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INTRODUCTION

INTRODUCTION

Pour des raisons d'exploitation des avions, il est souvent demandé une
moadification dune partie de structure pour linstallation d'un accessoire ou d'un
équipement supplémentaire. Une telle modification change forcement la
conception d'origine & I'endroit choisi. 1| est donc impératif de faire des calculs afin
de montrer comment nous devons renforcer la siructure pour gu'elle conserve sa
résistance initiale. Ces calculs sont aussi importants afin de pouvoir justifier la
solution proposée et ainsi obtenir de la FAA la certification permettant de faire

voler l'avion dans cette nouvelle configuration.

Notre étude conceme l'analyse structurale de l'installation dune antenne
DME (Distance Measuring Equipement) sur |a partie supérieure ou inférieure du
fuselage d'un avion de transport civil. Cette antenne est un equipement de mesure
de distance entre un avion équipé d'un interrogateur et une station au sol equipee
d'un transpondeur. Le but de I'équipement est de fournir au pilote d'une fagon
permanente sur le tableau de bord la distance oblique entre I'avion et le point de
référence d'une station au sol identifide. L'infarmation est sous forme numeérigue
en NM (Nautical Mile)

Pour réaliser cette installation, une ouverture aux dimensions appropriées est
pratiquée sur le revétement pour faire passer le cablage de l'antenne vers son
équipement dans le fuselage. |l faut donc calculer le doubleur (ou le renfort)
interne sur lequel va étre fixée l'antenne et gui va renforcer l'ouverture. Ce
doubleur est riveté au revétement Les charges appliguées a [avion sont
inconnues et ne peuvent étre obtenues du constructeur et ceci pour des raisons
évidentes. Pour s'affranchir de cet obstacle, nous devons:

+ Utiliser une méthode approprige et qui est largement utilisée dans les
bureaux d'études (Damage Tolerance Analysis, elc.)

« Tenir compte des mémes exigences que celles imposees lors de |a
conception (coefficients de sécurité, marges de sécurite, etc.) et vérifier
que la structure modifiée est proprement dimensionnee conformement

aux documents de certification initiale FAR de I'appareil.
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-1 INTRODUCTION
Durant |a conception et le caleul de la structure d'un avion, certains principes

deivent &tre respectes pour garantir la resistance de l'assemblage de la structure.

Differents principes sont utilises par les concepteurs pour s'assurer que les

élements de structure gardent leur intégrite durant |e fonctionnement (service).

La resistance staticue de la structurs, les lois ds |a résistance des materiaux
et le caloul sur ordinateur permettent aux différents éléments de |a structure d'étre

dimensionnas avec précision.

|-2 SAFE-LIFE [4,8,12]

Le safe-life d'un élément sujst aux chargements de fatigue (alternés) est

determiné par des tests en laboratoire. Son safe-life effectif est calcule en

consideration un facteur de securité ke[1]:

Probabilits &

e m' Durée de vie en fatigus

/

J 1\

Chree de vie

Lorsque |a probabilité d'une amorce d'une crigue est faible alors nous sommes
dans le cas d'un safe-life, Le safte-life effectif ast alors calculé en considérant un
facteur de sécurité ks.

Exemple ;

Aprés test de fatigue ; Safe-life = 100000 cycles.
Facteurks 3ab

Safe-life limite = 10000/5 = 2000 cycles
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Si l'avion effectue 133 cyles par mois, aprés 15 mois, I'élément sera considere

hors service et doit étre remplace.

Avantage du Safe-life
Il ne nécessite pas dinspections & des intervalles réguliers (théoriques) mais

demande seulement un temps relativement lona pour le remplacement au sol.

|-3 FAILE-SAFE [4,9,12]
Le principe du Fail-safe tolére la défaillance d'un element de struclure

important durant le service due a la fatigue ou a tout autre type de sollicitations; ce
qui implique gque l'assemblage des structures doit étre étudié de tel sorte qu'une
défaillance ne provogue pas de catastrophe (sans incidence immeédiate sur I'appareif

en servica}.

Un exemple de Fail-safe est d'augmenter le nombre d'éléments assurant une
méme fonction.

Exemple : Poutre de train principal — Boeing 737 {représentation schématique)

Safe-Life {1 &lement) Fail-Safe (2 élements)
[ 1 1 I ]
[ ]
[ prohabilité de défaillance 51 un élément structural Kache en
pOUr une certame penede service, la défaillance ne provoegue
et trés farhle. pas de catustrophe

Cependant, dans le cas d'un dommage cause par fatigue. une amorce de
crigue dans un element entraine un sur chargement de 'élément auguel il est relie
(doublé ou attaché), ce qui entraine un risque d'endommagement durant une periode
de temps courte.
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Le Fail-safe est donc en accord avec les recommandations (ou exigences) de
fa sécurité zérienne (Airworthiness), mais ne garanti pas dans tous les cas la
sécurité totale de |'avion (jusgu'en 1578} Aujourdhui le principe du fail-safe
concerme uniquement la solution finale, maintenant, les notions preferées sont la

propagation du dommage et le tolérance au dommage.

I-4 TOLERANCE AUX DOMMAGES (DAMAGE TOLERANCE] [4.9,12]

On dit qu'une structure tolere le dommage si celui-ci est détecté avant gu'il

natteigne ses dimensions eritiques,
Four démontrer guun élement de struciure tolére le dommage, il faut
considérer les points suivants !

- Lz durde de vie en fatigus correspondant a l'apparition du dommage permet
de déterminer les limites d'inspection (inspection threshold) 5

- Le temps de propagation, d'une dimensicn de crique cétectable jusgu'a sa
dimension critique permet de déterminer les intervalles d'inspections.

- L= résistance résiduslle corresponcant sux charges de Fail-safe (charges
limites admissibles, sans danger) permet de déterminer |a longueur critique de
la crigue.

- Les défaillances multiples et les dommages =accidentels dcivent éfre

corsidérés,

I-5 SEUIL D’'INSPECTION (INSPECTION THRESHOLD) [4,9,12]

Si un dommage apoarait a un nombre F de cycles, sa propagation ne va pas

causer ure defaillance de |'élément concerré durant une période prédéterminée.
Cette notion de base est désignés par « propagation de crigue » et gui suppose que
les lois d'evolution des crigues de fatigue sont connues.

Longueur de Crique

Lengueur Critique "'"""'"7'

Amorce de Crigue par {----——--——-=—

F (Mombre de cycle)
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Les lois d'évelution des crigues de fatigue sont établies pour un spectre de
charge et pour un matériau donne (voir pour ure fatigue) Le nombre de cycles pour
avoir une amorce de cricue est différent pour chaque spécimen; il est compris entre
deux colrbes de propagation ce crigues:

- Courbe de faible propagation (proche de 0%)
- Courbe de forte probabiiité (proche de 100%)

Longusur de Crique & , . .
Courbe de faible Courbe de forte
Probakbalite Probabiline

N

Longucur critigue '"'"““'--"""“'“““"“““}"7 i
Amoree de erique de fahisne  Fr---mmmmmmmmmmmm s /

La limite (premiére inspection) est calculée aves une courbe de probabilite de
50%. le nombre de cycle correspondant a l'amorce de crigue est divisé par un
facteur (scatter factor) 5 La nouvelle valeur F/S = 18000 F donne la limite &t

Nombre de evele F

carrespond au « safe-life » de I'élement.

A
[ongueur de Crigus
Courbe de Probabilité de 50%

Lomeucur erifigue

Amoree de crigue de fatiaue

-
I 2 3 4 3 Nombre de civeles F

n
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I-6 INTERVALLE D'INSPECTION [4,9,12]

L'intervalle d'inspection est abtenu a partir de 'analyse de la propagation de

crique. La taille détectable de la crique dépend du niveau dinspection choisie
{Inspection visuelle, surveillance, inspection spéciale et détaillée). La taille critique de
la crique correspond a |a taille au dela de laguelle 1a structure ne peut pas resister

aux charges limites (fail-safe).

Longueur de crique A

Longueur critique [-—------- e e

Longveur de ¢rigue détectable |=-------—---- -7

o
Mennhbre de cvcles F

-

Risisiance

Charge ultime = 1.3 x Charge limile

R S ———— el R

Charge limite

0

>
Mombre de cveles T

b

Lengueur de crique

Lomgmenr critiqua

Longueur de cnque
détectable

Mombre de cycles F




_CHAPITRE | - PRINCIPE DE CONCEPTION

Un facteur minimum (scatter factor) de 2 est utilisé.

Résistance A

Charge ultime = 1.5 x Charge limite

"""""""""""" "‘I:;:""""""""'

Charge limite \B\

Nombre de cveles F

Longuenr de crigue *

Longueur critique

Longuenr de crigue
déteclable

>
-4

>
Totervalle dinspection  Nombre de cycles F

Les intervalles repetitifs sélectionnes sont. 6000 F et 12000 F avec une exception

possible: exemple 3000 F.
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EN VOL

II-1 DESCRIPTION DE LA STRUCTURE D'UN FUSELAGE D'AVION

Le fuselage est une des parties les plus importantes dans la fabrication o' un
avion, Il s'agit en fait de sa partie externe. celle gui se trouve direclement en
contact avec l'air. C'est donc lui gui subit le plus de degradation. Ainsi, afin de
pouvoir y résister, il est nécessaire d'utiliser certains matériaux et de différentes

formes, suivant ce & quoi l'avion est destine,

Il a en géneral la forme d'un fuseau monocogue, nécessaire dans le cas
des avions a cabine pressurisée, pour les vols & haute altitude. On peut aussi
adopter un fuselage composé de cadres en forme d’anneauy, fixés aux panneatx

de revétements.

La plupart des fuselages des avions de transport modernes sont de type
"semi monocogue” a revétement travaillant. Les principaux eléments constitutifs
sont |

s [es panneaux de revétement,
s |escouples

* |Les|ongerons

» |eslisses

= | e plancher

» |ntercostaux

s | es cloisons de pressurisation (Bulkheads)

a) Les couples ou cadres "Frames":

Ce sont des éléments transversaux gui donnent au fuselage sa forme et

dont ils assurent |a rigidite. Pour repondre aux conditions de « FAIL SAFE », ils
sont aussi rapprocheés gus possibles (le pas entre couples est aussi conditionné

par la resistance au flambage et autres états critigues), on distingue :

» Les cadres forts: Reprennent les efforts ponctuels concentres et les

épanouissent sous forme de charges reparties dans la structure. On trouvera des
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cadres forts aux jonctions voilure - fuselage, fuselage - mats réacteurs, aux points
de relevage (un vérin prend aussi appul dans certains points reperes par le
constructeur, sinon il traverserait la structure). Ces cadres s'appellent aussi les

'cadres principaux” ou "couples forts" dont les fonctions sont multiples :

- lls assurent la jonction de chague trongon de fuselage.
- s encaissent les efforts localisés. les plus importants etant a la jonction sauf
certains endroits du fuselage "Voilure — Fuselage" ol il y'a presence des

poutres de train principale.

« Les cadres courants: lls sont réguligrement espacés, leur role est dintegrer

les efforts dus & la pressurisation encaisses par le revétement et de les
transformer en contrainte de ftraction. Les cadres, tendus doivent donc étre

fermes.
Que les cadres soient forts ou courants, ils engendrent des contraintes de fraction
et de compression pour les semelles de méme que des contraintes de cisaillement

pour I'ame des cadres.

b} Les lisses “"stringers " | Ce sont les éléments longitudinaux gui raidissent le

revétement. lls assistent le revétement dans ['absorption des contraintes
longitudinales de torsion pour les lisses supérieures (au dessus du plancher) et de
compression pour les lisses inférieures (en dessous du plancher)

c) Le revétement "skin" : Outre ['isolation thermique et phonigue due surtout aux

habillages intérieurs (matelas d'isolation el garniture), le revétement encaisse
toutes les contraintes de cisaillement (1z, Ty et Mx ) en jouant le role d'ame. Dans
le cas ou le revétement est auto-raidi (panneaux intégraux), il joue aussi un role
analogue a celui de I'extrados et de [intrados et encaisse une partie des
cantraintes de traction - compression (My, Mz} |l absorbe enfin des charges dues
a la pressurisation et les transvase sous forme de o (voir contraintes sur

revétement) dans les cadres qui s'en trouvent tendus.
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d) Les longerons "keal-beam” : 52 sont des poutres assimilées a des longerons.
llz supoortent |es charges de compression au nivesu des semelles et de
cisailllement au niveau de l'ame. lls sont localises au niveau du revétement

inférieur, dans |z partie central du fuselage.

e) Le plancher : Constitué par des poutres transversales et longitudinales, de

panneaux de plancher, etc. lIs stabilisent et raidissent tout le fuselage.

f) Intercostaux - Se sont des renforts au niveau des ouvertures.

q) Bulkheads | Se sont des cleisons de fin de pressurisation.

-2 PRINCIPE DE LA RESISTANCE STATIQUE EN AERONAUTIQUE [4.12]

Four mieux comprendre les exigences de resistance statiques des
structures meétalligues des avions, nous Cevons recourir aux courbes standard

contraintes - deformations des matiéres utilisées pour ces structures.

Le module delasticité E représente l'angle de la courbe linéaire ou la
déformation est directement proportionnelle 2 la contrainte (loi de Hook des corps

glastigue).

Lz limite &n traction oy est le niveau de contrainte durant lequel le métal
atteint sa limite elastigue mesurable, il en résulte une déformation permanente de
0.002 infin. Les conirainies qui depassent ce seuil deforment definitivement le
metal. Comme |a structure coit étre capable de supporter des charges limites sans
déformations permanentes, la contrainte limite de calcul fy {en traction) doit étre

infarisure a a limite élastique Gy,
La resistance ultime oy, (admissible) en traction est le niveau de contrainte

maximum observé juste avant la rupture ou |z défaillance du métal Comme la

structure doit &tre capable de suppaorter des charges ultimes (admissibles) sans

10



CHAPITRE Il - CHARGES APPLIQUEES SUR LA STRUCTURE D'UN AVION
EN VOL

rupture, la contrainte ultime de calcul fu (en traction) doit &tre inferieure a la
contrainte admissible ..

Ty, st toujours prise comme contrainte critique lors des calculs, mais €1 Oy,

est inférieure au 2/3 de aw, |2 contrainte ultime admissible de calcul sera 1.5 oy,

La difference entre la contrainte ultime calculée fiy, et la contrainte ultime
admissible ay, est définie comme |a marge de sécunté MS.

Le dommzage 2dmissible maximum sur un composant structural est fonction

directz de |a marge de sécurite dans |la conception d'origine {avant dommage).

Marge de
séourite

oy NS P SN EPT. (SEVE) WO PR NP ey - & S VS T
T N A =l Rupturs
th I, ________________
a I Facteur de
= ! sécurité 1.5
E |
= fr| | KR . . -S| S S g
£ :
() !
&
| Oy £ % Ony
1 >
—p g 0002 Déformation (infin)

FIGURE II-1: COURBE CONTRAINTE-DEFORMATION (g, 2 % ow) [4,12]
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CHAPITRE 1l - CHARGES AFPLIQUEES SUR LA STRUCTURE D'UN AVION
EN VOL

&
M oo — e sAT T
T i _ Rupture
Marge de
sécurité
ey r'
E | I (VO RN Wl S i Il 57t M S S e i =
=
E Facteur de
43 o | securité 1.5
(=]
U r_-| —_——— e s — e e —
Uy < % Oy,

Deformation (infin)

FIGURE Il-2: COURBE CONTRAINTE-DEFORMATION (o, < % o) [4,12]

Définition des contraintes [4,12].

gy limite élastique (en traction) mesurable du specimen

aw: contrainte ultime (admissible en traction) observée juste avant la rupture
specimen

g« contrainte ultime (admissible en cisaillement) observée juste avant la rupture
du spécimen

Op OU Oy ; cONtrainte ultime d'écrasement du specimen (pour chaque g/D)

Oy OU Oy - limite élastique d'écrasement du specimen (pour chaque g.fD}

em: distance de I'axe de la fixation au bord de la plague
D: diamétre nominal du trou de fixation.

fy. contrainte limite de calcul (<o)

fi: contrainte ultime de calcul (<o)

P: Charge appliquée

1.5: coéfficient de sécurité [FAR 25.303]
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CHAPITRE Il - CHARGES APPLIQUEES SUR LA STRUCTURE D'UN AVION
EN VOL

Marge de securité MS [4.12]

Si oy 2 % oy, alors oy, est une contrainte critique de calcul.
MS = (ow/fu) — 1
Si oy < % ay, alors la contrainte critique de calcul est 1.5 oy
MS = (1.5 opffi) — 1

II-3 CONTRAINTES DE PRESSURISATION [7,11]

Sur les avions madernes et a une altitude Z donneée, a l'intérieur de la
cabine sont maintenues des conditions correspondant 2 une altitude inferieure de
I'ordre de 2000 m (la pression interne de |la cabine est plus élevée qu'a |'extérieur:
AP>0), d'oli l'on dit que la pressurisation “gonfle” le fuselage et engendre des

contraintes.

Ces contraintes sont dues & la pression différentielle. Ce sont des
contraintes de traction tout autour de |a cabine. Elle s'ajoutent a la contrainte de
traction due au poids dans la partie supérieure et se retranchent, de la contrainte
de compression due au poids, dans la partie inférieure. Ce qui implique une
diminution des risques de flambage.

Ces contraintes sont désignées par contrainte longitudinale o, et
tangentielle or (appelées aussi, dans la littérature aéronautique, contraintes de

Hoop).

Comme les épaisseurs standards du revétement des avions actuels sont de

0.8 &4 1.8 mm et possédent de grands rayons (2 a 6 m), celui-ci peut &tre

considéré comme une enveloppe & paroi mince et de ce fait les contraintes sont
données par:

ar =r AP/t (H-1)

oL = %rAPhH (1-2)

13



CHAPITRE Il - CHARGES APPLIGUEES SUR LA STRUCTURE D'UN AVICN
ENVOL

ou:

- 1. epaisseur du revétement 2 la station consideérée,
- r rayon du fuselage a |a station de calcul.

- AP différence de pression a l'altitude de vaol,

Direction du val
-

FIGURE II-3: CONTRAINTES DE PRESSURISATION

[I-4 CONCENTRATIONS DE CONTRAINTES [4,8.9,11,12]

Chague piéce mecanigue est congue pour une durée de vie prévue
d'avance dépendant des chargements et contraintes gu'elle subire en
fonctionnement. La plupart des piéces sont congues pour durer autant que l'avion.
Quelgues pigces critigues doivent étre remplacées aprés un certain nombre de

cycles de vol.

Dans certains cas, |la duree de vie des pieces sont plus courtes due 3
certains défauts qui engendrent des surcontraintes, Ces défauts (discontinuités)
peuvent étres des fissures (criques), des entailles, des rayures des coupures
dues & l|'outil des machines, de la corresion, des bords non ébavurés et

tranchants, des trous, eslc.

14



CHAPITRE Il - CHARGES APPLIQUEES SUR LA STRUCTURE D'UN AVION
ENVOL

Le facteur de concentration de contraintes ks mesure 'augmentation des
contraintes est et souvent défini par,
{11-3}

k o max

p =
a3

Ol
Trae. CONtrainte maximale observas,

or: contrainte nominalse,

or N'a pas toujours la méme définition est depend de |a discontinuité et de 'auteur.
ki peut augmenter largement si les discontinuités sont suffisammeant abruptes ou

aigus.

FIGURE II-4: CONCENTRATION DE CONTRAINTES AUTOUR D'UN TROU

La forme et ['orientation dss decoupes des éléemeants de structure sont
importantes pour le controle du "pic" des contraintes. Géneralement, les formes
elliptigues crientees tel gue le grand axe est paraliele a 'axe de la traction
principale sont les meilleures, Les structures cisaillées ou la direction de |a traction
varie beaucoup, la forme circulaire représente le meilleur compromis

15



CHAPITRE Il - CHARGES APPLIQUEES SUR LA STRUCTURE D'UN AVION
EN VOL

[I-5 INTENSITE DE CONTRAINTES [4,8,8,11,12]

Les contraintes (o, Oy =) qui e développent au niveau des extrémités
d'une crique peuvent étre trés importantes. La distribution de ces contraintes

dépend de r et 8 tel gue montré ci-dessous:

Y oA

U:f
Crique T N
Dy

FIGURE II-6: CONTRAINTES AU NIVEAU D'UNE CRIQUE

La différence entre une structure criguée et une autre dépend de la
configuration de |a structure criquée et de la maniére dont elle est chargée. Le
paramétre permettant d'apprécier cette différence est appelé "facteur d'intensite
de contrainte" k. Ce dernier mesure l'importance du champ de contrainte au

niveau des extrémités d'une crique.

Pour notre étude, nous considérons le cas d'un trou circulaire crigus, dans
une téle (chargée en traction) de largeur grande devant le diametre et la taille des
criques généralement observees. La tdle est alors considérée comme une plague
fine de largeur infinie travaillant en traction (contraintes de pressurisation) Dans
ce cas, le facteur dintensité de contrainte k dépend en général du niveau de

contrainte appliquée et de 1a longueur de |a crique developpee: :._‘-'f g1, Wour gl.- REC
k=oB vra (11-3)
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CHAPITRE Il - CHARGES APPLIQUEES SUR LA STRUCTURE D'UN AVICON
EN VOL

Oou:

o. Contrainte nominate

f: Approximation de Newman de la solution de Bowie (correction)
a: Longueur (L) de la crique

R: Rayon du trou.

L alR | B .
000 [ 339 A
010 | 2,73 s
020 | 230 " E— i
030 | 204 \ l
0,40 186 - |
050 | 173 | _ o
060 | 1564 | J| - s ( ]
0.80 | 147 =
100 | 1.37 ( \
1650 | 1,98 |
200 | 1.06 \ ||
3,00 0,84 § o8 ; _ ! !
5,00 0B1 | g\N i
10,00 075 | v —’)
12,00 | 0707 | L
= | 0.707
TABLEAU II-2: FACTEUR DE CORRECTION p
1 =
.
ned . Frnravec [ orrpre au Hons
- %
f;; 4] & Frow avec & CIimes
Fa | ail bord (oponsées)
r,_-: E /
! ey ol - s R
S e o
FERIE
] | | | ] 1 1]
i £ o 4 1
JE")."?

FIGURE lI-7: FACTEUR DE CORRECTION POUR UN TROU CRIQUE
DANS UNE PLAQUE EN TRACTION
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CHAPITRE Il - CHARGES APPLIQUEES SUR LA STRUCTURE D'UN AVION
EN VOL

La différence entre le facteur de concentration de contraintes k; et le facteur
d'intensité de contrainte est que le premier tient compte des variables
géométriques, de |a longueur et du rayon des extrémités de la crigue, alors que le
deuxiéme parameétre tient compte des termes géométrigues (longueur de crique
avec extrémités trés aigues) et du niveau des contraintes. De ce fait, le facteur
d'intensité de contraintes fourni plus d'information que ['autre facteur.

Une fois le facteur d'intensité de contrainte connu pour un echantilion de
piéce, il est alors possible de déterminer @ facteur maximum dintensité de
contrainte causant une rupture. Ce facteur critique est alors appelé résistance a la

rupture k. du spécimen ou tenacité

La tableau ci-dessous contient les propriétés mécaniques des alliages les
plus utilisés en aéronautique, applicable pour le cas d'un état de contraintes
planes {exemple: revétement du fuselage).

C

| Alliages d'aluminium Ke ac . m |

2024-T8 Forgé 16 0160 [30x10" | 3.0

| 2024-T3 ToleiPlaque | 83.44 | 0.120-140 | 3.0x 10" 3.0
2024-T4 Laminé 36 | 0.120-140 | 3.0x10™ | 30

| 2090-T83 Tole/Plaque | 30 | 0.120-140 | 30x 10" | 3.0
2324-T39 | Tole/Plaque | 98 | 0.120-140 | 3.0x107™° | 3.0
6081-T6 Laminé 36 | 0.120-140 [ 30x10™ [ 3.0 |
7055-T7751 | Tole/Plague | 70 | 0.120-140 | 3.0x 107" | 3.0 |
7075-T3 Forgé 2024 | 0.095-120 | 50x 107" | 30
7075-16 Plague 68 0.095-120 | 50x10° | 3.0 |
7075-T6 Téle (0.09") | 42 0.095-120 | 50x107° | 3.0
7079-T6 Forgé 20 0.095-120 | 5.0x10°° | 30 |
7150-T651 | Tole/Plaque | 55 | 0.095-120 | 5.0x 10 | 3.0
7178-T6 Lamine | 20 | 0095120 | 5.0x10°° | 3.0
5083-0 Plague (2") 40 0.095-120 | 1.3x10"° | 2.0

TABLEAU II-3: CARACTERISTIQUES MECANIQUE DE RUPTURE DES
ALLIAGES D'ALUMINIUM

Avec!

- Résistance a la rupture k. (ksi~fin )
- Longueur critique a; de la crigue (inch)
- C, m: Constantes de I'équation de Paris; dnfda = C (AK)"™
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CHAPITRE Il - CHARGES APPLIQUEES SUR LA STRUCTURE D'UN AVION

EN VOL

Enfin, il est utile de rappeler que nous avons abordé ce chapitre en

considérant que nous sommes en mode | de chargement (les surfaces de la

crique s'éloignent l'une de l'autre sous chargement de traction). Ce mode est le

plus souvent observé pour les structures aéronautiques.

-6 CHARGES APPLIQUEES EN VOL [3,7,12]SuR\a ie ETUDIEE :
Partie o= = | ‘Contrainte |
! Structure Elément Type de charge
avion de calcul
Lisse Supérieure | " Axiale/Traction B -
Lisse Inférieure Axiale/Compression ==
Panneau Traction de Hoop
2 iy
Revétement (contraintes de pressurisation) :
Fuselage | Couples et Semelles Axialeftraction et c:dhpressicrn Ty, Toy
poutres Ame Cisaillement Oay
Poutre de Semelles Axiale/Compression .
quille ' ]
Ame Cisaillemant B
"Keel-beam"
Revétement | Supérieurs | Axiale/Tansversale/Compression | 0y
et lisse " Inférieurs Axiale/Tansversale/Traction O
Semelles | Axiale/Traction ou Compression Oty Oy
Neryure S i o
) Ame Cisaillement O
Aile . o i
Longerons Semelles . .
Axiale/Compression Ty
‘ Sup.
Semelles . y
- Axiale/Traction iy
nf.

Stabilisateur Horizontal

A lopposé de ['aile pour le chargement des semelles

Stabilisateur Vertical

| dans les deux directions

Méme chose que pour lalle, mais les charges appliquées

TABLEAU II-4: CHARGES APPLIQUEES EN VOL
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CHAPITRE Il - MODES DE RUPTURE DES JOINTS RIVETES ET/OU
BOULONNES

Ili-1 INTRODUCTION

En aéronautique, les structures et les sous struclures sont CoOmposees
d'assemblage de téles, de ferrures, de tenons, eic. avec des rivets et boulons. Ces
assemblages doivent &tre veérifiés pour s'assurer que les types de ruptures

suivantes ne se produisent pas:

- Cisaillement de boulon ou rivet
- Traction nette
- Déchirement de la structure (cisaillsment a deux plans)

- Ecrasement des trous de fixations

ll-2 CISAILLEMENT DE BOULON OU RIVET [3.4,12]

FIGURE lll-2 DOUBLE CISAILLEMENT (DOUBLE SHEAR)
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CHAPITRE Ill - MODES DE RUPTURE DES JOINTS
BOULONNES

RIVETES ET/OU

Ili-3 TRACTION NETTE [3.4,12]

=

(W -Dt

FIGURE Ill-3 TRACTION NETTE

Il-4 DECHIREMENT DE LA STRUCTURE [3,4,1 2]

s 2
---f-__‘f' o 2 "__,--
et e
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o 2 -1 .
- D -f.f-':'f
- = o Al o I
fr. <y S ! | It
P ._:__"_*:_'f; __/"" S
II\'\ . .—"J-'_,-", o
ﬁ’“x.'a.}f):‘m._ A
= B K‘--Ir:"-'. S
e >
Pl Y] g o
5 k. I el
[ & S
o P
2xt
s O i o
T B [
| — =
o ! i
P "x._]x’ die
; T
" P WP : i >
FN e ¥ W 1 R i o T
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et v | s v
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FIGURE ll-4 DECHIREMENT



CHAPITRE Ill- MODES DE RUPTURE DES JOINTS RIVETES ET/CU
BOULONNES

Il — 5 ECRASEMENT DES TROUS DE FIXATIONS [3.4,12]

5
P T e e -
L .\:l‘"-.__ = -._Hﬁ,..f’#i_, -
R
.-'\-s/- . "‘1'-:
7 e
P
o=—
Dt

FIGURE Ili-5 ECRASEMENT

La distribution des contfraintes est relativement complexe et difficile a évaluer,
c'est pourquoi, il est souvent supposé une distribution de contrainte uniforme ou
moyenne dans tous les cas. Toutes les contraintes admissibles utilisées en design
et en réparation/modification sont aussi des contraintes moyennes obitenues des
nombreux tests effectués sur des jonctions similaires de structure. La contrainte

moyenne dans les guatre cas de mode de rupture est

w |0

Qu:
P: charge appliquée,
s section sur laquelle se produit la rupture [ Voir figures ci-dessus]

La marge de securité est donc:

ms=22a -1
a

Ou:
04 contrainte admissible {(contrainte ultime)

o: contrainte obtenue de la charge P, incluant en facteur de sécurité général 1,5
[FAR 25.303] et souvent un facteur d'assembiage 1,15 ou 1,20 [far 25.625]
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CHAPITRE 1ll- MODES DE RUPTURE DES JOINTS RIVETES ET/OU
BOULONNES

L'indice a dans o, peut éfre associé soit au cisaillement (o..), soit a la traction
nette (o), soit & la compression (gg,), soit a I'ecrasement (o, Ou Ouy), soit ala

flexion (Owau), SelOn le cas, o est la contrainte comespondante calculée.
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CHAPITRE IV - ANALYSE STRUCTURALE DE L'INSTALLATION D'UNE

ANTENNE

IV-1 DONNEES DU PROBLEME

Avion Différence de pression AP =10 psi
maximale certifiee _ _
Vitesse avion \V = 300 knots 555.6 km/h
Masse volumique o = 0.0023769 slug/ft® | 1.225 kg/m*
Poids maximal au W = 155000 Ibs
decollage
Rayon fuselage r=65in
‘Revétement | Matiére 2024-13
Epaisseur t=0.063in _
Résistance a |a rupture R, = 83.44 (ksi Jin)
Distance entre couple B=10in
Coefficient de concentration | Ky = 3
de contrainte (trou |
circulaire)
Renfort Matiére 2024-T3
(doubleur) | Epaisseur g=0071in
Antenne  Hauteur H=368in
Longueur L=45in
Largeur I=06in
Section = HY s=2214in?
| Poids Ps = 0.25 |bs
Coefficient de trainée pour | Gy =020
ellipse (7.5.1)
Distance entre trous d=45in
d'attache _
Rivet Matiere 1 2117-T3 (AD)
Diametre $®=1/81n
| Pas de rivet (4 4 6Q) p,=0.75in
Pincement du rivet (2*®) em =0.25in

TABLEALU IV-1: DONNEES DU PROBLEME
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CHAPITRE IV - ANALYSE STRUCTURALE DE L'INSTALLATION D'UNE
ANTENNE B - o

V-2 REPRESENTATION SCHEMATIQUE DE L'INSTALLATION

NoeemTe)
I;"—— __II__I I
i | II I s = | “WTE
| |
| I
] | |
| L s |
FemiFors — I T | |
= | (| !
Sk =" i i [} i II
- e |
F ) . .-1| =B .I - N
=== = [ e
., L1 b
. Gy e -
i B oo R e :
s . e — T e S .
Pdoo % — o =
s
cETE |
]
i [ ————=u ] = ~Rze2teaent Fuseiage
| SR 1 e i o MR D
= LAt - J
/
i |
R i T T R T
| den Sonfort
| b il [ | | i tepniszzas [ITL
g
|
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— R & 4 | |
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FIGURE IV-1: SCHEMA DE L'INSTALLATION DE L'ANTENNE
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CHAPITRE IV - ANALYSE STRUCTURALE DE L'INSTALLATION D'UNE
ANTENNE

IV-3 CALCUL DES CONTRAINTES INDUITES PAR L'INSTALLATION DE
L'ANTENNE

IV-3-1 Force de trainée

Mous calculons cette force par la formule simple suivants:

Fe= % .Cq ps v?2 (IV-1)
Ol
Cq: cpefficient de trainée pour une section elliptique de I'antenne
p - masse volumigue de ['air a 'altitude de vol
s: section du prcfil de I'antenne considérée comme une allipse
V. vitesse avion

le coefficient de sécurité générale étant égale 2 1,£ [FAR 25.203]

Application numérigue:

Ca=020 (La section de 'antenne assimilée & une ellipse de rapport 7.5:1)
p =0,0023769 * 0.01862 = D, 0000442 Ibs fin®

s=h|=383"06=2214n

v =607 681038 = 36312648,03 in/s

Fq=0.94 ks

En introduisant le facteur de securité general 1.5 [FAR 25.303], nous obtenons:
Fa=141lbs

IV-3-2 Contrainte due a |a flexion de I'antenne:

Nous caiculons la contrainte due & la flexion de I'antenne par [11]:

or= B M /bt (1V-2)
OL:
M: moment appliqué (égale a Fy.HIZ)
H: hauteur de |'antenne
F4 force de trainee
b: distance entre couple.
t1; épaisseur totale (revétament + renfort)

B« facteur de correction (tirer de [11] pour un tourillon en flexion dans une plague)



CHAPITRE IV - ANALYSE STRUCTURALE DE L'INSTALLATION D'UNE
ANTENNE

d' distance entre trous de fixations de I'antenne

Application numerigue:
di2b = 0,225 => ;= 2,48
M = 1/2(Fs.h) (IV-3)

M =05 (1,41*3,69)
M=26Ibs.in

b=10in

t; = 0,062 + 0,071 = 0,134 in
or=2,48* 2,6/ (10"0,0179)
ot = 36,02 psi

IV-3-3 Contrainte introduite par la force d'inertie due au poids de 'antenne

Nous utilisons la formule de |a contrainte introduite par la force d'inertie:

o = By MA(b.t?) (IV-4)
Ol
M: Moment du a F
Fi: Farce d'inertie
P.: Poids de ['antenne
Avec:
Fi=n*P; (IV-5)

n: facteur de charge du & une accélérationde 89 avant/arriére imposee par

[FAR 25.561] dans les conditions d'atterrissage durgence.

Cette force va provogquer une flexion M de l'antenne. Les autres accélérations
imposées par [FAR 25.561] suivant les autres axes sont inférieures, si bien que le
calcul pour 9 g est largement suffisant.

D'ol:

M = 1/2 (9.Pa).h

28



CHAPITRE IV - ANALYSE STRUCTURALE DE L'INSTALLATION D'UNE
ANTENNE

Application numerique:
P.=0,251bs

h=369Iin
Fi=025*9 %15
=>F =338 |bs

M=% (025*9)"369
=>M=4151bs. in

Br = 2,48

b=10in

ty= 0,063 + 0,071 = 0,134 in
D'ou:

o= 2,48 *4,15/(10 * 0,134%)
=> g; = 57,49 psi

IV-3-4 Contraintes dues a la pressurisation du fuselage

En raison de la pressurisation du fuselage, celuici se trouve en vol a une
"altitude cabine” inférieure a laltitude réelle de l'avion; la pression interne est
donc plus élevée gue la pression extérieure et la structure du fuselage doit

supporter une pression différentielle suivante:
AP = P intérievre — P axtérieure (IV-6)

Le revéternent du fuselage est soumis a deux types de contraintes {(Hoop) [7,11].
- Contrainte tangentielle ot
- Contrainte longitudinale o,
Avec;
or = I APH ' (IV-7)
o= Yeor (IV-8)
Ou:
-t épaisseur du revétement 4 |a station de calcul

-1 rayon du fuselage & la station de calcul
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CHAPITRE IV - ANALYSE STRUCTURALE DE L'INSTALLATION D'UNE
ANTENNE

- AP: différence de pression a l'altitude de vol .

Application numérigue:

r=65in

AP = 10 psi
- 6510

97 = 0,063

=> g7 = 10317 .46 psi
o, = Veor = %. (10317 46)
=> g = 515873 psi

IV-3-5 Contrainte due & |a flexion du fuselage

Le revétement supérieur du fuselage travail principalement en traction.
Nous supposons que le revétement atteindra sa limite élastique sans la contrainte
longitudinale oL
D'ou;
OF = Oty — OL (IV-9)

ou:

o contrainte limite élastique du revetement

Application numerigue:
oty = 40 ksi = 40000 psi (matiére: 2024-T3 et épaisseur t = 0,063 in) (Tableau B-

3)

D'ol:

ar = 40000 — 5159

=> gr = 34841 psi

Selon [FAR 25.337], la structure doit supporter un facteur de charge N, (exprimé
en nombre de g ) égale a:

N:= 2,1 + 24000/(W + 10000) (IV-10)
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CHAPITRE IV - ANALYSE STRUCTURALE DE L'INSTALLATION D'UNE
ANTENNE

oo
W: poids maximum au décollage
W = 15500 Ibs (exemple d'un avion de |a taille d'un Hercules L100-30)

D'ou:
N, = 2,1 + 24000/(15000+10000)
==N;,=2245¢g

En intraduisant le coefficient de sécurité général 1,5 [FAR 25.303], nous obtenons:
N=15N;

D'ou:

N=15*2245¢g

== N=23367 ¢

La contrainte appliguee par nombre g est:
gy =oe !N
N=3367g
oF = 34841 isi
g =981
D'owr
og = 348841/3,367
=> gy = 10347.78 psi/g

Marges de sécuriteé
af Au point de traction ultime g, .

MS = (ow/Cam) — 1 (V-11)

Ol
- &y,. contrainte ultime en traction (du revetement)

- Gapp. CONtrainte total appliquée

ow = 61 ksi = 61000 psi (Tableau B-3)
Tapp =L+ Oi1g

Avec
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CHAPITRE IV - ANALYSE STRUCTURALE DE L'INSTALLATION D'UNE

ANTENNE

o= ag. 1g (envol uniforme)
D'ol:

g1g = 1034778 Psi

Gapp = 5158.73 + 1034778

=> oapp = 15506,78Psi

Donc !

MS = (61000/15506,51) -1
=>MS =293

b/ Au point limite élastigue oy :
MS = (owfgepp) — 1

Ou:
- oy limite élastique en traction
oy = 40 ksi = 40000 psi  (Tableau B-3)

D'ou:
MS = (40000/156506,51) - 1
== MS =158

Les deux marges de sécurité sont positives.

IV-3-6 Contraintes par unité de largeur
fi= o .t (dans le sens longitudinal )

fi= or . t (dans le sens tangentiel )

Avec
o = oL+ Gig

t- épaisseur du revétement

Application numerigue:
t = 0,063in
oL= 5159 psi

(IV-12)
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a1g = 10347,78 psi
o= 5159 + 10347 78
=> g, = 15506,78 psi

fi= 15506,78 * 0,063
- fl = QTEIQE pSl .in

ot = 10317 psi
ar = 10317 . 0,063 -

=> f, = 849,97 psi . in

IV-3-7 Contrainte de pressurisation sur les rivets du renfort

Le choix des rivets est important et doit assurer
- une compatibilité avec |'épaisseur totale a riveter
_ une résistance suffisante pour obtenir une marge de sécurité positive

_ une matiére compatible avec celle du revétement.

Pour notre étude, nous avons chaisi des rivets a tétes fraisées en 2117-T3
(AD) et de diametre nominal @ =1/8 in (Tableau B-1)

pr: pas du rivet
em; pincement
pr=6"0@

=> pr=0,75in
em=2"Q
=>em=025in

L’analyse de la répartition de la charge de cisaillement sur les rangées
successives de rivets et sur chaque rivet sort du cadre de notre étude. Nous
supposons que la moitié de la charge totale est supportée par chaque rivet de la

derniére rangee.
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Soient:
as.. contrainte ultime en cisaillement
geu = 30 ksi = 30000 psi (Tableau B-1)

ty: épaisseur totale {renfort + revétement).

t; = 0,134 in

- Ry charge (résistance) du rivet sélectionné (dépend de t et de la matiere a
riveter)

R. = 363 Ibs (Tableau B-2)

- R: charge totale supportée par un rivet de la derniére rangee.

IV-3-8 Calcul de la charge totale R :

R=%R,

R=1% *363=181.5

En introduisant le coefficient de sécurité 1,15 (assemblage riveté) [FAR 25. 625],
nous obtenons:

R=1.15%181.5

=> R= 208,72 Ibs

Calcul de la marge de sécurité MS:
MS = (RJR) -1 (IV-13)

MS = (363/208.72) - 1
=> MS = 0,74

IV-3-9 Contrainte de cisaillement nominale

Cen— 1.1& RS.IIS {IU"’14)

Soit.
s, section cisaillée du rivet de diametre nominale &
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g, =n @ /4

s, =3.14 *0.0156/4
=> s, =0.0122 in*
Nous obtenons:

asn = 0.5 ¥ 363/0.0122
=> g.,= 14877 psi

Calcul de la marge de sécurite:
MS = (o ! Gsn) — 1 (IV-15)

MS = (30000/14877) -1
=> MS = 1,01

IV-3-10 Contrainte d’écrasement sur le revétement et sur |e renfort:

al Sur le revétement d'epaisseurt

o= 'Rt D) (IV-16)
Avec:
R. = 363 Ibs (Tableau B-2)
t=0,063mn

@=1/8=0125In

Nous obtenons:
Gre = 2 *363/(0.063 * 0.125)
=> G = 23047 61 psi

Les marges de sécurite:

Soient:

oes Gontrainte ultime d'écrasement (dépend de em/d)

apy contrainte limite élastique d'écrasement (dépend de em/d)
@: diamétre nominal du rivet

em: pincement
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1.15: cosfficient de sécurité pour un assemblage riveté [FAR 25, 625]

em/@ = 0,25/0,125

=>em{ld =2

=> gy, = /5 ksi = 75000 psi (Tableau B-3)
et

oo, = 118 ksi = 118000 psi (Tableau B-3)

MS au point ultime:
MS= [oe/(1.15" ow)] -1

MS = 11800/(1.15 * 23047 .61) - 1
=> MS = 3,45

MS au point élastique:
MS= [opy / (1.15 " or)] - 1

MS = 75000/(1.15 * 23047 61) - 1
== MS =1,89

Les deux marges sont positives.

bl Sur |le renfart d'epaisseur e

Gue= % *Ral (@ * D)

Avec:
e=0071In

D'ou:
Gae= Ve * 363 /(0,071 *0,125)
=> gg4e = 20450,70 psi

(IV-17)

(IV-18)

{IV-18)
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Les marges de sécurite:

MS au point ullime:
MS= [owsf (1.15 * oue)] - 1 (IV-20)

MS = 118000/(1.15 * 20450 70) - 1
== M5 =402

MS au poirt elastigue.
MS = ciwf[‘l_‘lﬁ"ﬁ“} =] (IV-21)

MS = 75000/{20450.70 * 1.15) — 1
== MS =219

Les deux marges sont positives.

IV-3-11 Contrainte nominale sur |la partie du revétement sous le renfort

l |
42— :
v (IV-22)

Avec;
f. contrainte longitudinale max par unite de |largeur

t: épaisseur du revétement

e. epaisseur du renfort.

Application numerigue:
f, = 976,92 psi .in

t=0.063in
e=0071In
0063 1
B I 976,92 * ——
on (0.071+0063) 0063

== gn = 7280.44 psi
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Le revétement présente une ouverture circulaire qui a un facteur de
concentration de contrainte k. = 3. Comme les deux rangées se trouvent alignees
sur le diamétre de l'ouverture, la contrainte appliquée et egale a la contrainte
iongitudinale moins la contrainte supportée par les deux rangees,

- Etant donné que nous ne connaissons pas la repartition des contraintes sur ces
rivets, nous supposons gue la contrainte totale eppliqués' sur le trou étant o,
Donc :

Orax = K " OL [IW-23)

Application numerigue .

ki =3

& = 61 ksi = 61000 psi {Tableau B-3)
oy = 45 ksi = 45000 psi  (Tableau B-3)
oL =5159 psi  (déja calculee)

D'ou:

Omax = 3 © 5159

=> gmax = 19477 psi

MS au point ultime:

MS: {ﬁtu F‘.Umg:} -1 {1\!—24}
MS = 51000/15477 - 1
== M3 =294
MS au point élastigue:

MS - {U':‘I .I'r ﬁmal} = 1 [:FU—Z-E:J

MS = 45000/15477 =1
=> M8 =19

Les deux marges sont positives.
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IV-3-11 Coefficient de sécurité 1,33 de pressurisation

La [FAR 25365(d)] exige que le fuselage doit pouvoir supporter une
différence de pression égale au maximum du tarage de la valve de décharge
(située sur le bas du fuselage et égale & 10 psi pour notre cas) multiplié par 1,33

(en dehors des autres charges).

Nous devons donc refaire le calcul pour cette valeur imposée et calculer les

marges de sécurite.
D'ou:
AP =107%133

AP =133 psi

1- contrainte dues a |la pressurisation du fuselage

Application numérique:
t= 0,063 In

r=65in

AP = 133 psi

o1 =65 *13.3/0,063
=5 gy = 13722,22 psi

gL = Yaor=" ({13722 22)
=> g = 6861, 11 psi

2- Contrainte due  la flexion du fuselage

Application numerigue:
oy = 40 ksi = 40000 psi (matiére: 2024-T3 et épaisseur t = 0,063 in)

D'ou:

oF = 40000 — 6861
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=> gp = 33139 psi

Selon [FAR 25.337], la structure doit supporter un facteur de charge N, (exprime
en nombre de g ) égale &

N,= 2.1+ 24000/ (W + 10000).
N, = 2 245 g {déja calculée).

En introduisant le coefficient de sécurité genéral 1.5 [FAR 25.303] nous

obtenons .

N= 1.5 N, (le facteur de charge max).

== N, =3367 Q0.

la contrainte appliquée par nombre g est
oy =or /N

N=3367g

ar = 33139 Psi

g=981

D'ou:

6y = 33139/ 3,367

=> 0, = 984229 psi/ g

Marges de sécurite
al Au point de traction ultime -

&y = 61 ksi = 61000 psi

Gapp = OL + T1g

Avec:

cig=0cg.1g (envol uniforme)
D'ou:

o1 = 1034778 Psi

Gepp = 686111 +10347.78

=> ggpp = 17208,89 Psi

Donc :

MS = (61000 / 17208,89) -1
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=>MS = 2,54

b/ Au point limite élastique ay, .
ar, = 40 ksi = 40000 psi

D'ou:

MS = (40000 / 17208.89) - 1

=>MS =132

Les deux marges de sécurité sont positives.

3- Contrainte par unité de largeur
fi= o t (dans le sens longitudinal )

fi=ay .t (dans le sens tangentiel )

Avec
G| = OL + C1g

t- &paisseur du revétement

Application numerique:
t=0063in

o= 686111 psi

g1q = 10347 78 psi

= 686111 +10347,78
=> g = 17208,89 psi

fi= 17208,89 * 0,063
=>f = 108416 psi . in

4- Contrainte de pressurisation sur les rivets du renfort

pr=075in
em=025in
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Soient:
o, CONtrainte ultime en cisaillement

Tey — 30 ksi = 30000 p5'|

t,: épaisseur totale (renfort + revétement).
t =0,134 in

- R. charge (résistance) du rivet sélectionné (dépend de 1 et de la matiére &
riveter)

R = 363 Ibs

- R: charge totale supportée par un rivet de la derniére rangeése.

Calcul de la charge totale R -
R="%Rs
R=1%*383=1815

En introduisant le coefficient de sécurité 1,15 (assemblage rivets)
[FAR 25. 825], nous obtenons:

R=115%1815
=> R= 208,72 lbs

Calcul de la marge de sécurité MS:
MS = (363/20872)-1

=>MS =0,74

5. Contrainte de cisaillement nominale
o= 0.5 383/ 0.0122

=> g4, = 14877 psi (déja calculee)

Calcul de la marge de sécurite MS.
MS = (30000/14877} -1
=> MS = 1,01
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6- Contrainte d'écrasement sur le revétement et sur le renfort

al Sur le revétement d'épaisseur t; -
e =¥ * 363 (0.063 * 0.125)

=> G = 23047.61 psi (déja calculée)

Les marges de securite:

Ges. contrainte ultime d'écrasement (dépend de em/d)

aby contrainte limite élastique d'écrasement (depend de em/@)
em/@=2

awy = 75 ksi = 75000 psi

et

ope = 118 ksi = 118000 psi

Au point ultime:
MS =[11800/ (1.15 * 23047.61)] - 1

=>MS =345

Au point élastique:
MS = 75000/(1.15 * 23047.61) - 1
==MS =189

Les deux marges sont positives.

b/ Sur le renfort d'épaisseur €:
Gae= Vo * 363 /(0,071 *0,125)
== g4, = 20450,70 psi

Les marges de securite:

MS au point ultime:
MS = [118000/(1 15 * 20450.70}] - 1

=> MS =402
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MS au point &élastique:
MS = [75000 /(20450.70 * 1.15)] -1
== MS =218

Les deux marges sont positives.

7. Contrainte nominale sur la partie du revétement sous le renfort

Application numerigue.
fi=1084,16 psi . in

t=0063In
e=0071In
0063 1
- 00685  .«408416* ——
n = 10071+ 0.063) 19 Soe3

=> o, = B090,74 psi

Le revatement présente une ouverture circulaire qui & un facteur de
concentration de contrainte ki = 3. Comme les deux rangees se trouvent alignees
sur le diamétre de I'ouyerture, la contrainte appliquée et égale a la contrainte
longitudinale meins la contrainte supportée par les deux rangees.

Etant donné gue nous ne connaissons pas |a répartition des contraintes sur

ces rivets, nous supposons que la contrainie totale appliguée sur le trou etant a,.

Application numerigue :

ki =3

ow = 61 ksi = 61000 psi

o = 45 ksi = 45000 psi

oL = 6861 psi  (déja calculée)
Dol

Omax = 3 " 686111

=> Omax = 20583,33 psi.
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Les Marges de Sécurité

MS au point ultime:
MS = (681000 / 20583 ,33) - 1
==MS =156

MS au point élastigue:
MS = (45000 / 20583,33) - 1
==M3=118

Les deux marges sont positives,
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IV-4 EVALUATION DE LA TOLERANCE AUX DOMMAGES [4,9.11,12]

IV-4-1 Intensité de contrainte

Le coefficient d'intensité de contrainte est donng par I'équation suivante:

k=cpB N T (IW-2B)
Ol
k: Résistance apparente a la rupture (tenacite apparents).
. Contrainte nominale
[ Approximation de Newman de la solution de Bowie (correction)

a: Longueur de la crigue.

La crique est supposée se développer & partir du bord du trou &t s8
propageant radialement, dans la direction des contraintes de pressurisation (or ou

=), relativement au fuselage.

Selon [FAR 25.571(b)(5)(ii})], I'evaluation de |a contrainte résiduelle doit
montrer que la structure restante est capable de supporter la pression des forces
aérodynamiques externes en vol 1 g combinges & la différence de pression
d'opération multipliée par un facteur de 1,10 (sans tenir compte des autres
chargements). Les forces aérodynamigues exiernes peuvent étre nulles ou
opposées aux chargss de pressurisation. La structure restante doit atre

interprétée comme ia structure avac crigue finale critique.

Nous calculons les marges de sécurité en considérant uniguement la
contrainte de pressurisation longitudinale puisque celle-ci est supérieure a la

contrainte tangentielle

Le revétement est en 2024-T3 avec une &paisseur égale & 0,083 in. La

longueur critique d2 la crigue. dans un état de contrainte plane, estde 15,8 in et la
résistance a la rupture égale a 83,44 ksi+fin . Nous sUpposons une fongueur de

crigue critigue finale de 15 in
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IV-4-2 Contrainte résiduelle au niveau du trou de passage du ciblage

Lz contrainte résiduelle ast:

G=kI (|73, ) (IV-27)
Aveac
k =82.44 ksiyin (voir TABLEAU N* 05
a-=151n
@ =0,875 I

2a./? = 3428 => fi = 0.707 {voir TABLEAU II-2)

Application numerigue:

o= B3 44/4 852 .
or = 17.19668 (ksi) = 17198.68 psi
=> gy = 17196 86 psi

La contrainte max appliquée dans le sens longitudinale est donc:
Tapp = LT T1g

Taop = 15506, 78 psi (déja calculée)

En introduisant le coefficient de sécurité 1.1, agp devient:
Gapp=1.1 * (15506,78)

=5 Gapp = 1705746 psi

Marge de sécurité:

MS = {orowm) — 1 (1V-28)

Ms = (17186.68 / 17057 46) - 1
== Ms = 0.008

La marge de sécurite est oositive.
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IV-4-3 Contrainte résiduelle au niveau des trous de rivets

Dans ce cas, nous utilisons la méthode de superposition puisaue le trou est
soumis & la conirainte de pressurisation (tangentielle ou longitudinale) &t a la

contrainte d'écrasement.

k= ki + ks

ki = a1.h 4/ 78,

—_—
kz = UE-BE'\:H&(‘

K=(o.p:+ oz.f2) y"rﬂEL (IV-23)

Avec

o+ contrainte max appliguée dans le sens longitudinale.

B+ coefficient dintensité de contrainte pour un trou crique radialement

o4 contrainte d'écrasement egale a 1.1 * Ore

... contrainte d'écrasement sur le revétement d'épaisseurt

(2 coefficient d'intensité de contraintes pour un trou crigué et charge par un axe

(combinaison antenne - rivet) engendrant cr..

Application numerigue:

& =0125

By= 0,707

fz= 0,002

R. = 363 |bs (capacité du rivet)
t=0083in

La contrainte d'écrasement au niveau du trou est donnge par:
o = Yo R M @)
D'otr.

o = 23047 B1 psi (d&ja calculee)
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La contrainte résiduelle est données par

or = KB+ Pl e, ] (IV-30)

&, doit étre supérieure a o+

Comme B est faible (la contrainte d'écrasement & peu d'effet sur une

longue crigue, seule la contrainte &, &st prépondérante.

Gt = Capp + P2.0re

2o | contribution de 'écrasement

o = 17057 .46 + 0.002 * 23047 61 -
=>m = 17103.55 psi

Contrainte résiduelle:

k = 83,44 ksivin
g8:=151in

2*a. /7 = 30/0,125 = 240
= 1= 0,707

o = 83,441[(0,707+ 0,002)4/3.14*15 ]

or= 17148 26 psi

Marge de sécurité:

MS = (orlo) - 1 = (17148, 26/ 17057 48) - 1
== Ms = 0,005

La marge est positive.

45






CONCLUSION

CONCLUSION

Pour résumer la méthode, nous pouvons affirmer que pour démontrer
gu'une modification est structuralement acceptable, il faut évaluer les contraintes
critigues appliquéeas, faire ensuite une évaluation de la tolérance aux dommages

et montrer que toutes |les marges de securité correspondantes sont positives,

L'analyse que nous avons faite pour l'installation de ['antenne, montre que
toutes les marges de sécurité sont positives et ceci méme dans les limites
extrémes d'utilisation de |'apparsil.

La méthode d'analyse structurale utilisée peut étre etendue a d'autres types
de modifications structurales. C'est une méthode acceptée par les crganismes de
la reglementation aeriennes (FAL, JAA stc.) et largement utilisée par les bureaux

d'études certifiés et par les compagnies aériennes.

Mous avons montré gu'ill faut identifier tous les chargements sur la structure
concernee et ceci dans |les conditions imposées par la reglementation FAR. Motre
calcul statique est renforcé par le fait que les propriétés physiques et mécanigues
utilisees ont eteé puisées des documents certifies. Ces valeurs peuvent étre
utilisées en pré-dimensionnement et dans |les calculs de réparation des structures

primaires et secondaires des avions,

Afin de compléter 'analyse, il faul montrer aussi gue |a structure modifiee
possede une rasistance suffisants en presence de criques de fatigue aux points
faibles (trous de fixations, trous de passage des cables, etc.). Pour ce faire, il faut
résoudre l'éguation de Paris (de propagation de criques de fatigue) par une

méthode itérative et prévair:

- Les étalons nécessaires pour effectuer la détection de criques (par courant
de Foucault)
- Le temps nécessaire a la crigue pour gu'elle atteigne sa dimension

détectable par les méthodes non destructives (NDT)
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- Le taux de propagation de la crigue en fonction des cycles de
pressurisation (de sa taille détectable et jusqu'a 70 000 ou 75 000 cycles)
- Les intervalles d'inspections répétitives compatibles avec ceux prévus par

la maintenance de |'appareil.
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ANNEXE

ANNEXE A

"1 inch (pouce) 25.3995 mm
1 inch {pouce) | D.0253995 m
1 foot (ft) | 03048 m N
1 miles | 1.608 km
1 Ibs (force) 4448 N
1 Ibs (mass) 0.4536 k 9
|1 ksi (stress) 6895 10” Pa (N/m?)
' 1 psi (stress) 6895 Pa {_N{m )
1 psi (stress) - 0.070307 kglem?
1 Ibf-inch 0.113 N-m
1 Ibﬂ’mch 17¥5. 118 N/m
1lb Ibsfl 0027679 kg_m
1 Ibsfin 16.018486 ka/m®
1 knot {kts} 1.852 km/h
1 knot (kts) 0.5144 m/s
| 1 Pascal 1 N/m?
1 ksi 1000 psi |
Tt 98N |
1 slug 132174 Ibs
1 slug/ft® 0.01862 Ibsfin® i
1foot [ 12 inches
TABLEAU A-1: CONVERSIONS UTILES



ANNEXE

ANNEXE B

| Matiére du rivet Osu (Ksi)
1100F A 10
(5052-H32 B 28
2117-T3 AD 30
12017-T3 D 38
2024-T31 DD 41
7050-T73 KE 41
7075-T73 J 42 ]
'Monel M 49
CRES C B5
AZ286 - 30

TABLEAU B-1: RESISTANCE NOMINALE
DES RIVETS STANDARDS [5, 6,11, 12]

TOLE EN 2024-T3

Matiere du rivet

2117-13

Diamétre du rivet {inch)

3132

1/8

532

316

0.0938

0.1250

0.1562

0.1875

Capacité nominale du rivet (Ibs) 207

369

575

830

Epaisseur tole (inch)

Capacité

effective du rivet da

ns la tble

0.040

193

0.045

201

0.050

206

340

0.056

207

350

0.063

363

525

0.071

369

540

0.080

560

0.080

379

0.100

0.112

0.125

0.140

0.160

0 180

0.190

Nota:

TABLEAU B-2: CAPACITE D'UN RIVET EN 2117-T3

DANS UNE TOLE EN 2024-T3 [5, 6, 11,12]

Ce tableau tient compte du cisaillement et de |'effet de l'ecrasement.



 ANNEXE

TOLE/PLAQUE — MATIERE: 2024-T3
Epaisseur de tole (inch) | 0.010-0.062 | 0.063-0.128 | 0.129 - 0.249
s [kal) L | 60 ' 62 63 |
LT 59 61 62
oty (ksi) L 44 45 45
LT 39 40 40
: L 36 37 37
wrgy {1ead) LT 47 43 43
Osu (KSi) 37 38 358
em/D=15 90 92 g5
one (ksl) o p=17 100 103 105
em/D =20 114 118 120 |
"em/D=15 66 66 66
ony (ksi) |[em/D=17 68 68 68
em/D=2.0 T3 75 75

am’ distance de 'axe du trou au bord de |a tdle

D: diameatre du trou.
L: sens longitudinal
LT: sens transversal

TABLEAU B-3: CARACTERISTIQUES MECANIQUES
D'UNE TOLE EN 2024-T3 [5, 6, 11,12]



ANNEXE

ANNEXE C

Alliages Forme 1’??;:;;2&15 Caractéristiques
939473972 Flaq_uls.f Revé’gement inférieur Grande résistance & _Ia traction
2004-T351 Profilé de l'aile meilleur que 2024 -TB,_meulieure tenue
en rupture, a la corrosion et la fatigue.
Plague/ |Revétement supérieur |Résistance supérieure que celle du
Profilé de 'aile 7178-T6. Bonne tenue en fatigue,
7150-T6 : :
meilleure tenue en rupture, a la
corrosion et en fatigue.
5024-T3 Tole Revétement fuselage |Mémes caractéristiques gue pour le
i 2224-T351 et 2324-T396
Empennage vertical Haute résistance, Bonne ternue en
7075-T6 |Plague/ |Empennage horizontal |fatigue, meilleure tenue en rupture, a|_
Profile |a corrosion et en fatigue.
Semelles de |a "keel - |Plus haute résistance a |l
7150-T6 Profilé Beam" compression que le 7178/7075-T6
Bonne tenue en fatigue et a Ia
: COrresion. -
7075-T73 fiéces Aile et ferrures du Méme tenue que pour le 7075 -T6
orgées  |fuselage
Ailes, ferrures du Résistance supérieure a celle du
7075/7175- | Pieces fuselage et cloisons de | 7075-T6 avec tenue en fatigue et de
T736 forgées |pressurisation rupture équivalentes.
Systémes hydrauliques [Méme tenue que pour le 7050/7075-
365/A356/ |Pieces et cables controle T736
A3ST7 moulées

TABLEAU C-1: PRINCIPAUX ALLIAGES UTILISES EN AERONAUTIQU EF

[5, 6, 12]
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