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Introduction générale

Introduction générale

Les composites présentent une résistance mécanique élevée tout en étant beaucoup plus légers
que les métaux classiquement utilisés dans l'industrie aéronautique, tels que I'aluminium.
Cette réduction de poids permet de diminuer la consommation de carburant et les émissions
de gaz a effet de serre, tout en améliorant les performances des avions en termes de vitesse,
d'autonomie et de capacité de charge. Les composites sont réputés pour leur excellente
résistance a la fatigue, ce qui est crucial pour les structures soumises a des contraintes
cycliques repétées, comme les ailes d'avions. Leur capacité a résister aux cycles de charge et a

maintenir leur intégrité structurelle contribue a la sécurité et a la durabilité des avions.

Ainsi, la fatigue est un processus de défaillance progressive d'un matériau sous l'effet de
charges cycliques répétées. Ce travail examine les divers mécanismes de dommages liés a la
fatigue, tels que la formation de fissures, la propagation de ces fissures et I'aboutissement final
a la rupture du matériau. Des méthodes d'analyse de la durée de vie en fatigue, comme les
courbes de Wohler, sont utilisées. Une compréhension approfondie de la mécanique de la
fatigue est essentielle pour évaluer les performances des réparations effectuées sur les

composites soumis a des charges cycligues.

L'objectif de cette étude est de réaliser une modélisation numérique d'une plaque
d'aluminium fissurée, en prenant en compte différents alliages (séries 2000, 6000 et
7000), et en étudiant différents parameétres. Cette modélisation sera effectuée a l'aide
du code de calcul "AFGROW".

Le mémoire est divisé en trois chapitres, en plus de l'introduction, de la conclusion et

des références bibliographiques.

» Le premier chapitre présente des géneralités sur les matériaux composites.

» Le deuxiéme chapitre rappelle les notions de base sur la fatigue des matériaux.

» Le troisiéme chapitre présente les resultats de l'effet des différents parametres
étudiés. Plusieurs parameétres ont été mis en évidence, tels que l'influence des
matériaux sur la propagation de la fissure, I'influence du rapport de charge, de la taille
de la fissure initiale et de I'épaisseur de l'adhésif sur la propagation de la fissure. Ce

chapitre inclut également une discussion sur les parametres étudiés.



Introduction générale

Enfin, en présente une conclusion générale qui met en évidence les principaux aspects
abordés dans cette étude, les resultats obtenus et I'importance de I'analyse numérique
dans le comportement mécanique des plagques fissurées soumises a des chargements

cycliques. Des discussions sur les résultats obtenus sont également présentées.
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Chapitre | : Généralité sur les matériaux composites

Historique

Les matériaux composites sont vieux comme le monde. Il y a plus de 4000 ans, les
artisans de I’ancienne I’Egypte savaient améliorer les performances mécaniques des briques
en ajoutant un certain taux de la paille courte a 1’argile fraichement préparée. Plusieurs
matériaux naturels comme les os (mélange complexe de collagene et de phosphate de
calcium),le bois(fibre de cellulose dans une matrice de lignine) le corps humain peuvent étre
considérés comme des matériaux composites .Depuis plus de 4 décades, les bateaux de
plaisance sont essentiellement fabriqués a l'aide de matériaux composites, et le
développement actuel de ces matériaux a matrice organique et a renfort fibreux constitue un
événement important dans I'histoire récente des matériaux. Une gamme croissante de fibres et
de résines est utilisée par l'industrie que ce soit dans 1’automobile, dans I’aérospatiale, dans
I’industrie navale ou en robotique etc. Ces matériaux sont particulierement adaptés aux
structures qui requiérent a la fois haute résistance et excellente rigidité, avec en méme temps
une grande légereté. En effet, ces composites présentent un certain nombre d'avantages par
rapport au matériau métalliques : résistance a la fatigue mécanique, insensibilité a la
corrosion, facilité et possibilité de mise en ceuvre ainsi qu’un faible colt .Néanmoins, malgré
un important développement, la conception des composites reste encore largement artisanale,
et le calcule ses structures s'appuie beaucoup plus sur l'expérience questure démarche

explicitement scientifique[1].
1.1 Définition d’un matériau composite

Un matériau composite est constitué de I'assemblage de deux matériaux de natures
différentes, se complétant et permettant d'aboutir a un matériau dont les performances sont
supérieures a celles des composants pris séparément. Un matériau composite est constitué
dans le cas le plus général d'une ou plusieurs phases discontinues réparties dans une phase
continue. La phase discontinue, appelée renfort ou matériau renforgant, est habituellement
plus dure avec des propriétes mécaniques supérieures a celles de la phase continue, appelée

matrice(Figure 1.1) [2].
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Interface

Figure 1.1. composants d’un matériau composite[3].

1.2 Les constituants des matériaux composites

1.2.1 Matrices

Matrice

Renfort

La matrice est I'un des deux principaux constituants de base des matériaux composites.

Le rble principal de la matrice est de maintenir les renforts en place et de leur assurer la

cohésion et la protection. Elle permet également la transmission des efforts mécaniques vers

les renforts. Elle est généralement homogeéne et isotrope. On distingue les matrices

céramiques, les matrices métalliques, les matrices minérales et les matrices organiques

(Figure 1.2)[4].

Composite

—

Composite 3 Matrice
Organique (CMO)

Composite a Matrice
Métallique (CMM)

Composite a Matrice
Céramique (CMC)

| Matrice polymére :
- Thermodurcissable (TD)
- Thermoplastique (TP)

Matrice métallique :
- Aluminium
- Réfractaire (Ni, Co, Cr, Mo)

- titane, magnésium

| Matrice céramique :

- Carbone

- Carbure de silicium

Figure 1.2. Trois grandes familles de matrices [5].

1.2.1.1 Les matrices thermoplastiques
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Sous l'effet de la chaleur, les thermoplastiques ramollissent et deviennent souples. On
peut alors leur donner une forme qu’ils garderont en refroidissant. La transformation est
réversible et renouvelable un grand nombre de fois, les thermoplastiques sont ainsi facilement
recyclables. Cependant ils ne sont pas biodégradables et ont une « durée de vie » de plusieurs
centaines d’années. Ce sont les maticres plastiques les plus utilisées (notamment PE et le

PVC) [4]. Le tableau 1.1 montre caractéristiques mécanique de certains thermoplastiques :

Polymere omax (MPa) E(GPa) of(MPa) Ef (MPa) & (%)
PP 26-41.4 0.995-1.776 55.2 0.83-1.73 15-700
PEHD 14.5-38 0.413-1.49 - 0.41-1.07 12-1000
PEBD 4-18.6 0.055-0.38 - - 90-800
PA-6 43-79 2.9 69-117.3 1.9-2.8 20-150
PVC 31-60 3.78 72.4 - -

Tableau I.1. Caractéristiques mécanique de certains thermoplastiques[6].
1.2.1.2 Les matrices élastomeéres

Les élastomeéres sont élastiques et se déforment et tendent a reprendre leur forme
initiale et supportent de trés grandes déformations avant rupture. Ce ne sont pas réellement
des «plastiques ». Issu du latex d'Hévéas (arbre d’Amazonie), le caoutchouc naturel est resté
long -temps le seul élastomére connu mais les méthodes modernes de fabrication ont permis
d’obtenir une grande diversité de matériaux en ajoutant des additifs, accélérateurs, agents
protecteurs (anti oxygene,...) et en les combinant a d'autres matériaux (métaux, textiles, autres
plastiques...). On distingue trois grandes catégories qui présentent chacune de nombreux
produits aux propriétés variées. Les élastoméres présentent des caractéristiques bien
specifiques  grande élasticité, bonne étanchéité, fort pouvoir amortissant...employés
essentiellement en tant que pneumatiques, on les utilise également sous la forme de joints, de
tubes et tuyaux, de membranes, de dispositifs antivibratoires,...dans de nombreux domaines

d’activités : automobile, industrie, aéronautique, médecine [4].
1.2.1.3 Les matrices thermodurcissables

Ces plastiques prennent une forme définitive au premier refroidissement. Ils
deviennent durs et ne se ramollissent plus une fois moulés. La technique de fabrication est

difficile a mettre en ceuvre mais elle produit des matériaux trés solides et trés résistants aux
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agressions chimiques et a la chaleur [4].Le tableau 1.2 montrecaractéristiques des résines

thermodurcissables :

Résine Densité p E(Gpa) or (MPa) Tmax(°C)
Epoxyde 1,2 4,5 130 90-200
Uréthane 11 0,7-7 30 100
Polyester 1,2 4 80 60-200
insaturé

Urée 1,2-1,5 6-10 40-80 140
Formaldéhyde
Phénole 1,1-1,3 3-4 35-60 80-300
Formaldéhyde

Tableau 1.2. Caractéristiques des résines thermodurcissables[7].
1.2.2 Renforts

Le renfort est le squelette supportant les efforts mécaniques. Le but des renforts dans
les matériaux composites est essentiellement d’accroitre leurs propriétés mécaniques (rigidité,
résistance a la rupture, dureté, etc.) et d’améliorer des propriétés physiques, tels que les
comportements au feu, la tenue en température (conservation des caractéristiques mécaniques
a haute température) ou les propriétés électriques. Outre les propriétés mécaniques élevées
qu’ils procurent, les caractéristiques recherchées dans les renforts sont une masse volumique
faible, une compatibilité¢ avec les matrices et une facilit¢ de mise en ceuvre. Les renforts
peuvent provenir d’origines diverses (animale, végétale, synthétique, etc.). Il peut se présenter
sous de nombreuses formes : fibres courtes ou particules (mat) ou fibres continues
(unidirectionnel, tissus ou textures multidirectionnelles). Chacune d’entre elles s’impose dans
une application particuliére en raison de ses propriétés spécifiques et de son prix. Il existe
plusieurs types de renforts fibreux : Les fibres des renforcements des matériaux composites

modernes ont deux origines[8].

La classification des types de renforts couramment rencontrés est indiquée sur la figure 1.3 :
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Polyesther

Inorganique

Aramides

Verre

Renfort

Céramique

Minéraux Bore

Organique

Végétaux Métallique

g

Carbone
-

Figure 1.3. Types de renfort.

1.2.3 Les principaux fibres

1.2.3.1 Fibres de verre

Les fibres de verre ont un excellent rapport performance—prix qui les placent de loin

au premier rang des renforts utilisés actuellement dans la construction de structures

composites [9].(voir la figue 1.4)
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Figure 1.4.Fibredeverre[10].

1.2.3.2 Fibres de carbone

Les fibres de carbone ont de tres fortes propriétés mécaniques et sont élaborées a partir

d’un polymeére de base, appelé précurseur. Actuellement, les fibres précurseurs utilisées sont
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desfibres acryliques élaborées a partir du polyacrylinitrique (PAN). La qualité des fibres de

carbone finales dépend fortement des qualités du précurseur.

Le principe d’élaboration est de faire subir aux fibres acryliques une décomposition
thermique sans fusion des fibres aboutissant a une graphitation. Le brai qui est un résidu de
raffinerie issu du pétrole ou de la houille est également utilisé pour produire des fibres de

carbone.(voir la figure 1.5)

Quelques exemples de fibres de carbone classiqguement rencontrées : T300, T800,
MR40, TR50, IM6, IM7, GY, M55J [9].
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Figure 1.5.Fibre de carbone[10].
1.2.3.3 Fibres aramides

Les fibres aramides ont des propriétés mécaniques élevées en traction comme les
carbones mais leurs résistances a la compression est faible. La faible tenue mécanique en
compression est généralement attribuée a une mauvaise adhérence des fibres a la matrice dans
le matériau composite. Pour y remédier, des enzymages des fibres peuvent étre utilisé. L’uti-
lisation de composites a fibres hybrides permets également de remédier aux faiblesses
descomposites a fibres aramides. Des renforts hybrides de type verre—kevlar ou carbone—
kevlar sont largement utilisés dans le domaine des loisirs (ski, raquette de tennis).(voir la
figure 1.6)

Quelques exemples de fibres aramides : KEVLAR (Dupont de Nemours, USA),
TWARON (Akzo, Allemagne-Hollande), TECHNORA (Teijin, Japon) [9].
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Figure 1.6.Fibre d’aramide[10].

1.2.3.4 Fibres céramiques

Les matériaux composites de type céramiques sont souvent constitués de renforts et de
ma- trice en céramique. Les fibres sont élaborées par dép6t chimique en phase vapeur sur un
fil support. Ces fibres sont rencontrées dans des applications ou la température est trés
élevéeentre 500°C et 2000°C. Ces matériaux sont utilisés notamment dans les parties chaudes

des moteurs d’avions. Quelques exemples de fibres céramiques :

> fibres de Carbure de Silicium
> fibres de Bore

> fibres de Bore carbure de silicium

1.2.3.5 Caractéristiques mécaniques des fibres

Il existe différents types de fibres. Elles peuvent étre scindées en deux groupes, les
fibres a haut module et les fibres a haute résistance. Les fibres a haut module ont une
résistance faible et celles a forte résistance ont un module faible [9]. Le tableau 1.3 montre

caractéristiques mécaniques des fibres :

© L
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Verre E 16 2600 74 000 30 000 0.25 2 500 355
Verre R 20 2500 86 000 0.2 3200 4
Carbone HM 6.5 1800 390000 20000 0.35 2 500 0.6
Carbone HR 7 1750 230000 50000 0.3 3200 1.3
Kevlar 49 12 1450 130000 12000 0.4 2900 2.3
Bore 100 2600 400 000 3400 0.8
Silicate
10 2600 200 000 3000 15
d’alumine
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Polyéthyléne 960 100 000 3000

Tableau 1.3. Caractéristiques mécaniques des fibres. [7]

1.3 Classification des matériaux composites

Les composites peuvent étre classés suivant la forme des composants ou suivant

lanature des composants.
1.3.1 Classification suivant la forme des constituants

En fonction de la forme des constituants, les composites sont classés en deux
grandesclasses : les matériaux composites a particules et les matériaux composites a fibres
[11].

1.3.1.1 Composites a fibres

Un matériau composite est un composite a fibres si le renfort se trouve sous forme
defibres. Les fibres utilisées se présentent soit sous forme de fibres continues, soit sous forme
de fibres discontinues : fibres coupées, fibres courtes, etc. L'arrangement des fibres, leur
orientation permettent de moduler a la carte les propriétés mécaniques des matériaux
composites, pour obtenir des matériaux allant de matériaux fortement anisotropes a
desmatériaux isotropes dans un plan. Le concepteur posséde donc la un type de matériau dont

il peut modifier et moduler a volonté les comportements mécanique et physique en jouant sur

— la nature des constituants,

— la proportion des constituants,

— l'orientation des fibres,

suivant le cahier des charges imposées.

L'importance des matériaux composites a fibres justifie une étude exhaustive de
leurscomportements mécaniques. En conséquence, le présent ouvrage sera essentiellement

consacrépar la suite a I'étude de ce type de matériaux [11].

1.3.1.2 Composites a particules
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Un matériau composite est un composite a particules lorsque le renfort se trouve
sousforme de particules. Une particule, par opposition aux fibres, ne posséde pas de
dimensionprivilégiée.Les particules sont géneralement utilisées pour améliorer certaines
propriétés desmatériaux ou des matrices, comme la rigidité, la tenue a la température, la
résistance al'abrasion, la diminution du retrait, etc. Dans de nombreux cas, les particules sont
simplementutilisées comme charges pour réduire le colt du matériau, sans en diminuer

lescaractéristiques.

Le choix de l'association matrice-particules dépend des propriétés souhaitées.
Parexemple, des inclusions de plomb dans des alliages de cuivre augmenteront leur

facilitéd'usinage.

Des particules de métaux fragiles tels le tungstéene, le chrome et le
molybdéne,incorporées dans des métaux ductiles, augmenteront leurs propriétés a

températures élevées,tout en conservant le caractére ductile a température ambiante.

Les cermets sont également des exemples de composites métal-céramique a particules,
adapteés a des utilisations a températures élevées. Par exemple, les cermets a base d'oxydessont

utilisés pour les outils de coupe a vitesse élevée, et pour les protections a hautestempératures.

Egalement, des particules d'élastomére peuvent étre incorporées dans des matrices
polymeres fragiles, de maniere a améliorer leurs propriétés a la rupture et au choc, par

diminution de la sensibilité a la fissuration.

Ainsi, les composites a particules recouvrent un domaine étendu dont le
développements'accroit sans cesse. Toutefois, compte tenu de leurs diversités, ce type de

matériaux ne serapas étudié dans le cadre de cet ouvrage[11].
1.3.2 Classification suivant la nature des constituants

Selon la nature de la matrice, les matériaux composites sont classés suivant des
composites a matrice organique, a matrice métallique ou a matrice minérale. Divers renforts
sont associés a ces matrices. Seuls certains couples d'associations ont actuellement un usage
industriel, d'autres faisant I'objet d'un développement dans les laboratoires de recherche.

Parmi ces composites [8], nous pouvons citer :
1.3.2.1 Composites a matrice organique (CMO) (résine, charges), avec :

— des fibres minérales : verre, carbone, etc.

10
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— des fibres organiques : Kevlar, polyamides, etc.
— des fibres métalliques : bore, aluminium, etc.

1.3.2.2 Composites a matrice métallique (CMM) (alliages légers et ultralégers

d'aluminium,de magnésium, de titane), avec :
— des fibres minérales : carbone, carbure de silicium (SiC),
— des fibres métalliques : bore,

— des fibres métallo-minérales : fibres de bore revétues de carbure de
silicium(BorSiC).

1.3.2.3 Composites a matrice minérale(CMC) (céramique), avec :
— des fibres métalliques : bore,
— des particules métalliques : cermets,
— des particules minérales : carbures, nitrures, etc.

Les matériaux composites a matrice organique ne peuvent étre utilisés que dans
le domaine des températures ne dépassant pas 200 a 300 °C, alors que les matériaux
composites a matrices métallique ou minérale sont utilisés au-dela : jusqu'a 600 °C

pour une matricemétallique, jusqu'a 1000 °C pour une matrice céramique [11].
1.4 Caractéristiques mécaniques des composites

Les propriétés physiques et mécaniques des composites sont complexes en raison de
leur comportement fortement anisotrope, c'est-a-dire qu'elles varient en fonction de la
direction dans laquelle les forces sont appliquées. En effet, les matériaux composites sont
généralement constitués de differentes phases avec des propriétés distinctes, ce qui peut
entrainer une réponse mécanique non uniforme dans différentes directions. La disposition,
I'orientation et la distribution des renforts dans la matrice peuvent également influencer de

maniere significative

les propriétés du matériau composite, rendant leur comportement encore plus complexe a

comprendre et a modéliser.

1.4.1 Loi des mélanges

11
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La loi des mélanges est un modele qui permet, dans certaines conditions, de
déterminer certaines caractéristiques d'un matériau composite en fonction de la fraction

volumique du renfort

1.4.2 La densité du composites

A partir de la loi énoncé ci-dessus on peut calculer la densité moyenne du composite.

Si :pwm densitédelamatriceetprdensitédurenfort, alors la densitédu compositepcest :
pc=Vrprt(1-Ve)pm (1.1)

1.4.3Les parameétres des résistence :

Lorsqu'on mélange deux matériaux ayant un comportement élastique linéaire et des
modules de Young différents, le produit obtenu est également élastique et linéaire. En d'autres
termes, si les matériaux constitutifs du composite présentent un comportement élastique
(c'est-a-dire qu'ils retrouvent leur forme et leurs dimensions initiales aprés la suppression de la
contrainte) et linéaire (c'est-a-dire que la relation contrainte-déformation est proportionnelle),

le composite résultant préservera ces caractéristiques.

Si la force est appliquée parallelement aux fibres dans un matériau composite, il est
possible de calculer le module de Young a partir de la loi des mélanges. Dans cette
configuration, la matrice, les fibres et le composite subissent une déformation unitaire

identique sous I'effet de la force F,ce qui se traduit part :
ec=em=r ~ (1.2)
Par application de la loi des mélanges on obtient :
Pour le module de Young :
Ec=Vi.Er+ (1-Vi) Em(1.3)

Dela mémemaniereonpeutdéterminer :

Lalimited’¢lasticitéducomposite :

Re=Vf.ReR+(1-Vi)Rey(1.4)

Larésistancemaximalealatraction ducomposite:

12
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Rmc:VR.RmR+(1-VR)RmM (| 5)

Pouruneforceperpendiculaireausensdesfibres,lescontraintesdanslamatrice,danslesrenfortset

dans lecompositesont identiques [12]. Celase traduit par:

OR=0Mm (|6)

1.5 Avantages et inconvenients des composites

Les composites présentent plusieurs avantages qui les rendent attrayants par rapport a
d'autres matériaux. Cependant, ils ont également certains inconvénients qui peuvent freiner
leur diffusion. Les défis actuels pour l'industrie des composites incluent la maitrise des
émanations de produits organiques volatils, la gestion des déchets et la réglementation de plus
en plus stricte, ainsi que la nécessité d'une bonne connaissance des constituants et des

procedes de fabrication.
1.5.1 Avantages des composites

Légeéreté : Les composites sont généralement plus légers que les matériaux
traditionnels tels que les métaux, ce qui les rend adaptés a des applications nécessitant une
réduction de poids, comme dans l'industrie aérospatiale et automobile. Cela peut contribuer a

une meilleure efficacité énergétique et a une meilleure performance globale des produits.

Résistance a la corrosion et a la fatigue : Les composites sont souvent résistants a la
corrosion, ce qui les rend appropriés pour des environnements agressifs. Ils peuvent
également avoir une meilleure résistance a la fatigue que les matériaux métalliques, ce qui les

rend adaptés a des applications soumises a des cycles de charge répétitifs.

Insensibilite aux produits chimiques : Les composites peuvent étre insensibles a
certains produits chimiques tels que les graisses, les liquides hydrauliques, les peintures et les
solvants, ce qui les rend appropriés pour des applications ou une résistance chimique est

requise.

Flexibilite de conception : Les composites peuvent étre fabriqués dans une grande
variété de formes et de tailles, et peuvent étre adaptés pour répondre a des exigences de
conception spécifiques. Ils peuvent également étre intégrés avec d'autres composants pour

former des pieces complexes, offrant ainsi une grande flexibilité de conception.

13
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1.5.2 Inconvénients des composites

Codts : Les matériaux composites peuvent étre plus colteux que les matériaux
traditionnels en raison des colts des matiéres premiéres et des procédés de fabrication
nécessaires pour les produire. Cela peut rendre les composites moins compétitifs sur le plan

économique dans certaines applications.

Gestion des déchets : Les composites peuvent poser des défis en matiere de gestion
des déchets, car leur recyclage peut étre complexe et colteux. La gestion des déchets générés
par la production et l'utilisation de composites peut étre un enjeu important sur le plan

environnemental.

Réglementation : Les composites sont soumis a une réglementation de plus en plus
stricte en matiére de sécurité, d'environnement et de santé. Cela peut entrainer des défis

supplémentaires en termes de conformité réglementaire pour lI'industrie des composites.

Maitrise des procédeés et des performances : Les composites sont souvent complexes a
fabriquer et a traiter en raison de leur nature anisotrope et des propriétés spécifiques de leurs
constituants. Une connaissance approfondie des matériaux et des procédés de fabrication est
nécessaire pour garantir des performances optimales et répondre aux exigences de qualité et

de performance[13].
1.6 Les matériaux composites structuraux
1.6.1 Les monocouches

Les monocouches représentent I’élément de base de la structure composite. Les
monocouchessont caractérisees par la forme du renfort. On distingue les monocouches a
fibres longues(unidirectionnelles UD ou réparties aléatoirement, a fibres tissées (tissus de

renfort) et a fibrescourtes)[14].( voir la figure 1.7)

Figure 1.7.Monocouches UD (Pli unidirectionnel)[14].

14
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1.6.2 Les stratifiés :

Un stratifié résulte de la superposition de plusieurs monocouches (ou plis) de
nappesunidirectionnelles ou de tissus ayant chacune une orientation propre par rapport a un
repérecommun au couches et désigné par le référentiel du stratifié (figure 1.8). Les nappes
successivessont en genéral orientées difféeremment (classiquement 0°, 45°, 90°, -45°). 1l y aau
minimum quelques couches, et jusqu’a 20 ou 30 couches, pour une épaisseur qui peut allerde

1 mm a plusieurs mm [14].

Couches (Phs)

=

Plaque stratifiée

Figure 1.8.Stratifié composé de plusieurs monocouches avec différentes orientations[14].
On appelle stratifié :

1- Equilibré : un stratifié comportant autant de couches orientées suivant la direction
+Bque de couches orientées suivant la direction -6.
2- Symeétrique : un stratifié comportant des couches disposées par rapport au plan moyen
(miroir).
3- Orthogonal : un stratifié comportant autant de couches a 0° que de couches a 90°.(14)
1.6.3Les sandwichs
Ce sont des matériaux composeés de deux semelles (ou peaux) de grande rigidite et de
faible épaisseur enveloppant une ame (ou cceur) de forte épaisseur et de faible résistance

(figure 1.9 a). L'ensemble forme une structure d'une grande 1égereté. L’assemblage des peaux

15
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avec 1’dme se fait généralement par collage, par soudage ou par polymérisions dans les
moules dans le cas des composites plastiques. Les ames peuvent étre pleines (bois, mousse,
...etc.) ou creuse (alliages métalliques 1éger, papier, ...etc.). Les peaux sont généralement des
stratifiées ou des feuilles d’alliage 1égers. Les ames les plus utilisées sont de type nid
d’abeilles, ame ondulée ou mousse (figure 1.9 b) Ces structures ont une grande rigidité en
flexion et torsion. L’ame de la structure sandwich résiste principalement aux contraintes de
cisaillement et de compression hors plan, les peaux inférieures et supérieures supportent quant

a elles les efforts dans leur plan [14].

a) Nid d’abeilles b) Ame ondulé

Figure 1.9. Eléments constitutifs d’un sandwich[14].

1.6.3.1 Avantages des sandwiches

Les sandwiches sont caractérisees par une grande légéreté ; une excellente rigidité a la

flexion et par de bonnes caractéristiques d’isolation [14].
1.6.3.2 Inconvénients des sandwiches

Malgré les atouts dont disposent les sandwiches ils présentent comme méme des
inconvénients : mauvais amortissement et isolation acoustique, tenue au feu moyenne,

problémes de décollement ame.
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Possibilité et risque de flambage par rapport aux autres structures [14].
1.7 Application du matérieux composites

Les matériaux composites présentent de nombreux avantages par rapport aux
matériaux traditionnels, tels que la légéreté, la résistance mécanique et chimique, la réduction
de la maintenance, la liberté de formes, et des propriétés améliorées telles que la durée de vie,
la sécurité, l'isolation thermique et phonique, et la conception de formes complexes. Ils
ouvrent de nouvelles possibilités pour associer fonction, forme et matériaux, répondant ainsi a
des besoins souvent contradictoires. Ces performances remarquables sont a l'origine de
solutions technologiques innovantes[15].

1.7.1 Industrie aerospasiale

Dans l'industrie aéronautique, les matériaux composites jouent un réle essentiel dans la
recherche de solutions innovantes. Les deux principaux avionneurs civils, Airbus et Boeing,
rivalisent pour maitriser ces composites, avec des annonces médiatiques importantes. Airbus
met en avant la réalisation du caisson central composite de I'A380(Figure 1.10), qui joue un
réle structurel crucial en reprenant les efforts de flexion de la voilure et en assurant sa liaison
avec le fuselage. De son c6té, Boeing prépare le lancement du B787, le premier avion de
transport de passagers avec une voilure et un fuselage en composites(Figure b). En réponse,
Airbus a lancé le programme A350 XWB, principalement basé sur l'utilisation de composites
[15].

lLa L.b
Traverses da phancher s
TR £
f
I"‘
T - A ...
Vokt ’H -
SRl e 'y
wounde . AR RS T
AN R Voilwre Fuse Lijffira prevvarat
Bk Uy L3 ——3
daugue fioe = /’/
- S — 7
Empanruge hormts .mmg
EPNT Cpogede [ Carben sanawich
Tt [ oter composttes
‘.vigp.- 4o 3
- — ' '
& Titanium
Cuvwn contral de v u
Rails d¢ ko Cheeon prdsunr nde 2y .ﬂmmw

Figure 1.10. Répartition des matériaux composites dans I'A380..a) source Airbus) et dans le B787 .b),

source Boeing) [16].
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Les composites hautes performances a base de fibres de carbone utilisés dans
I'aéronautique présentent trois caractéristiques clés qui suscitent I'intérét des concepteurs.
Tout d'abord, ils offrent des propriétés mécaniques spécifiques nettement supérieures a celles
des matériaux métalliques. Ensuite, leur disposition des fibres peut étre adaptée pour répondre
aux exigences des efforts attendus, permettant ainsi d'obtenir des propriétés mécaniques sur
mesure. Enfin, ces composites présentent une faible sensibilité a la fatigue et a la corrosion, ce

qui réduit les codts de maintenance [15].

Les constructeurs aéronautiques sont particulierement préoccupés par la minimisation
de la consommation de carburant de leurs avions, compte tenu de I'augmentation du prix du
pétrole. lls adoptent une approche en trois étapes pour atteindre cet objectif : réduire la masse

de I'appareil, optimiser la motorisation et diminuer la quantité de carburant embarquée.

La réduction de la masse structurale constitue un défi technologique majeur auquel les
constructeurs répondent de deux maniéres. D'une part, l'utilisation de matériaux composites
aux propriétés mecaniques supérieures permet de concevoir des structures plus légéres sans
compromettre leurs performances. Dans l'industrie aérospatiale, les composites sont de plus
en plus utilisés pour les structures secondaires et sont progressivement intégrés aux structures
primaires, qui supportent les principales sollicitations de I'appareil. D'autre part, la recherche
d'un dimensionnement précis permettant de réduire toute masse superflue ouvre la voie a la

pratique de I'optimisation structurale [15].
1.7.2 Industrie des transports terrestres et maritime

L'intégration des matériaux composites dans l'industrie automobile et des transports
terrestres a permis de réaliser des économies de carburant significatives grace a la réduction
de poids obtenue. Ces matériaux sont largement utilisés dans de nombreux domaines du
transport, y compris le secteur ferroviaire. Par exemple, des éléments de carrosserie et des
boucliers amortisseurs de choc fabriqués en composites sont utilisés sur les motrices des
T.G.V., offrant de meilleures performances en termes d'absorption d'énergie. Une entreprise
de transport routier, la société LOHEAC, a considérablement réduit sa consommation de
carburant en remplacant les cabines conventionnelles de ses tracteurs par des éléments moulés
en une seule piéce en composites. Cette innovation a permis de reduire le poids de la cabine
de 875 kg (en acier) a seulement 455 kg, tout en offrant une plus grande solidité et une
meilleure résistance aux dommages. Dans le domaine de la construction navale, I'introduction

des matériaux composites a marqué une avancée technologique majeure par rapport aux
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techniques traditionnelles de construction en bois. L'utilisation de composites dans la
construction de coques de bateaux confere a la structure une résistance élevée a l'usure, aux
chocs répétés des vagues et aux collisions avec des objets flottants. L'introduction de
matériaux composites renforceés, tels que le Kevlar 49 associé a la fibre de verre-E, permet de
réduire le poids des structures des bateaux rapides (patrouilleurs, bateaux d'intervention, etc.)
tout en maintenant une résistance suffisante. Cela se traduit par une augmentation de la vitesse
pour une puissance donnée, une meilleure rentabilité pour une méme vitesse, ou l'utilisation

d'une motorisation moins puissante [15].
1.7.3 Industrie des articles de sport et de loisir

Les matériaux composites, en raison de leur légéreté, de leur résistance a la fatigue et
de leur stabilité dimensionnelle, sont largement utilisés dans la fabrication d'articles de sport
et de loisirs tels que les skis, les raquettes de tennis, les cannes a péche, les planches a voile,
les voiliers de plaisance, les arcs, les cadres de Vélo et les instruments de musique. Ces
matériaux offrent des avantages supérieurs par rapport au bois et a l'aluminium, qui ne
répondent plus aux exigences modernes de performance et de durabilité. Des études ont
démontré I'excellent amortissement des vibrations des skis sur neige, offrant ainsi aux skieurs
un confort optimal tout en préservant les caractéristiques essentielles du produit. De plus, les
matériaux composites permettent la conception de raquettes Iégeres, rigides et résistantes a la
fatigue dynamique, réduisant ainsi la sollicitation musculaire du bras, la fatigue et offrant

davantage de confort [15].
1.8. Mise en ceuvre des matériaux
1.8.1 Moulage en contact

C’est la méthode la plus simple qui demande le moins d’équipements. On utilise des
moules en bois vernis, en métal, etc., sur lesquels on dépose successivement : un agent de
démoulage, une couche de surface (optionnelle) et des couches successives de renforts

imprégnés au rouleau d’une résine polymérisant a I’ambiante(Figure 1.11 ) [17].
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matrice materiau
cOmposie

renfort

- moule

Figure 1.11. Principe du moulage au contact [18].

1.8.2 Moulage par projection

Dans cette méthode, la résine et les fibres de renfort coupées sont projetées

simultanément au moyen d’un pistolet sur une forme(Figure 1.12)[17].

résine

matériau
composite

stratifil
coupé
etrési
ne

stratifil

s moule

Figurel.12.Principedumoulageparprojection [18].

1.8.2 Moulage par compression

Le moulage par compression est I’'un des procédés les plus économiques pour la

20



Chapitre | : Généralité sur les matériaux composites

production de grandes séries de piéces de petites et de moyennes dimensions. Dans ce
procédé, on place une préforme de compound de moulage (résine, renfort, catalyseur et
additifs déja pré mélangés dans des proportions optimales) dans la cavité¢ d’un moule chauffg,
et ensuite on la presse aux dimensions finales. Il yadeux methodes pour le moulage par
compression, moulage par compression a froids (Figure 1.13.1) et moulage par compression a
chaud (Figure 1.13.2) [17].

renfort N
moule .
chauffé 5

Figure 1.13.1.A froit Figure 1.13.2.A chaud

Figure 1.13.Principedumoulageparcompression [18].

1.8.3 Moulage sous vide

Les renforts fibreux sont placés a sec sur un film démoulant qui épouse les formes du moule.
Une membrane souple joue le role de contre-moule et assure 1’étanchéité. Le vide créé permet
a la résine de se diffuser dans les renforts fibreux et cavités. Cette méthode pourrait étre
combinée avec un systeme de chauffage qui servirait a polymériser la résine. Aux conditions
ambiantes, la pression qui fait couler la résine est égale a la pression atmospheérique(Figure

1.14)[17].

Coulée de Verre
résine tissé
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de résine Moule

Figure 1.14.Moulage sous vide [19].

1.8.4 Moulage par transfert de résine (RTM- Resin Transfert Molding)

Le moulage par transfert de résine consiste a imprégner un renfort placé a 1’intérieur
d’un ensemble moule et contre-moule trés rigide et fermé. L’alimentation des résines est
réalisée par le vide ou par I’injection de la résine (figure 1.15). Cette méthode permet
d’atteindre des taux volumiques élevés des fibres, d’ou 1’obtention de piéces a caractéristiques
mécaniques élevées. Ce procédé de moulage convient a la réalisation de piéces profondes

formes complexes [19].

contre-moule

moule

Figure 1.15.Moulageparinjectionderésine[18].
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CHAPITRE 11 : Généralité sur la fatigue des matériaux

Introduction :

L'étude de la mécanique de la fatigue est un domaine essentiel de la science des
matériaux et de lI'ingénierie mécanique. Elle se concentre sur le comportement des matériaux
et des structures soumis & des contraintes répétées ou cycliques, pouvant entrainer des

défaillances et des ruptures sous I'effet de la fatigue.

La mécanique de la fatigue repose sur une compréhension approfondie des
mécanismes qui menent a la dégradation et a la rupture des matériaux. Ces mécanismes
incluent la propagation de fissures, l'initiation de fissures a partir de défauts existants ou de
zones de concentration de contrainte, et les processus de déformation.

La mécanique de la fatigue revét une importance cruciale dans de nombreuses
industries, notamment l'aéronautique, I'automobile, I'énergie, et la construction. Comprendre
les mécanismes de fatigue et étre capable de prédire la durée de vie en fatigue des structures
permet d'optimiser la conception, d'améliorer la fiabilité et la sécurité des produits, et de

réduire les colts liés aux défaillances et aux réparations.

Elle joue un réle crucial dans la conception et I'optimisation des produits, ainsi que

dans la garantie de leur durabilité et de leur intégrité structurelle.
Apercue historique :

Au début du XXe siecle, les travaux de Wohler ont marqué une étape importante dans
le développement de la mécanique de la fatigue. Wéhler a mené des expériences sur des fils
métalliques et a établi une relation entre le nombre de cycles de chargement et la contrainte
appliquée, montrant que les matériaux présentaient une résistance limitée a la fatigue. Ses
résultats ont conduit a la formulation de la courbe S-N (contrainte-nombre de
cycles)(figurell.1), quireprésente la résistance a la fatigue d'un matériau en fonction du

nombre de cycles appliqués

Au cours des années suivantes, les chercheurs ont continué a étudier la fatigue des
matériaux et ont identifié plusieurs mécanismes de défaillance. Les travaux de Miner, dans les
années 1940, ont introduit le concept de cumul des dommages, selon lequel leschargements
répétés provoquent une accumulation progressive de dommages qui peut finalement conduire

a la rupture.

Dans les années 1960 et 1970, des progres significatifs ont eté réalisés dans le
domaine de la mécanique de la fatigue. La compréhension des mécanismes de propagation

des fissures et des défauts dans les matériaux s'est améliorée grace aux travaux de Paris-
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Erdogan et autres. Ils ont développé des modéles mathématiques, tels que la loi de Paris, pour
prédire la vitesse de propagation des fissures en fonction des parametres du matériau et des

contraintes appliquées.

La mécanique de la fatigue a également bénéficié de I'avancement des techniques
expérimentales et de la modélisation numérique. Les essais de fatigue ont été raffinés,
permettant une meilleure caractérisation des matériaux et I'obtention de données fiables pour
les modéles de prédiction. Les méthodes numériques, notamment les éléments finis, ont
permis de simuler le comportement complexe des structures soumises a des chargements

cycliques et d'évaluer leur durée de vie en fatigue.

Contrainte
Comaine
Domaine denduwrance! Domaine dendurance
mites ilimitée

Higocyclique

Lim

d'endirance a i
(N)cyeles \‘

Limae de
fangue i)

M
Temps en nombie de cycles

Figure 11.1.Courbe de Wohler (S- N) [19].
11.1 Définition du phénomene de la fatigue

La fatigue est un processus qui altere les propriétés d'un matériau sous l'effet de
contraintes ou de déformations cycliques. Cela peut entrainer la formation de fissures et la
rupture de la structure. Les zones critiques de la structure sont souvent liées a des
discontinuités dans le matériau, telles que des joints de soudure ou des défauts de surface. Il
est important de prendre en compte ces discontinuités lors de la conception des structures. Des
techniques d'amélioration de la résistance a la fatigue, comme la modification des surfaces et
la sélection de matériaux appropriés, peuvent prolonger la durée de vie des structures
soumises a des contraintes cycliques.ll est d’écrit comme un « phénoméne mystérieux

»pouvant se produire sans signes avant-coureurs[20].
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Pineau et Bathias ont défini que la fatigue ou endommagement par fatigue est la
modification des propriétés des matériaux consécutive a 1’application de cycle d’efforts,
cycles dont la répétition peut conduire a la destruction des piéces constituées avec ces

matériaux.

En regle générale, la fatigue se produit avec une déformation plastique localisée autour des
défauts présents dans les matériaux, a partir de I'extrémité de la fissure lorsque elle se forme,

et ne se produit pas avec une déformation de I'ensemble (figure 11.2)[21].

Contrainte Contrainte
PP (S — Repture
LI —
Repture Joms
Déformation 0 Temps
Rupture lors d'un " Chargement de traction
essai de traction répéte conduisant a la
simple rupture par fatigue

Figure I1. 2. Définition de la fatigue [21].

Le cycle de contrainte de fatigue est défini par la contrainte maximale oax , la contrainte

minimale Gpjn , la contrainte moyenne omoy et I’amplitude de la contrainte oa (figure 11.3).

On en déeduit :
La contrainte moyenneamest définie par :

o .. 1T0O

— _max min “1
o, =Tm e (I1.1)

L’amplitude de contrainte gest définie par :
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Ga=M (11.2)

L’amplitude de contrainte oaest définie par :

Aoc=20,=0,, -0 (I1.3)

Un autre paramétre important qui sera décrit par la suite est le rapport de charge "R"

caractérisant le chargement est défini par la relation :

R = Imin (11.4)

max

A
O
I cycle de contrainte
< Ap """""""
- Anplitude / \ /\ *
E p » la o \\_ / \\ Etendue de
E Contrainte " \ / variation de la
E ._-/.. e it Bl A s 1/ _____ . contrainte
'\J T \ , f 2ﬂa * Omax = Omin
. \ \ /
Contrainte \\ \ /
Moyenne \ \
) DL NP Y.

O \{
Contrainte

Contrainte maximale

minimale Oax
n"¥ n
»>
Temps

Figure 11.3. Cycle de contrainte en fatigue

11.1.1 Cycle de contrainte en fatigue

Les formes possibles de cycle de contrainte sont présentées dans la figure 11.4
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Figure 11.4. Les différentes formes de cycle de contrainte au cours d’essai de fatigue [22].
l. Contrainte ondulée de compression : 1 <Rg <+ .
Il. Contrainte répétée de compression : R — + oo.
. Contrainte alternée dissymétrique : - © <Rao <-1.
V. Contrainte purement alternée : Ro =- 1
V. Contrainte alternée dissymétrique : - 1 <Ro <0.
VI.  Contrainte répétée de traction : Rg = 0.

VII. Contrainte ondulée de traction : 0 < Ro < 1.

11.2 La sollicitation de fatigue :

Toute piéce constitutive de toute structure type spatial, aéronautique, ferroviaire,
automobile, génie civil ou méme instrument de sport n’est pas uniquement sollicitée en
statiqgue mais subit des charges répétées, aléatoires ou cycliques de plus ou moins forte

intensité en superposition de son chargement nominal.

Or, le phénomeéne de fatigue conduit a des ruines de structure sous chargement plus
faible que la limite de rupture sous chargement monotone. Pour faire face a cette difficulté, il

faut pouvoir ou bien connaitre la durée de vie de la structure (donnée statistique fournie avec
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une incertitude fixée) ou bien dimensionner la structure pour avoir une durée de vie infinie. Il
convient donc notamment pour les piéces dites vitales de les dimensionner avec une
contrainte maximale inférieure a la limite de fatigue (aussi nommée seuil d’endurance) ou
bien de prédire leur durée de vie et la fréquence de leur remplacement ou encore & défaut de
prédiction fiable de surveiller leur éventuelle évolution de maniére a détecter le seuil

d’acceptabilité avant échange[5]. La figure I1.5 montre 1’effet de la fatigue sur une éprouvette.

3

Figure I11.5. Rupture sous chargement de fatigue [23].

-+
|

11.3 Mécanismes et modéles de fissuration :

Pour prévoir la rupture des pieces mécaniques sollicitées en fatigue, il est courant d'utiliser
des lois empiriques de fissuration, notamment dans les bureaux d'études. Bien que les
mécanismes exacts de la fatigue soient encore en cours d'exploration, lI'influence de certains
parametres sur la vitesse de fissuration est généralement mieux comprise. Ces parameétres
peuvent étre classés en deux catégories :

1. Parametres intrinséques : Ces parametres sont spécifiques au matériau lui-méme. lls
incluent le module de Young, la limite d'élasticité, les propriétés cycliques et I'état
métallurgique du matériau. Ces caractéristiques intrinseques du matériau jouent un
role important dans sa résistance a la fatigue et dans sa propension a la fissuration.

2. Parameétres extrinseques : Ces paramétres dépendent des conditions de l'essai et ne
sont pas spécifiqgues au matériau étudié. Ils incluent des facteurs tels que la
température, I'environnement, les dimensions de I'éprouvette, le rapport de charge R
(rapport de contrainte minimale sur contrainte maximale), etc. Ces paramétres
externes peuvent avoir une influence significative sur la vitesse de fissuration et la
durée de vie en fatigue.

En utilisant ces parametres intrinseques et extrinseques, il est possible de formuler des lois

empiriques de fissuration pour prédire la durée de vie en fatigue des pieces mécanigues.
Cependant, il est important de noter que ces lois empiriques sont basées sur des observations

expérimentales et peuvent varier en fonction des spécificités de chague matériau et des
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conditions d'essai. Par conséquent, il est nécessaire de valider ces lois empiriques pour chaque

application spécifique [24].

11.3.1 Modes de Chargement
On distingue plusieurs modes de chargement des structures :

a. Chargement monotone ;
b. Chargement cyclique ;
c. Chargement constant ;
d. Chargements complexes.

Chague mode de chargement correspond a un mode de ruine particulier.
11.3.1.1 Chargement monotone :

Dans ce cas le chargement croit de fac, on continue. Le chargement
peutconsister en un déplacement imposé ou une charge imposée Dans le cas linéaire
(€lasticité) les deuxcas sont similaires. Dans le cas d’un comportement plastique, il
existe une charge limite que lastructure ne peut pas dépasser. Dans le cas d’un
chargement en force, il y a rupture brutale parinstabilité plastique (figure 11.6). Il peut

s’agir, par exemple, du cas d’un réservoir dont on augmente lapression [24].

s — — charge limite
.
\

\
1
\
1
1
\

\
A )
S

pilotage en déplacement

Force

Déplacement
Figure 11.6. Charge limite et mode de pilotage du chargement [25].
11.3.1.2 Chargement cyclique

La charge ou le déplacement varient de fac, on cyclique au cours du temps.la
rupture est différée ; elle n’interviendra qu’au bout d’un nombre de cycles dépendant

de la sévéritée du chargement (figure 11.7). On parle de fatigue. Des nombreuses
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structures sont sollicitées en fatigue : moteurs, pneus, ailes d’avions, hélices de bateau
etc [24].

_ . niveau maximum
niveau moycn

niveau I‘I"III"III'!'I um

= Force ou
déplacement

— temps

Figure 11.7. Chargement cyclique [25].

11.3.1.3 Chargement constant

Dans ce cas une charge constante est appliquée sur une structuregénéralement”
a’ haute température (c’est a’ dire pour T/Tf> 0.5). Dans ce cas la structureflue. On se

trouve également dans un cas de rupture différée [24].
11.3.1.4 Chargements complexes :

Dans certains cas, le chargement peut étre plus complexe que dans les cas
précédents. Une structure a* haute température peut voir son niveau de charge varier
au cours du temps. On parle alors d’interaction fatigue—fluage. Une structure en
fatigue dans laquelle se propage lentement une fissure peut subir une surcharge qui

entraine la rupture en charge limite [24].
11.3.2 Action de la fatigue :

Considérons une structure soumise a un effort cyclique agissant jusqu’a la rupture

(apres un nombre de cycles donné).

L’endommagement est imprévisible, il peut naitre (a I’échelle microscopique) souvent

a la surface dela piece comme il peut naitre a I’intérieur. En évoluant il passe par 3 stades :

1) Amorcage : A cause de la grande finesse du défaut initié, sa détection n’est
possible que si on utilise de puissants equipements de laboratoire. Son initiation peut avoir

lieu dans des endroits ou 1’acces est impossible.

2) Propagation :Sous ’effet du changement cyclique du chargement la fissure initiée

commence a prendre des dimensions importantes menant finalement a la ruine. A ce stade la
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fissure qui a grandit résultait de la propagation des microfissures causées par le défaut initié

dans la premiére étape, c’est elle qui deviendra la fissure de la fatigue.

3) Rupture brutale: Lorsque la fissure atteint une distance de telle facon que la
section résiduelle est trop faible pour supporter de fortes contraintes résultant d’une

concentration au fond de la fissure[26].

11.4Phase de propagation d’une fissure en fatigue

L’évolution d’une fissure de fatigue peut étre divisée en trois phases [28] :
11.4.1 Amorcage de la fissure (phase A dans la figure 11.8)

Il est difficile de donner une définition de 1’amorgage suivant que 1’on s’intéresse a
I’évolution microstructurale ou que I’on considére 1’apparition d’une microfissure détectable
par une technique quelconque. Par exemple on peut définir le nombre de cycles d’amorcage
Na pour une longueur de fissure de I’ordre de 0,Imm. Le stade d’amorgage est tres important
puisqu’il peut représenter jusqu’a90% de la durée de vie du matériau dans le cas de la fatigue
a tres grand nombre de cycles.L.’amorgage d’une fissure est influencée principalement par la
différence de contraintes Ac, par le facteur de concentration des contraintes (facteur
«normalisant» la géométrie du détail), par lamicrostructure du matériau, par la contrainte
moyenne et par I’environnement, on admet que la phase d’initiation est terminée lorsque la
fissure atteint une certaine dimension , souvent prise entre 0,1 mm et 0,25 mm. Pendant

longtemps la dimension observable de la fissure minimale a été de 0,1mm.

a\

CJ)

[
v

Figure 11.8.Représentation schématique de la propagation d’une fissure [28].
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11.4.2 Propagation stable (phase B dans la figure 11.8)

Elle est influencée principalement par la différence de contraintes Ao, par la géométrie du
détail (pointe de la fissure), et par la géométrie de la fissure. Alors que la microstructure du

matériau la contrainte moyenne et I’environnement ont une influence moindre.
11.4.3 Propagation rapide (phase C dans la figure 11.8)

Elle conduit a la rupture de 1’¢élément. Le nombre de cycles est ici trés faible et la propagation
trés rapide. Mentionnons encore que la rupture fragile peut intervenir a n’importe quel
moment, alors qu’une rupture ductile a lieu apres la phase de propagation rapide. Ce qui ne

peut pas étre décrite par la mécanique de la rupture linéaire élastique traditionnelle.

11.5 Modes de rupture

Une fissure est définie comme la surface X séparant localement un solide en deux
parties. Le champ des déplacements est alors discontinu a travers cette surface et les trois
composantes vectorielles de cette discontinuité forment les trois modes de rupture (figure
11.9)[29].

T

I
o=
N

Figure 11.9.Les trois modes de rupture [29].

Mode I : Ou mode par ouverture ou clivage (opening mode) : les surfaces de la fissure

se déplacent perpendiculairement au plan de propagation.

Mode Il : Ou glissement droit (edge mode) : les surfaces de la fissure glissent I’une

sur I’autre dans le plan de propagation perpendiculairement au front de la fissure.
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Mode 111 : Glissement vis (screwsliding) : les surfaces de la fissure glissent I’une sur

I’autre dans le plan de propagation parallelement au front de fissure.

Dans le cas général, la surface de rupture se développe suivant la combinaison des
trois modes. Notons que les ruptures brutales résultent souvent de la propagation des fissures
en mode I. C’est la raison pour laquelle la mécanique de la rupture s’intéresse plus
particulierement a ce mode [30].

I11.6Vitesses et Fissuration

Lorsque I’on étudie I’évolution de la vitesse de fissuration en fonction de AK, trois

domaines des fissurations A, B et C peuvent se distinguer figure 11.10 :
-Domaine A :

C’est le domaine de trés faibles vitesses(da/dN)<10~°(mm/cycle) pour les
alliagesd’aluminium, ce domaine est caractérisé par la présence d’un seuil de

propagation en dessous duquel la fissure ne se propage pas [31].

-Domaine B :
Ce domaine appelé domaine de Paris met en évidence une relation linéaire entre In
(AK) etIn(da/dN)[31].

-Domaine C :

Ce domaine est caractérisé par un accroissement rapide

deda/dNlorsqueKmaxserapprochedu facteur d’intensité de contrainte a la rupture Kc[31].

Domaine A : Domaine B : Kc Rupt

Mécanismes discontinus . Mécanismescontinus . Domain

102 forte influence : faible influence Mécanismey/statiques
a) microstructure a) microstructure age-rupture
b) Smoyen b) Omoyen interamgulaire ou
¢) environnement ¢) environneme; m ; fibreuse)forte influence
10 d) épai a)microstructure.
da/dN = cAkm | b)Cmoyen
. C) épaisseur.

T
i
i
i
i
i
i
i
i
i
i
i
i
i
i
i
i
i
i
10-6 |

| d) environnement

107 In Ak
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Figure 11.10. Domaines de fissuration [32].

1.7 Modéles phénoménologiques

Ces modeles tentent de décrire, le plus simplement possible, par une approche
empirique, les variations constatées expérimentalement. Généralement, il s’agit de
dégager et de transcrire en équation 1’effet de ces parametres sur la vitesse de
propagation.

11.7.1 Loi de Paris

En 1963 Paris et Erdogan proposaient une loi qui allait probablement étre plus

utilisée en pratique.

da
— =CAK" 1.5
™y (1.5)

Avec: AK =Kmax—Knmin
Et C et m des constantes qui dépendent du matériau et du rapport de charge R.

Différentes relations empiriques rendent compte de cette influence pour décrire plus
complétement la courbe de propagation pour des vitesses tres lentes et pour la zone
de propagation rapide, certains auteurs ont intégré a la formulation, les valeurs de Ks

(seuil de propagation) et de Kc (valeur critique du facteur d’intensité de contrainte).
11.7.2 Loi de Forman

Pour décrire plus completement la courbe de propagation Forman a proposé la

relation:

da CAK"™

22 (1.6)
dN  (1-R)-KC-AK

Cette équation a été vérifiée de nombreuses fois dans les alliages d’Aluminium, mais ne
semble pas d’écrire convenablement le comportement des aciers ou 1’influence du rapport R

est moins marquée que ne le prévoit la relation de Forman [32].
11.8 Résistance a la fatigue
11.8.1 Courbe S-N ou la courbe de Wohler

La courbe S-N peut révéler I'existence d'une "limite de durabilité”, définie comme le

niveau de contrainte auquel un matériau résistera "indefiniment™ a une contrainte cyclique
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sans tomber en panne. Evidemment, la connaissance de ce niveau de contrainte est importante
pour l'ingénieur car elle lui fournit une contrainte de référence réaliste sur laquelle il peut
baser ses conceptions. Cependant, pour de nombreux matériaux, aucune limitation de ce type
n'a été trouvée dans le temps expérimental pratique. Dans ces cas, le concepteur doit se référer
directement a la courbe S-N pour obtenir la contrainte appropriée correspondant a la durée de
vie prévue du produit qu'il concgoit. Cette courbe peut généralement étre divisée en trois
régions[33]( Figure 11.11).

G A "
Zonede fatigue
A !
B Domaine ! Domaine d’endurance
Ge d’endurance illimitée
limitée |
Domaine
Oligocyclique
i C
Op [
Limite de fatigue
104 107 J
0 N

Figure 11.11. Courbe de Wohler[34].

Sur la courbe de Wohler, on observe une dispersion statistique de la durée de vie, et pour une
méme contrainte, celle-ci est principalement due aux défauts du matériau (tolérances
d'usinage, défauts de surface, et surtout facteurs métallurgiques) conduisant a l'initiation et a
la propagation de fissures. Leur forme, leur taille et leur position sont variables. La durée de
vie des piéces est donc également variable. Le dimensionnement structurel basé sur les
courbes de Wohler doit fournir une certaine probabilité de défaillance. Plus la durée de vie
moyenne augmente, plus la dispersion des durées de vie augmente. Cela limite Application

des courbes de Wohler au dimensionnement des dispositifs de sécurité structurelle.
11.8.2 Les trois domaines de la courbe de Wohler [33]

» La zone AB, dite oligocyclique, qui correspond aux contraintes les plus grandes,
supérieures a la limite d’élasticité macroscopique et ou le nombre de cycles a la

rupture s'étend de 0.5 jusqu'a 104 ou 107 (pour les aciers doux).
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L’éprouvette atteint généralement un état d’accommodation plastique(figure 11.12) ou un

rochet élastoplastique (figure 11.13):

» L'accommodation plastique se produit lorsque la réponse de 1’éprouvette devient
périodique, c'est-a-dire la déformation plastique de vient périodique, un cycle
d'hystérésis élastoplastique se produit.

» Le rochet se produit lorsque la réponse de 1’éprouvette n'atteint jamais un état
périodique, la déformation plastique croit sans cesse, ce qui va provoquer la ruine de

la structure en un nombre de cycles relativement tres faible comme la.

>
&
o)
A
B i 7 77/ B
>
&
amin

Figure 11.13Rochet
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Dans cette zone, la rupture survient apres un petit nombre d'alternances et est précédée d'une
déformation plastique notable. Par suite de I'amplitude de la contrainte maximale, chaque
cycle d'effort entraine une déformation plastique d'ensemble accompagnée le plus souvent soit
d'un durcissement notable, soit d'un adoucissement du métal. La déformation plastique Eppeut
étre souvent reliée au nombre de cycles a la rupture par une relation simple de la forme (loi de
Manson- Coffin):

NKEP=C (1.7)
Ou I’exposant k est voisin de 5 pour les métaux courants(aciers, alliages 1égers).

» La zone BC, dite zone de fatigue ou d'endurance limitée, ou la rupture est atteinte
aprés un nombre de cycles compris approximativement entre 10%et10°10’. La rupture
n'est pas accompagnée d'une déformation plastique d'ensemble, mesurable. La réponse
de I‘éprouvette atteint dans ce cas un régime adapté €lastique. L'adaptation élastique
(figure 11.14) est un état ou la réponse de 1 ‘éprouvette devient purement élastique, il
peut y avoir de la déformation plastique durant les premiers cycles, mais au bout d'un
certain nombre de cycles, elle reste constante I'état final cependant dépend de I'état
initial de la structure.

o)

o..

o Y

Figure 11.14. Adaptation

C'est le domaine dans lequel travaillent la plupart des structures qui pour diverses raisons,
doivent avoir des masses et des volumes impérativement réduits (cas des structure

aéronautiques ou automobiles ou nucléaires).

Il existe de trés nombreuses relations smathématiques reliant o, et N dans ce domaine.
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» lazone CD, dite zone d'endurance illimitée ou zone de sécurité, ou D est un point pour
les métaux ferreux qui est a «’infini». La courbe de Wohler présente généralement
une variation de pente plus ou moins marquéeautourde10°® & 10’ cycles, suivie d’une
zone (CD) ou la courbe tend vers une limite asymptotique paralléle a ’axe des N. En
dela de cette valeur limite notéeoy , il n’y a jamais rupture par fatigue quel que soit le

nombre de cycles appliqué.

apest nommeé limite de fatigue ou limite d’endurance. Cette limite peut ne pas exister ou étre
mal définie pour certains matériaux (aciers a haute résistance, métaux non ferreux). Les

grandes durées de vie concernent le domaine d’endurance illimité.
Formule de Wohler

0.=a— blogN (11.8)
Avec a et b>0

Cette relation ne décrit pas totalité de la courbe de Wohler puisque oanetend pas vers une

limite os

LorsqueN — oo .elle ne représente que la partie BC.

Formule de Basquin

logN=a—bloga.. (11.9)
Avec : a>0 et b>0
Ou:

No” (11.10)
En posant =1j. et InC=%j B

Avec b est nommeé index de la courbe de fatigue.

Dans I’expression de 1’équation [33] : la contrainte tend vers zéro quand N tend vers I’infini.

Cette relation n’est donc représentative de la courbe de Wohler que dans sa partie BC.

Par ailleurs, elle représente des droites dans des axes logarithmiques et non dans des axes

semi logarithmiques[34].
39



CHAPITRE 11 : Généralité sur la fatigue des matériaux

I.5. Limite d’endurance

Limite d'endurance définie comme le niveau de contrainte sous lequel un matériau résistera
aux contraintes cycliques « indéfiniment » sans rompre. Evidement, la connaissance d'un tel
niveau de contrainte est importante pour un ingénieur puisqu'il lui donne une contrainte de
référence réaliste sur lequel il peut baser sa conception. Cependant, pour beaucoup
dematériaux, une telle limite n'est pas trouvée dans le temps pratique de I'expérience. Dans
ces cas,le concepteur doit se référer directement a la courbe S-N pour la contrainte appropriée
quicorrespond a la vie attendue de ce qu'il congoit.Par contre, dans certains cas, par exemple
lorsqu’il y a simultanément fatigue et corrosion,il ne semble pas y avoir d’asymptote
horizontale. On définit alors une limite conventionnelled’endurance comme la valeur de la
contrainte qui ne conduit pas a la rupture avant un nombre de cycles fixé (par exemple 107
cycles). La notion de limite d’endurance est relative et sa définition dépend du probléme traité
[35].

1.6. La dure de vie

La durée de vie est généralement mesurée par le nombre de cycles a rupture N. L’exécution
de n cycles (n < N) entraine un certain endommagement de la piéce qu’il est important de
définir car a titre préventif, il détermine sa vie résiduelle et donc peut indiquer s’il faut ou non

remplacer la piece pour éviter un accident [36].
1.7.Effet d’entaille [37]

D'une maniere générale, on appelle entaille une discontinuité imposée ou accidentelle de

laforme de la piéce ou une inhomogénéité du matériau qui la constitue.
Les entailles peuvent étre de quatre types :

e métallurgiques,
e chimique (corrosion),
e mécaniques,

e (e service.
1.7.1 Facteur de concentration de contrainte :

Ces discontinuités (trou, clavetage...) conduisent a la modification du champ de
contrainte.C'est a dire a la création de zones dans lesquelles les contraintes sont nettement

supérieures a lacontrainte nominale ou a la contrainte globale résultante des efforts appliqués.
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On appelle cette localisation élevée de la contrainte "concentration de contrainte",

quiassociees aux discontinuités geomeétriques, réduisent les résistances statiques et cycliques
desstructures.

Dans le domaine élastique, Peterson [38] définit le facteur de concentration de contrainte
dedeux maniéres différentes :

e Le rapport de la contrainte maximale au fond d’entaille et la contrainte nominale est :

Kt = —max (1.11)

e Le rapport de la contrainte maximale au fond d’entaille et la contrainte globale est :

Kt = Zmax (11.12)

Oy

On constate que ce facteur dépend de la géométrie locale de la piéce et du type de
sollicitation.

Dans le domaine élastoplastique, le facteur de concentration de contrainte K est défini
pardeux manieres :

a. par rapport a la contrainte nominale :

Ko=-2L (11.13)
O-nom
b. ou par rapport a la contrainte globale
Ko =21 (11.14)
O

9

Ou oL est la contrainte locale.

On constate que ce facteur ne dépend pas seulement de la géométrie locale de la piece et du
type de sollicitation, mais aussi de la nature du matériau [38].
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Chapitrell1:Simulation et discutions de résultats.

111.1 Apergue sur logiciel AFGROW

AFGROW est un logiciel de modélisation et d'analyse de la durée de vie en fatigue de
structures aéronautiques et aérospatiales. Ce logiciel a été développé par I'Air Force Research
Laboratory (AFRL) des Etats-Unis pour évaluer la durée de vie des avions, des hélicoptéres,

des satellites et d'autres structures soumises a des charges cycliques.

La fatigue est une forme de dégradation progressive d'un matériau ou d'une structure
sous I'effet de contraintes répétées ou cycliques. La durée de vie en fatigue est une mesure de
la capacité d'une structure a résister a ces contraintes répeétitives avant de se rompre.
AFGROW utilise des méthodes de calcul basées sur des données d'essais pour estimer la
durée de vie en fatigue de la structure. Ces méthodes tiennent compte de plusieurs facteurs,
tels que les matériaux utilisés, les conditions de chargement, les géométries de la structure, les

défauts de fabrication et les effets environnementaux.

AFGROW est un outil essentiel dans l'industrie aérospatiale, car il permet de
concevoir des structures plus Iégeres et plus économiques tout en garantissant la sécurité et la
fiabilité des avions et des satellites. Les ingénieurs peuvent utiliser AFGROW pour analyser
les structures existantes, pour simuler des scénarios de chargement et pour prédire la durée de
vie en fatigue de nouvelles conceptions. Les agences gouvernementales et les organisations de
recherche utilisent également AFGROW pour mener des études sur la durée de vie en fatigue

de diverses structures aérospatiales.

En résumé, AFGROW est un logiciel puissant et sophistiqué pour l'analyse et la
prédiction de la durée de vie en fatigue des structures soumises a des charges cycliques. Sa
capacité a tenir compte de nombreux facteurs différents en fait un outil indispensable pour les

ingénieurs et les scientifiques travaillant dans I'industrie aérospatiale.

111.2 Modele de Forman / Mettu (Nasgro)

Le modele NASGRO est un modele empirique de prédiction de la vitesse de
propagation de fissuration de fatigue, développé par Forman et Mettu en 1987 pour la NASA

Etats-Unis. Ce modgle a été implémenté dans plusieurs codes de calcul de fatigue[39].

Le modéle NASGRO est baseé sur I'nypothese que la propagation de la fissure peut étre
décrite par trois régimes de propagation distincts : le régime de propagation a faible amplitude
(régime 1), le régime de propagation a amplitude moyenne (régime II) et le régime de

propagation a haute amplitude (régime I11). Pour chaque régime, la vitesse de propagation de
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la fissure est exprimée en fonction du facteur d'intensité de contrainte (K) et des parametres

empiriques C, n, p et .

La formule générale du modéle NASGRO est la suivante :

(11.1)

ﬁw[(ﬂMﬂ

dN 1-R o Ko q
T AK

crit

Ou da/dN est la vitesse de propagation de la fissure, Kmax est le facteur d'intensité de
contrainte maximum, Kcrit est le facteur d'intensité de contrainte critique, AK est I'amplitude
du facteur d'intensité de contrainte, Kth est le facteur d'intensité de contrainte seuil, et C, n, p

et g sont des coefficients empiriques.

Le( tableau I11.1) présente les parameétres du module de propagation d'alliage d'aluminium a

choisir dans cette simulation.

Alliage C N P Q AK
d'aluminium
2024 T3 1.5451.10" 3.284 0.5 1 3.187
6061 T6 1.8404.10°° 2.3 0.5 1 3.846
7075T73  2.7674.10™ 3.321 0.5 1 3.297

Tableau I11.1. Paramétres du module de propagation d'alliage d'aluminium

Le modele NASGRO est largement utilisé dans l'industrie aérospatiale pour la
prédiction de la durée de vie en fatigue des composants soumis a des chargements

cycliques.figurelll.1.
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| Material Properties | NASGRO Equation Constants

=\ The parameters required for the NASGRO equation are given below. AFGROW requires

A ) odditonal parameters (Rhi and Rlo) to provide limits for the curve shifting. it has been
demonstrated that these limits may be necessary for the NASGRO equation.
Enter

Paris crack growth rate constant, C:

Paris exponent in NASGRO Equation, n:

Exponent in NASGRO Equation, p:

Exponent in NASGRO Equation. q:

Threshold stress intensity factor range at R = 0, DKO:

Threshold coefficient. Cth:

Plane stress/strain constraint factor . Alpha:

Ratio of the maximum applied stress to the flow stress. Smax/S0:
Upper limit on R shift . RHI (Max: 1.0):

Lower limit on R shift. RLO (0... -2.0):

2.538%e-011
2.95

0.5

0.5

7.692

1.506

25

0.3

0.7

0.3

Figure 111.1. Les différents paramétres de 1’équation de NASGRO.

111.3 Présentation du modeéle

Cette figurelll.2 représente I’évaluation de la résistance en fatigue de la plaque en

alliage d'aluminium de longueur L et de largeur W= 101,6mm, et 1’épisseur T=2,286 mm.

1]
1 [
RARRRERN! Gty D
I " o 'i" Mol demersions are intaized |0 defpul values Bt 23t ip or
\)-Mnammdﬁmmn&dd
F : Erler spacimen dmensons _
15sare mbeme . )08t Gk
" Wik (W7 TN
Thickmess (T} 0002285
L —
Erte erack dmensans
Crack: Langth T Divection: | 000381
W | C

SRRRRRRIARRY

Figure I11.2. Présentation du modele.
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Pour la comparaison de l'effet de la réparation avec les composites bore/époxy et

graphite/époxy, vous pouvez procéder de la maniere suivante :

>

L’extrais les caractéristiqgues mécaniques de la plaque a partir de la base des données
du AFGROW en alliage d'aluminium, notamment le module d'élasticité E, la limite
¢lastique oy, le coefficient de Poisson v et le facteur de concentration de contrainte Kt
au niveau de la fissure interne.

Déterminer la géométrie de la fissure interne en mesurant sa longueur a et en calculant
son facteur d'intensité de contrainte K a partir des équations appropriées.

Réaliser des essais de fatigue en appliquant des chargements cycliques de différentes
amplitudes sur la plaque, en faisant varier le rapport de charge entre la contrainte
minimale et maximale, tout en mesurant le nombre de cycles jusqu'a la rupture de la
plaque.

Répéter les essais de fatigue en utilisant les deux composites proposés, le bore/époxy
et le graphite/époxy, pour réparer la fissure interne de la plaque. Mesurer également le
nombre de cycles jusqu'a la rupture.

Comparer les résultats des essais de fatigue pour chaque matériau, en utilisant des
critéres tels que la durée de vie en fatigue (nombre de cycles jusqu'a la rupture), le
taux de propagation de la fissure, le rapport de charge, etc.

Evaluer la performance des deux composites en termes de résistance a la fatigue et de
capacité a réduire le taux de propagation de la fissure.

Sélectionner le matériau le plus résistant a la fatigue et évaluer les avantages et les
inconvénients de la réparation avec les composites, en termes de co(t, de complexité

de mise en ceuvre, de durabilité, etc.

Il est important de noter que ce processus de sélection et de comparaison peut étre

complexe et nécessite des connaissances approfondies en mécanique des matériaux et en

fatigue. Il est donc recommandé de faire appel a des experts ou a des laboratoires spécialisés

dans ce domaine pour réaliser les essais et interpréter les résultats.

111.4 Les matériaux étudiés

Les matériaux choisis pour cette simulation sont des alliages d’aluminium de série 2000,
6000, 7000 tel que 2024-T3, 6061-T6, 7075-T73. Les figuresill.3, I11.4et 111.5
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Material- NASGRO Equation

Material Properties  NASGRO Equation Constants

The NASGRO equation was developed by Forman and Newman at MASA | de Koning
at MLR and Henrksen at ESA. It is an attempt to use a closedfom equation to model
the da/dM vs. Stress Intensity behavior of engineering materials.

Enter
Material name: |[1000-5000 series aluminum, 2024-T3 Al [Clad; pht & sht; L-T ]

Coefficient of Thermal Expansion: |2.32e-005
Young's Modulus: (73084 .4
Poizzon’s Ratio:

Yield Strenth, YLD :

Plane Strain Fracture Toughness. KIC:

Plane Stress Fracture Toughness, KC: | 72.524

Effective Fracture Toughness for partthroughthethickness cracks, |50.547
Fit parameterin KT wversus Thickness Equation |, Ak:

Fit parameter in KC wersus Thickness Equation , Bk:

Annuler Appliquer Save

Figure 111.3. Interface des différentes propriétés de l'alliage d'aluminium 2024 T3.

Material- WASGRO Equation

Material Properties  MASGRO Eguation Constants

The NASGRO equation was developed by Forman and Mewman at NASA | de Koning
at MLR and Henriksen at ESA. It is an attempt to use a closedform equation to model
the da/dM vs. Stress Intensity behavior of engineering materials.

Enter
(E L E NG =0l 1 0D 0-S000 series aluminum, EB0E1-TE& Al [ Plit; T-L

Coefficient of Themmal Expansion: |2 36e-005
Youngs Modulus:
Poisson’s Ratio:

Yield Strength, YLD : |
Plane Strain Fracture Toughness, KIC:

Plane Stress Fracture Toughness, KC:  |49.9575
Effective Fracture Toughness for partthrough-the-thickness cracks, |39.558

Fit parameterin KC wersus Thickness Equation , Ak

II

Fit parameterin KC wversus Thickness Equation . Bk: [0.75

Annuler Appliquer Save Read... - |

Figure 111.4. Interface des différentes propriétés de I'alliage d'aluminium 6061 T6
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Maternial- NASGRO Equation

Material Properties  NASGRO Equation Constants

The MASGRO equation was developed by Forman and Mewman at NASA . de Koning
at MLR and Henrksen at ESA. It is an attempt to use a closedform equation to model
the da/dM ws. Stress Intensity behavior of engineering materials.

Enter
Materal name: | 1000-5000 series aluminum, 7075-T73 Al [ PR & sht; L-T; LA, D.P-l

Coefficient of Thermal Expansion: |2 .362-005

Young's Modulus:

-
=
-l
=

5.5
Poisson's Ratio:
Yield Strength, YLD :

Plane Strain Fracture Toughness, KIC:
Flane Stress Fracture Toughness, KC:

Effective Fracture Toughness for part-through-the-thickness cracks,

Fit parameterin KC versus Thickness Equation . Ak:

FIEIEEER
IIEHHEH

Fit parameterin KC wersus Thickness Equation . Bk:

Annuler Appliquer Save

Figure 111.5. Interface des différentes propriétés de I'alliage d'aluminium 7075 T73.

111.5 Résultats de la simulation
111.5.1 Plaque non réparée

La figure sous dessous (figure 111.6) ulistre I’étape de mentréla création de chargement
cyclique appliqué.

Strezs Multiplication Factor [SkF] multiplies the stress or load lewvelz found
i zpectrum filez. Thiz allows normalized zpectra to be uzed. IF actual
ztrezsz levels are uzed in the spectium files, SMF should be set to 1.

Reszidual Strength Beguirement [Fxx] iz the walue of strezs [or load For
modelz: uzing load input] which rmust be camed at all crack zizes. Itz
uzed to determine the critical crack size - if a non-zero walue is entered.

Stre=zsz Preload [SPL] iz used to account for pre-esizting streszes. This value iz
added to the max and min spectrum stresses after they have been multiplied by

SHkF.

Enter

Stresz Multiplication Factor[SkF]:

R eszidual Strength Requirement [P : ICI =
11

Strezz Preload [SPL] : ICI

Select
D () Create new spectrum fils
- |
B () Open spectum file Cepre)

m (®) Constant amplitude loading
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Figure 111.6. Interface de chargement

La figure suivant (figure 111.7) représente 1’étape de variation du rapport e charge.

Enter

R [Stress Min/Stress Max): O

Select block size

100

[] Time Dependent

0.1

0K Cancel

Figure 111.7 : InterfacedurapportdechargeR=0

La figure La figure 111.8 représente le résultat obtenus d’apréesles condition introduire pour

une seul matériau de AL6061T6 d’une plaque non réparée sous chargement cyclique.

Example Problem (Crack C Length vs. Cycles)

0,035

0,03

0,025 /

Crack Length

’.‘ ——C Length
0,015

0,01 s

0 5000 10000 15000 20000 25000 30000 35000
Cycles

Figure 111.8. Variation de la longueur de fissure en fonction du nombre de cycles pour la

plaque non réparée.

On constate que la durée de vie de la plague non réparée peut atteindre 3.10%cycles pour ce

matériau qui est l'alliage d'aluminium 6061 T6. Nous avons réparé notre plaque fissurée par
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différents patches en composite, tels que Bore/Epoxy et le Graphite/Epoxy pour distinguer

I'effet de la réparation en composite sur la durée de vie de la plaque fissurée.
111.5.2. Réparation par patches en composite
Nous avons procédé a un composite de six (06) plies, symétriques pour des orientations des

fibres de 45°, -45° ; 0° et 90° (Voir figure 111.9 et figure 111.10).

Material Properties Ply Layup: Patch Type
- Orientati... . Number of Plies is half
Name: | Boron/Epoxy e — as | 1 the total numbers of
iopor A ies for metric
Id Value Descriptior [ 45 > glat chesm
EL 206843 Youngs M. [ o 3.
ET 19305.3 Youngs M. 1 o 4. Symmetric
GLT 5171.07 Shear Mo. v [] so 5.
< > [ o 6. [C] Double_Sided
Change Material Database File | ] No Bending
Number of Plies: |§ b=
Ply Thickness: |0.00013208
DeltaT : O
Patch Stiffness Indicator(% of Plate Stiffness)
' 70% 100% 120% 150%
1 | I I 1 1 1 1 I I I | I
I I
Out of bounds Allowed Ideal Allowed Out of bounds

Figure 111.9. Interface du composite Bore/Epoxy.

Ply Orientations Patch Properties
Youngs Modulus in X Dir. (EX): | 121964.6953
Youngs Modulus in Y i (EY): [62327.7

Name:

+45.0 Shear Modulus (GXY): 217178

;‘L%U +0.0 Thickness (THICK): 0.00158436
+0.0 :g%o XY Poisson Ratio (NUXY): |0.31142
:goﬂo +0.0 YX Poisson Ratio (NUYX): ~(0.159145
+45.0 B Coef. of Themnal Exp.in Y: |4.84518-006

Coef. of Themal Bxp.in X: | 7.25061e-006

Wicth (Wp) - 0.1016

Length (Lp): 0.1016

Figure 111.10. Interface des différentes propriétés et les différentes orientations du
Bore/Epoxy.
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Chapitrell1:Simulation et discutions de résultats.

La Figure Ill.11.repésente 1’adhésif utilisé dans notre étude c’est le FM 73 avec ses
parametres, que sont la contrainte de cisaillement I’épaisseur et les autres dimensions pour le

collage.

Sample C-Scan image of a repair : Adhesive Properties:
i Name: m
Shear Modulus (GXY): 1413.685
Thickness: 0.0001524
Disbond (Dh/C): 0

Patch Dimensions:

Width (Wp) : 0.1016

Length (Lp): 0.1016

Crtical SIF based on:

(® Patched Structure

(O Unpatched Structure

Figure 111.11. Interface des propriétés et les dimensions de I'adhésif FM-73

La Figure I11.12.repésentela déstrubition de I’adhésif FM 73 utiliseé dans notre plaque fissurée.

Figure 111.12. Représentation de la plaque réparée par patch en composite.
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Chapitrell1:Simulation et discutions de résultats.

La figure La figure 111.13 représente le résultat obtenus d’apréesles condition introduire pour
une seul matériau de AL6061T6 d’une plaque réparée par le composite Bore/Epoxy sous
chargement cyclique.

Example Problem (Crack C Length vs. Cycles)

0,035

0,03

0,025

0,02

0,015

Crack Length

——C Length

0,01

0,005 MM

0

0 20000 40000 60000 80000 100000 120000

Cycles

Figure 111.13. Variation de la propagation de fissure en fonction du nombre de cycles de la
Plaque réparée par le composite Bore/Epoxy.

Pour la plaque réparée on remarque bien que l'effet de la réparation par le composite
Bore/Epoxy a fait preuve dont il a augmenté la durée de vie de cette plaque et a atteint
environ plus que cing fois la durée de vie de la méme plaque sans réparation et elle est de
I'ordre de 1.08.10°cycles.
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Chapitrell1:Simulation et discutions de résultats.

La figure 111.14 présente les proprétée du patch graphite/Epoxy

Number of Plies: 6 -

Ply Thickness: 0.00013208 k- l
Deita T : O

Patch Stiffness Indicator(% of Plate Stiffness)

1

70% 100% 120% 150%
1 | 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1
Out of bounds Allowed = ideal Allowed Out of bounds
Auto Design < Précédent [ Suivant > ] [ Annuler ] [ Aide ]

Figure 111.14. Interface des propriétés et le nombre de plies et leurs orientations du patch

Graphite/Epoxy.

La figure La figure 111.15 représente le résultat obtenus d’apreesles condition introduire pour

une seul matériau de AL6061T6 d’une plaque réparée par le composite Bore/Epoxy sous
chargement cyclique.

Crack Length

0,035
0,03
0,025
0,02
0,015
0,01

0,005

Example Problem (Crack C Length vs. Cycles)

—o—C Length

S tl

0 20000 40000 60000 80000 100000 120000

Cycles
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Chapitrell1:Simulation et discutions de résultats.

Figure 111.15. Variation de la propagation de fissure en fonction du nombre de cycles de la

plaque réparée par le composite Graphite/Epoxy.

La méme chose pour la réparation par le composite graphite/Epoxy, la durée de cette plaque a
été prolongée jusqu'a environ 24.5.106 cycles, d'ou l'effet de la réparation par patch
faitaugmenter la durée de vie de la plague et absorbe les contraintes induites en téte de fissure

et freine sa propagation.
111.6. Effet de la variation du matérieu
111.6.1.Matériau AL 2024 T3

Dans cette section, nous effectuons une comparaison des durées de vie prédites et de la
fissuration pour trois matériaux différents (2024 T3, 6061T6 et 7075 T75), en utilisant un
rapport de charge fixe R=0. Les figures 111.16, 17 et 18 illustrent la variation de la propagation
de fissure en fonction du nombre de cycles pour les plaques non réparées et réparées avec le

Bore/Epoxy et le graphite/Epoxy, pour tous les matériaux considérés.

= Sans réparation

o Graphite/Epoxy

A Boron/Epoxy

0,040 —

0,035 -

0,030

0,025

Longueur de fissure (mm
o =]
e} e}
- N
T o
] 1

0,010 H

0,005 —

O'OOG 1 1 I I T T
) 100000 200000 300000 400000 500000

Nombre de cycles

Figurelll.16. Variation dela propagation de fissure en fonction du nombre de cycles de la

plagque non réparée et réparée par le Bore/Epoxy et le graphite/Epoxy pour AL 2024 T3.
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Chapitrell1:Simulation et discutions de résultats.

111.6.2. Matériau Aluminium AL 6061 T6

il Sans réparation

0,040 ®  Graphite/Epoxy

4 Boron/Epoxy

0,035

0,030

mm)

£ 0,025 +

0,020 —

o
o
e
a
L

Longueur de fissure

0,010

0,005

0,000

T T T T T T T T T
50000 100000 150000 200000 250000

Nombre de cycles

o -

Figurelll.17. Variationdelapropagationdefissureen fonctiondunombredecyclesde laplaguenon
réparée et réparéepar leBore/Epoxyetle graphite/Epoxypour AL 6061 T6.

111.6.2. Matériau Aluminium 7075 T73

- Sans réparation

- Graphite/Epox
0,045 P poxy

A Boron/Epoxy
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m
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@
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o
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|
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Chapitrell1:Simulation et discutions de résultats.

Figurelll.18. Variationdelapropagationdefissureen fonctiondunombredecyclesde laplaguenon

réparée et réparéepar leBore/Epoxyetle graphite/Epoxypour AL 7075 T73.

On observe une différence de durée de vie avec la variation de série d’Aluminium pour un
chargement P=80 et un rapport de charge R=0 dans les trois graphiques. Dans les divers
alliages d’aluminium étudie, le matériau composite bore/époxy présente de meilleures
performances en termes de durée de vie en fatigue, que ce soit pour la réparation, I'absorption
des contraintes en téte de fissure ou la prolongation de la durée de vie. De méme, le patch en
composite graphite/époxy offre une durée de vie prolongée de la plaque.Et dans I’outre coté
I’alliage d’aluminume 2024 T3 présente de meilleures performancespar rapport aux autres
alliages. Ainsi, ’aluminium 6061 T6 et 7075 T73 offre une haute performances c’est pour

quoi sont largement utilisés dans le domaine aéronautique.

111.7 Effet du rapport de charge

Le rapport de charge est un parametre qui influence grandement les vitesses de fissuration et
le seuil de propagation. Dans cette section, nous avons réalisé des essais de simulation de
fissuration en fatigue en utilisant une charge maximale constante, avec des rapports de charge
variés. Le tableau ci-dessous présente les différents parametres utilisés dans cette simulation.
Dans cette section, nous comparons les durées de vie prédites et les fissurations pour trois
rapports de charges différents (0.2, 0.4 et 0.6), en utilisant le matériau 6061 T6. Les figures
111.19, 20 et 21 représentent la variation de la propagation de fissure en fonction du nombre de
cycles pour les plaques non réparées et réparées avec le Bore/Epoxy et le graphite/Epoxy. Ces

figures illustrent les résultats pour tous les rapports de charges considérés.

55



Chapitrell1:Simulation et discutions de résultats.

B Sans réparation
° .
0,040 Graphite/Epoxy
—A— Boron/Epoxy

0,035 H

0,030 -

0,025

0,020

0,015

Longueur de fissure (mm)

0,010

0,005 —

0,000 T T T T T T T T T
0 50000 100000 150000 200000 250000

Nombre de cycles

Figurelll.19 : Variation de la propagation de fissure en fonction du nombre de cycles de la

plaque non réparée et réparée par le Bore/Epoxy et le graphite/Epoxy pour R=0.2

Pour : R=0.4
’ - Sans réparation
0,040 - Graphite/Epoxy
4 I 4 Boron/Epoxy
0,035 —
0,030 —

0,025

i

Longueur de fissure (mm)
o o
o o
= N
[ o
1 1

0,010 H

0,005 -

0,000

T T T T T T T T
o 100000 200000 300000 400000

Nombre de cycles

Figurelll.20 : Variation de la propagation de fissure en fonction du nombre de cycles de la

plaque non réparée et réparée par le Bore/Epoxy et le graphite/Epoxy pour P=0.4
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Chapitrell1:Simulation et discutions de résultats.

Pour : R=0.6
Sans réparation
. .
0,040 Graphite/Epoxy
- Boron/Epoxy
0,035 —
0,030 —
E
£ 0,025
=
>3
w
@2
» 0.020
=
5
E
© 0,015 —
=
o
—
0,010 —
0,005 — 4
0,000 T . 1 r ; . : :
(0] 200000 400000 600000 800000 1000000

Nombre de cycles

Figurelll.21. Variation de la propagation de fissure en fonction du nombre de cycles de la

plaque non réparée et réparée par le Bore/Epoxy et le graphite/Epoxy pour P=0.6

Les figure 111.17, 111.18 et 111.19 illustrent la variation de la propagation de fissure en fonction
du nombre de cycles pour une plaque non réparée et réparée avec du Bore/Epoxy et du
Graphite/Epoxy, a différents rapports de charge (R=0.2, 0.4 et 0.6). On observe que plus le
rapport de charge augmente, plus la durée de vie de la plaque fissurée et réparée avec les
patches en composite (Bore/Epoxy et Graphite/Epoxy) augmente également. Ainsi, le rapport
de charge est directement proportionnel a la durée de vie de la plaque. De plus, on observe
I'effet positif de la réparation par composite sur la prolongation de la durée de vie de la plaque

fissurée.

111.8. Effet de la variation du I’épaisseur de patch
111.8.1.Matériau : AL 2024 T3

Avec un rapport de charge fixe : R=0 et P=80 MPa
Pour : Graphite/Epoxy
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Chapitrell1:Simulation et discutions de résultats.
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Figurelll.25. Effets de 1’épesseur de L’adhésif FM73sur lapropagationdefissureen
fonctiondunombredecyclesde la plaqueréparéeparle Graphite/Epoxy.

Pour : Bore/Epoxy
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Figurelll.26. Effets de 1’épesseur de L’adhésif FM73 sur lapropagationdefissureen
fonctiondunombredecyclesde la plaqueréparéeparle Bore/Epoxy.

Les figure 111.25 et 111.26 illustrent la variation de la propagation de fissure en fonction du
nombre de cycles pour une plaque réparée avec du Bore/Epoxy et du Graphite/Epoxy , a
différents épesseur de 1’adhésif FM73 (0.1 mm, 0.09 mm, 0.08 mm, 0.07 mm). On observe
que plus I’épaisseur de I’adhésif FM73 diminuer, plus la durée de vie de la plaque fissurée et
réparée avec les patches en composite (Bore/Epoxy et Graphite/Epoxy) augmente également.
Ainsi I’épaisseur de 1’adhésif FM73 est inversement proportionnelle a la durée de vie de la
plaque.
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Conclusion général

111.7.2 Pour AL 2024 T3 avec un chargement fixe P=80 MPa
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Conclusion général

Figure 111 .23.Effet du rapport du charge sur la vitesse de fissuration (plaque répare avec
Graphite/Epoxy)
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Figure 111.24 Effet du rapport du charge sur la vitesse de fissuration (plaque répare avec
Bore/Epoxy)

L'effet du rapport de charge R sur la propagation des fissures de fatigue dans ce matériau est
clairement observable, en particulier & des valeurs élevées du facteur d'intensité de contrainte
AK. A faible facteur d'intensité de contrainte, une 1égére réduction du taux de croissance des
fissures de fatigue est observée avec la variation du rapport de charge R. Cependant, a des
contraintes élevées, une augmentation significative de la croissance des fissures de fatigue est
constatée. Cela suggere que le rapport de charge R joue un role crucial dans la propagation
des fissures de fatigue pour ce matériau. A des valeurs élevées du facteur d'intensité de
contrainte AK, ou les contraintes sont plus élevées, la croissance des fissures de fatigue est
plus prononcée. En revanche, aux faibles valeurs du facteur d'intensité de contrainte, une
diminution moins significative du taux de croissance est observee avec la variation du rapport
de charge R. Cette observation met en évidence I'importance de prendre en compte le rapport
de charge R lors de I'évaluation de la durée de vie des structures soumises a des fissures de

fatigue dans ce matériau.
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Conclusion général

Conclusion général

Dans ce mémoire, nous avons étudié I'effet de la réparation par un patch en composite
sur le comportement mécanique en rupture et la fissuration par fatigue. Notre étude a
été realisee sur des éprouvettes de type CAD en alliage d'aluminium des séries 2000,
6000 et 7000, comportant une fissure centrale. De plus, nous avons examiné les effets

des parametres de chargement.

e Les résultats obtenus ont démontré que la variation de la série d'aluminium a un
impact significatif sur la durée de vie de la plaque fissurée. En particulier, I'alliage
d'aluminium 2024 T3 a présenté de meilleures performances par rapport aux autres

alliages.

e En ce qui concerne les différents matériaux de réparation, le bore/époxy a montré une
amélioration significative de la durée de vie de la plaque fissurée et réparée, avec un
nombre de cycles considérable. Ensuite, le graphite/époxy a également obtenu de

bons résultats en termes de prolongement de la durée de vie.

e L'analyse de la propagation de la fissure en fonction du nombre de cycles pour les
plaques non réparées et réparées par le bore/époxy et le graphite/époxy, avec
différents rapports de charge (R=0.2, 0.4 et 0.6), a révélé que le rapport de charge est
directement lié a la durée de vie de la plaque. De plus, I'effet de la réparation par

composite a été observe, permettant d'augmenter la durée de vie de la plaque fissurée.

¢ Nous avons egalement constaté que plus I'épaisseur de I'adhésif FM73 diminue, plus
la durée de vie de la plaque fissurée et réparée avec les patches en composite
(bore/époxy et graphite/époxy) augmente. Ainsi, I'épaisseur de l'adhésif FM73 est

inversement proportionnelle a la durée de vie de la plaque.
e Cependant, nos réesultats ont montré qu'il existe un intervalle d'épaisseur de I'adhésif

FM73 dans lequel cette relation est valide. Lorsque I'épaisseur est inférieure ou

supérieure a cet intervalle, I'adhesif perd son efficacité.
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Résumé

L’effet de la réparation par un patch composite sur le comportement en rupture et la
fissuration par fatigue sous chargement variable des structures aéronautique a fait I’objet de la
présente investigation. Notre étude est menée sur des éprouvettes de type SENT en alliage
d’aluminium de la série 2000 et 7000 avec une fissure. La réparation par patch composite est
largement utilisée pour prolonger la durée de vie des structures métalliques fissurées. . Le
patch composite a fortement réduit le facteur d’intensité de contrainte. La plaque réparée par
patch en Boron/Epoxy offre une meilleure résistance a la fissuration. L’alliage 2024 T3 offre
une meilleure résistance a la fissuration par fatigue par rapport a les alliages 6061 T6 et 7075
T73. Pour la prédiction du comportement de fissuration par fatigue, le modele de NASGRO
inclus dans le code AFGROW est appliqué. La durée de vie en fatigue est affectée par la
réparation par patch composite.

Mots clés : Réparation par un patch, Fatigue, Aluminium 2024 T3, Durée de vie.
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Abstract

The effect of composite patch repair on fracture behaviour and fatigue cracking under variable
loading of aeronautical structures was the subject of this investigation. Our study iscarried out
on aluminium alloy SENT type specimens of the 2000 and 7000 series with a crack.
Composite patch repairiswidely used to extend the life of crackedmetal structures. . The
composite patch significantlyreduced the stress intensity factor. The patch-
repairedBoron/Epoxy plate offersbetter crack resistance. Alloy 2024 T3 offersbetterresistance
to fatigue cracking compared to alloys 6061 T6 and 7075 T73. For the prediction of fatigue
cracking behaviour, the NASGRO model included in the AFGROW code isapplied. Fatigue
life isaffected by composite patch repair
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