. 4).

P(t)=Pp, x e (4)

The equation 1s called “law of growth” and quantity
“1” m this equation is referred to as the Malthusian
parameter. also known as the specific growth rate.

In the present case Eq. (4) can be modified and
rewritten as (Eq. 5):

a :aiemu{_\'J _‘I,) [5)
In(a;/a;) ©)
my; ==
! 5;--\'

where a; and a; are the crack length. in ‘mu’, in " step
and j* step respectively; N; and N; are the number of
cyeles in i* step and j™ step respectively: 1y is the specific
growth rate in the interval i—; i is the number of
experimental steps and j= 1+1.

Fatigue crack growth behaviowr depends strongly on
initial crack length (i.e. initial population in original

Malthusian model) and the previous load history.
Therefore, while using the exponential model described in
Eq. (5) each previous crack length is taken as the nitial
crack length for the next step and the specific growth rate
‘m’ is calculated for each step in incremental manner.
Since it is an empirical model, experimental data are
needed to determine the values of *m’ for each step. which
is an important comtrolling parameter in the proposed
model. The procedural steps for the model formmulation are
as follows:

*  The specific growth rate ‘m’ 1s calculated for each
step from experimental a—N data according to the
Eq. (6) and subsequently refined by curve fitting
that calculates “m™ and “a” values when lest square
method was applied.

*  The specific growth rate is correlated with another
parameter “le” which takes into account the two
crack driving forces AK and K. as well as
material parameters, plane fracture toughness Ke,

modulus of elasticity E, yield stress o, “L” is
defined by Eq. 7.
i
\( Gy |
{2 | )
c AEJ] (7

The different values of “m” and “L.” are fitted by a 4®
degree polynomial for region IT and IIT for this material.
contrarily to the 3rd degree polynomial proposed by
Mohanty et al. [12]. The growth rates in the specific
interval "m" values are calculated by Eq. (8) for different
stress ratio for the studied material.

m = AlE+ BIEE+ CIE+ DIE El (8)

where A’, B’, C’, D’ and E’ are curve fitting constants for
different stress ratio presented in Table 2.

TABLEI VALUES OF CURVES FITTING CONSTANT FOR AL-ALLOY
R e B c’ D’ E’

0.1 1x10% 3x107 2632 46472107 -3x10°
0.2 4x104 8x10¢ 6701  14.05<107  -7x107
0.3 3x10% 4x107 98323 4395x<107  -2x107

*  The predicted number of cycles or fatigue life is
calculated by Eq. (9).

In
N, =—¢ +N (9)

The predicted values of the specific growth rate (my)
of the tested specimens have been calculated by putting
the values of the curves fitting constants in Eq. (8). The
fatigue life 1s now calculated by using the model
presented by Eq. (9). The first experimental “a” and “N”
values of the tested specimens are the initial values (*a;”.
“N;”). N (for j=2) is calculated from the initial values of
“a” and *“N” (a; and N; for i=1). For the best correlation.
the crack length “a;” is increased in steps of 0.05 mm and
the fatigue life is calculated till the final crack length “a;”
is reached. Fatigne crack growth rate da/dN was
determined using secant method.
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The experimental data and loading condition for
different stress ratio are presented in previous research by
team [15]. The initial crack length *a;” is obtained by
precrack of the specimen under a load higher than the
fatigue constant amplitude loading AP. In this step.
precrack length is obtained by decreasing amplitude of
applied load varying from 2.73 daN to 1.26 daN at final
precrack  when maximal stress intensit}f factors are
respectively 10 MPa(m)'”? and 7 MPa(m)"~ at R=0.1. At
R=0.2 applied loading for precrack are 1.93 daN to 1.01
daN and for R=0.33, the applied precrack loads are 2.20
daN and 1.16 daN. Final precrack length added to length
notch represents the mitial crack length for fatigue crack
at constant amplitude loading. The stress intensity factor
ranges at initial and final crack are also presented. Fig. 3
shows experimental data [19] of fatigue life under R-ratio
effect used in the present investigation. Experimental data
were provided from fatigue tests performed on closed-
loop servo-hydraulic testing machine “MTS 810" of 100
KN in load capacity (Fig. 2).

Eovrouvette

Fig 2. (a) Servo-hydraulic machine fatigue test MTS810

(b) Mounting four point bending fatigue test
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Fig. 3. Experimental farigue life of V-notch in four point bending
tests of 2024 T351 Al-alloy

IV. RESULTS & DISCUSSION

The predicted (a, N) curves obtained from the
proposed exponential model have been compared to the
experimental results for the three stress ratio (Figs. 4. 5
and 6). The exponential model was adopted on the 3
experimental crack propagation curves, so a good
accordance between experiment and model could be
expected. The fatigue crack growth curves (da/dN-AK)
are shown in Figs. 7, 8 and 9 for the tested specimens. It
can be seen that the predicted results cover the two
regions of fatigue crack growth rate (IT and IIT regions).
This result presents a confirmation of the conclusion
stated by Mohanty et al. [12] on the tests cairied out on
alloys 2024 T3 and 7020 T7.
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Fig. 4. Comparison of predicted and experimental fatigue Life for
2024-T351 at R=0.1.
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Fig. 6. Comparison of predicted and experimental farigue life for
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Fig. 9. Predicted crack growth rate for 2024-T351 at R=03

V. CONCLUSION
A contribution for the development of exponential

fatigue crack growth model for metallic alloy namely
2024 T351 Al-alloy is given in this investigation. Based
on experimental results, a modified exponential model
was developed and the following conclusions are drawn;

(11

2

Bl

4]

g

*Fatigue life was determined without numerical
procedures.

*The present model covers both stages of fatigue crack
growth described in Forman model (stages IT and III).

*Fatigue crack growth parameter “m,” of exponential
model is fitted by a 4™ degree polynomial equation
compared with Mohanty et al. polynomial equation.

* The present model covers the both stages of fatigue
crack growth IT and IIT (stable and instable).

This model is developed in fatigue crack growth at
constant amplitude loading. The application of this
model to other loading (variable or multi-axial) with
other behavior (nonlinear) suggest the modification of
fatigue crack growth parameters “m” and “I” according
to specific variables of loading and nonlinearity.
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