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de l'aéronef, le dispositif de liaison étant placé a proximité de la périphérie interne de la porte dans une zone (Z1) sujette aux
chocs extérieurs et comportant au moins une zone fragilisée en compression (26c; 42a; 42b; 62b; 62¢; 62d; 72b; 74b) afin
d'absorber des chocs subis par la face externe de la peau du fuselage, le dispositif étant par ailleurs configuré pour résister aux
etforts de traction exercés sur la face interne de la peau du fuselage par la pression interne a l'aéronef.
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Dispositif de liaison entre une piéce de structure interne

d’un aéronef et le fuselage de celui-ci

L'invention est relative a un dispositif de liaison entre une piece de
structure interne d’un aéronef et une peau de fuselage de I'aéronef.

Les fuselages d’aéronefs sont généralement formés d’'une peau de
fuselage renforcée par des pieces de structures telles que des raidisseurs
longitudinaux (lisses) et transversaux (cadres). Les raidisseurs longitudinaux sont
liés a la peau par différentes techniques d’'assemblage : soudage, rivetage...

Les raidisseurs transversaux sont, quant a eux, liés a la peau par
I'intermédiaire de clips.

Lorsque les aéronefs sont au sol, ils peuvent subir des dommages en
provenance de leur environnement externe.

Ainsi, par exemple, les véhicules de piste qui gravitent autour des
aéronefs, tels que les camions de chargement du commissariat de bord ou les
transbordeurs de palettes, peuvent causer des chocs aux fuselages des aéronefs.

Il en est de méme pour les installations aéroportuaires telles que les
passerelles d’embarquement et de débarquement.

La plupart des chocs sont causés dans I'environnement périphérique
proche des portes de cabine, généralement dans une zone périphérique du
fuselage d’environ trois métres autour des portes. '

Lorsque la peau du fuselage des aéronefs est essentiellement
métallique (alliage d’aluminium qui est généralement ductile), les chocs extérieurs
subis par la peau du fuselage laissent des traces qui peuvent prendre 'apparence
d’enfoncements locaux.

L’apparition de ces défauts visibles de I'extérieur impose de procéder a
des inspections visuelles poussées de I'extérieur et de lintérieur en enlevant les
habillages et l'isolation interne.

Alternativement, on peut procéder a des opérations de contréle non
destructif, comme la recherche de criques en utilisant la méthode dite des courants
de Foucault, afin de vérifier si les chocs n'ont pas provoqué d’autres dommages

non visibles a I'ceil nu.
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Lorsque la peau du fuselage des aéronefs est réalisée en materiaux
composites, tels que des plastiques renforcés par des fibres de carbone, les chocs
subis par la peau ne laissent pas nécessairement de traces extérieures.

Cependant, les chocs peuvent donner naissance a des délaminages
entre les différentes couches du revétement composite constituant la peau. Les
couches sont ainsi séparées, ce qui réduit la résistance a la compression et au
cisaillement de la peau.

Ce phénoméne peut méme provoquer une rupture des piéces de
structure assujetties a la peau (cadres et lisses par exemple).

Le brevet FR 2 666 895 décrit une méthode qui permet de mémoriser et
de détecter un choc subi par une piéce en matériau composite a base de carbone.

Bien qu'elle soit trés satisfaisante, cette méthode ne permet toutefois
pas d’empécher qu’'un choc subi par la peau du fuselage affecte des éléments de
structure adjacents a la peau.

La présente invention vise a empécher, ou en tout cas a limiter, 'impact
du choc sur les pieces de structure adjacentes a la peau du fuselage.

A cet effet, invention a pour objet aéronef comprenant au moins une
porte pour 'embarquement des passagers dans I'aéronef, caractérisé en ce qu'il
comporte au moins un dispositif de liaison entre une piéce de structure interne d'un
aéronef et une peau du fuselage de 'aéronef, le dispositif de liaison étant placé a
proximité de la périphérie interne de la porte dans une zone sujette aux chocs
extérieurs et comportant au moins une zone fragilisée en compression afin
d’absorber des chocs subis par la face externe de la peau du fuselage, le dispositif
étant par ailleurs configuré pour résister aux efforts de traction exercés sur la face
interne de la peau du fuselage par la pression interne a I'aéronef.

Ainsi, en cas de choc extérieur subi par la peau du fuselage, la ou les
zones fragilisées du dispositif servent de fusibles et se rompent afin d’éviter que les
contraintes de compression externes exercées sur le fuselage ne se propagent
jusqu’a la structure adjacente et ne l'endommagent.

Lorsqu'une piéce (ex: cadre) de la structure est endommagée, sa
remise en état peut étre lourde en termes de temps et de colt et nécessiter une
immobilisation de I'aéronef. La présente invention permet de s'affranchir de cet
inconvénient puisqu’il suffit de remplacer le ou les dispositifs de liaison qui ont été

sacrifiés.
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On notera que la zone est fragilisée en compression axiale suivant un
axe sensiblement perpendiculaire a la peau du fuselage.

Selon une caractéristique, le dispositif comporte deux éléments dont au
moins un comprend ladite au moins une zone fragilisée en compression.

Plus particuliérement, le dispositif comporte un premier élément
comprenant ladite au moins une zone fragilisée en compression et un deuxiéme
élément configuré pour résister aux efforts de traction.

Ainsi, les fonctions de tenue en compression affaiblie et de résistance en
traction sont séparées et assurées chacune par un élément distinct.

Selon une caractéristique alternative, chacun des deux éléments du
dispositif comprend ladite au moins une zone fragilisée en compression et est
configuré pour résister aux efforts de traction.

Les deux fonctions sont ainsi assurées par chaque élement.

On notera que le dispositif peut comporter plus de deux éléments. Dans
ce cas, la ou les zones a absorption d’énergie peuvent étre sur I'un ou plusieurs des
ces éléments.

Selon une caractéristique, le dispositif comporte un seul élément qui
comprend ladite au moins une zone fragilisée en compression et est configuré pour
résister aux efforts de traction.

Ce dispositif est donc plus simple & mettre en place qu'un dispositif a
deux ou plus de deux éléments.

Afin de fragiliser la tenue en compression du ou des éléments
constitutifs du dispositif, plusieurs trous ou perforations sont pratiqués dans le
dispositif et, par exemple, dans un ou plusieurs éléments de celui-ci.

Cette suppression de matiére est généralement opérée dans I'épaisseur
du ou des éléments, 'épaisseur étant prise suivant une direction perpendiculaire a
la direction axiale de compression.

Selon une caractéristiqgue, le dispositif comporte un ou plusieurs
stabilisateurs de la structure interne afin d’empécher un mouvement de
basculement de celle-ci.

Cette fonction de stabilisation a pour but de contrecarrer la tendance
naturelle des éléments de structure interne (cadres, lisses...) a se coucher sous

'action d’ne sollicitation externe.
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Plus particulierement, le dispositif comporte une premiére partie
d'extrémité destinée a étre fixée a la peau du fuselage, une deuxiéme partie
d’extrémité destinée a étre fixée a la piéce de structure interne, et une troisieme
partie intermédiaire reliée aux deux autres et comprenant ladite au moins une zone
fragilisée en compression axiale.

Ces parties peuvent se trouver sur chacun des deux éléments precités
ou sur 'un d’entre eux seulement, que le dispositif comporte deux éléments ou un
seul.

Lorsqu’il comporte deux éléments, les trois parties ne sont pas
nécessairement sur les deux éléments.

Selon une caractéristique, la premiére partie d’extrémité s'étend dans
une premiére direction paralléle a la face interne de la peau du fuselage et la
deuxiéme partie d’extrémité s’étend dans une seconde direction perpendiculaire a
la premiere direction.

Selon une autre caractéristique, la troisieme partie intermédiaire peut
s'étendre dans une direction sensiblement paralléle a la seconde direction ou dans
plusieurs directions (lorsque cette troisiéme partie est formée de plusieurs portions)
sensiblement paralléles a la seconde direction ou obliques par rapport a cette
derniére.

On relévera que la seconde direction correspond a la direction axiale
suivant laquelle la ou les zones du dispositif sont conformées pour avoir une
résistance en compression axiale intentionnellement réduite.

On notera par ailleurs que la tenue en traction du dispositif est
généralement assurée par une épaisseur appropriée de la partie sollicitte du
dispositif.

Le dispositif a ainsi une forme générale de corniere solidarisant des
piéces d’'une structure interne a la peau du fuselage de I'aéronef.

La forme de la corniére vue suivant son épaisseur est susceptible de
varier en fonction des différents modes de réalisation et fonctionnalités attribuées a
élément ou aux éléments constitutifs du dispositif.

On notera que le dispositif est plus particulierement placé dans une zone
bordant I'ouverture obturée par la porte et qui est susceptible de subir des chocs
lors des mouvements d’approche des passerelles d'embarquement et de

débarquement.
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D’autres caractéristiques et avantages apparaitront au cours de la

description qui va suivre, donnée uniquement a titre d’'exemple non limitatif et faite

en référence aux dessins annexés sur lesquels :

la figure 1 est une vue schématique générale d’un aéronef;

la figure 2a est une vue schématique générale d'une porte pour
passagers d’'un agronef ;

la figure 2b est une vue schématique générale d'une porte cargo d’'un
aéronef ;

la figure 3a est une vue schématique générale d'un mode de
réalisation d’un dispositif selon l'invention ;

la figure 3b est une vue de c6té du dispositif de la figure 3a ;

la figure 4a est une vue schématique générale d’'un autre mode de
réalisation d’un dispositif selon l'invention ;

la figure 4b est une vue de c6té du dispositif de la figure 4a ;

la figure 5 est une vue schématique en perspective d’'une variante de
réalisation du dispositif des figures 3a et 3b ;

la figure 6 est une vue schématique en perspective d’'une variante de
reéalisation du dispositif des figures 4a et 4b ;

les figures 7a, 7b et 7c sont des vues schématiques respectivement
en section transversale, de cété et en perspective d’un autre mode de

réalisation d’un dispositif selon l'invention.

Comme représenté a la figure 1 et désigné par la référence générale

notée 10, un aéronef comprend un fuselage 12 et plusieurs portes et panneaux
d'accés a bord 14, 16, 18, 20, 21.

L'invention s’applique notamment aux portes d'aéronefs par lesquelles

les passagers et le personnel de bord entrent et sortent de I'aéronef, ainsi qu'aux

autres portes ou panneaux d'ouverture/fermeture (soutes palettisées, soutes a

vrac...,) par lesquels des bagages, du fret, de la nourriture sont introduits a bord.

Ces portes et panneaux divers sont susceptibles d’'étre endommagés

lorsque I'aéronef est au sol.

En effet, les équipements et installations aéroportuaires de chargement

et déchargement des soutes et d’embarquement et débarquement des personnes

peuvent heurter le fuselage de I'aéronef, lors des mancesuvres d’approche.
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Les zones heurtées sont celles bordant les portes, panneaux, trappes...
d’accés a bord.

Sur la figure 2a on a représenté une porte d'accés & bord P1 pour
passagers et, en traits tiretés, une zone environnante Z1 qui est susceptible de
recevoir des chocs de la part des équipements/installations au sol. Cette zone est
dediée a I'accostage des passerelles et est définie par la norme 1SO-DIS 7718.

Dans la zone Z1, les traits mixtes verticaux L1, L2, L3, L4, L5, L6, L7
situés de part et d'autre de l'ouverture de la porte P1 (Favant de I'avion est a
gauche de la porte) représentent les positions le long desquelles sont disposés des
cadres raidisseurs (piéces ou éléments de structure interne a l'avion et rigidifiant le
fuselage).

Ces différentes positions sont espacées deux a deux d'un pas
généralement compris entre 500 et 635 mm.

La zone Z1 a une hauteur généralement de Fordre de 3500 mm et une
longueur d’environ 4500 mm.

Une seconde zone Z2 bordant immédiatement la porte est renforcée de
fagon connue par des cadres directement fixés sur la peau du fuselage.

Le dispositif de liaison selon linvention peut étre fixé le long des
positions L1 a L7 en dehors de la zone Z2, c'est-a-dire latéralement par rapport a
cette zone, au dessus et en dessous de celle-ci. Plusieurs dispositifs sont par
exemple agencés suivant la hauteur de la zone Z1, a distance généralement
réguliere les uns des autres.

Sur la figure 2b, on a représenté une porte/panneau d’'accés de soute
P2 (avant de l'avion est a droite de la porte) et, en traits tiretés, une zone Z3
entourant cette porte et qui est susceptible de recevoir des chocs de la part des
équipements/installations aéroportuaires. La zone Z3 est dédiée a 'accostage des
transbordeurs de palettes.

La porte P2 correspond par exemple a la porte 21 de la figure 1.

Dans la zone Z3, les traits mixtes verticaux L'1, L'2, L'3, L'4, L'5, L'6
situés de part et d'autre de ouverture de la porte P2 représentent les positions le
long desquelles sont disposés des cadres raidisseurs.

Une seconde zone Z4 située a la périphérie immédiate de la porte
(comme la zone Z2 de la figure 2a) est renforcée par des cadres directement fixés

sur la peau du fuselage.
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Le dispositif selon linvention peut, 1a aussi, étre agencé le long des
positions L'1 & L'6 en dehors de la zone périphérique Z4.

Le dispositif ou clip 20 illustré schématiquement sur les figures 3a et 3b
est par exemple implanté dans les zones d’accostage non renforcées représentees
aux figures 2a et 2b.

Ce dispositif relie des piéces de renforcement d’une structure interne de
I'aéronef a la peau ou paroi 22 du fuselage.

En particulier, la piéce de renforcement des figures 3a et 3b, est un
cadre 24 faisant office de raidisseur transversal et dont on apercoit seulement la
forme de C ouvert en section transversale (figure 3a). Le corps du cadre s'étend
longitudinalement suivant la direction A1 (figure 3b).

Dans le repére de ces figures 1 et 2, la direction A1 correspond a la
verticale.

Le dispositif 20 comprend deux éléments distincts 26 et 28 accolés
ayant chacun une forme générale d'équerre ou de L inversé en section transversale
pour pouvoir étre facilement fixés, d’une part, au cadre 24 et a la paroi 22 et, d'autre
part 'un a l'autre.

Chaque élément 26, 28 comprend ainsi une premiére partie d'extrémite
26a, 28a qui s'étend dans une direction A2 paralléle a la face interne 22a de la
peau de fuselage 22 pour étre fixée a celle-ci.

Plus particuliérement, la premiére partie 26a du premier élement 26 est
en contact par sa face externe avec la face interne 22a, tandis que la premiere
partie 28a du second élément 28 est positionnée contre la face interne de la
premiere partie 26a.

Un moyen de fixation conventionnel 30, par exemple de type vis-écrou,
assemble les deux éléments a la peau 22.

On notera que la peau du fuselage peut étre en matériaux composites
(carbone...) ou métallique.

Chaque élément 26, 28 comprend également une deuxiéme partie 26b,
28b qui s’étend globalement dans une direction A3, perpendiculaire & la direction
A2, afin de pouvoir étre fixée au corps du cadre 24, notamment sur sa grande face
externe longitudinale.

Plus particulié¢rement, la deuxiéme partie 26b de I'élément 26 est en

contact par sa face externe avec la face extérieure longitudinale du cadre 24 et est
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fixée a celle-ci, par exemple, par des fixations mécaniques telles que boulons, rivets
ou par collage.

La deuxiéme partie 28b de I'élément 28 est en contact par une portion
dite d’extrémité de sa face externe avec la face interne de la deuxiéme partie 26b et
y est fixée, par exemple, par des fixations mécaniques telles que boulons, rivets ou
par collage.

Le premier élément 26 comporte également une troisieme partie
intermédiaire comprenant une zone 26¢ fragilisée en compression. Cette zone se
présente sous la forme d’un pli ou ondulation s'étendant dans la direction A3,
perpendiculairement par rapport a la direction axiale de compression (direction A2).

Ce pli 26¢ s’étend longitudinalement (suivant la direction A1) sur une
grande partie de la longueur de I'élément 26, voire sur sa totalité (figure 3b).

En raison de cette forme pré-flambée qui offre peu de résistance a une
sollicitation extérieure en compression axiale (illustrée par la fleche référencée F), le
premier élément 26 va s’effondrer et se rompre sous I'action d'un tel effort (choc),
exercant ainsi un réle de fusible ou d’absorbeur d’énergie.

Le second élément 28 est, quant & lui, configuré pour résister aux efforts
de traction induits par la pression régnant a lintérieur de la cabine (illustrés par la
fleche référencée T). Pour ce faire, ses dimensions (longueur, épaisseur) sont
adaptées.

On notera que, dans cet exemple de réalisation, le second élément 28
est également fragilisé en compression de par sa faible épaisseur (dimension prise
suivant une section transversale).

Cependant, 'épaisseur du second élément est adaptée afin de ne pas
offrir une résistance en compression supérieure a celle du premier €lément.

Ainsi, en cas de choc axial sur la peau 22 (fleche F), 'élément 28 en
forme de corniére droite va se rompre d’abord, tandis que I'élément 26 en forme de
corniére ondulée va absorber I'énergie du choc en se déformant afin de protéger la
structure interne 24 adjacente a la paroi et liée a celle-ci.

On notera qu'il est utile de savoir que le clip de liaison (dispositif 20) a
rempli sa fonction de protection et s'est rompu.

Pour ce faire, un organe de détection du type « fil a casser » ou jauge

de contrainte est intégré dans le clip ou fixé a ce dernier. Cet organe est associe a
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un et/ou a 'autre des éléments constitutifs du clip et est soumis a la déformation a
laquelle sont soumis ces éléments.

L'organe va ainsi se déformer jusqu'a sa rupture (obtenue pour la
déformation maximale subie par le clip), ce qui va déclencher 'envoi d'un signal a
un calculateur de maintenance (systéme informatique de surveillance de I'aéronef)
embarqué a bord de I'aéronef. Le document FR 2 666 895 décrit une méthode de
détection de choc utilisable dans I'exemple mentionné ci-dessus.

Par ailleurs, les deux éléments ou piéces du dispositif 20 sont, par
exemple, réalisés en matériaux composites.

Alternativement, ils pourraient étre réalisés en matériaux métalliques tels
que des alliages métalliques Iégers protégés de la corrosion galvanigue par un
revétement approprié.

A titre d’exemple, ces éléments sont en titane et I'épaisseur de chacun
d'eux est déterminée en fonction des efforts auxquels sont soumis ces €léments
lors de leur mise en service (efforts courants et efforts conduisant a une
déformation).

On notera que le premier élément peut étre fragilisé par d’autres moyens
tels que des perforations pratiquées dans I'épaisseur de I'élément.

Le premier élément pourrait aussi étre réalisé en deux portions formant
'une avec lautre un angle d’inclinaison et la zone de raccord entre les deux
portions pourrait étre amincie pour offrir une résistance moindre aux compressions
axiales.

A titre d'exemple, le cadre 24 a une hauteur d’'environ 85mm et la
longueur du dispositif 20 dans la direction longitudinale A1 est par exemple de
150mm.

Le dispositif 40 illustré schématiquement sur les figures 4a et 4b
maintient en position un élément de structure (cadre 24) associé de facon
adjacente a la peau du fuselage 22 grace a un seul élément de liaison.

L'élément de liaison unique assure & la fois une fonction de résistance
mécanique aux efforts de traction qui est adaptée pour résister aux efforts courants
et une fonction de résistance mécanique faible en compression axiale.

Cet élément a une forme générale de T renversé en section transversale

(plan de la figure 4a) et s’étend longitudinalement suivant la direction A1 (figure 4b).
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L’élément 40 peut étre vu comme l'association de deux sous-éléments
en forme de corniéres ondulées inversées, disposés I'un derriére l'autre suivant la
direction A1, 'un ayant une forme générale de L et 'autre une forme générale de L
inverse.

Chaque sous-élément dont la forme générale est proche de celle de
I'élément 26 des figures 3a et 3b posséde une partie médiane arquée ou incurvée
(partie intermédiaire) afin de présenter une caractéristique de pré-flambement vis-a-
vis d’une sollicitation axiale externe (F). Les deux parties médianes arquées 42a et
42b présentent des concavités inverses l'une de lautre et sont prolongées
respectivement par des parties planes formant des semelles 42¢ et 42d (parties
d'extrémité) fixées a la face interne 22a de la peau 22 par des fixations mécaniques
(rivets ou boulons) ou par collage.

Chaque ensemble constitué d’'une partie médiane arquée et d'une
semelle forme une jambe.

Ces sous-€léments sont réunis a leur partie supérieure 42e (figure 4b)
afin de ne former qu’une seule piéce.

La partie supérieure forhe en quelque sorte un corps ou tronc commun
auquel sont rattachés les jambes.

La partie supérieure 42e (partie d'extrémité) est fixée a la face
longitudinale externe du cadre 24 par des organes de fixation tels que des fixations
mécaniques (rivets ou boulons) ou par collage.

Cette partie supérieure présente de fagon optionnelle des trous ou
perforations 44 dans son épaisseur afin de fragiliser sa résistance en compression
axiale.

Le contour de la partie supérieure allégée 42e comporte éventuellement
des ondulations ou festonnages afin de réduire un peu la masse de la piece et donc
le poids embarqué.

Par ailleurs, une fente 46 alignée suivant la direction A3 est prévue entre
les deux jambes arquées 42a et 42c, d'une part et 42b, 42d, d'autre part, afin de
réduire davantage la tenue en compression du dispositif 40 et de lui conférer une
souplesse/élasticité supplémentaire.

Ainsi, le dispositif de liaison 40 est fragilisé en compression grace aux
portions arquées 42a, 42b de ses deux jambes et aux éventuels trous 44 afin

d’absorber I'énergie d'un choc axial et donc de protéger le cadre 24.
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Dans ce mode de réalisation, la résistance du dispositif 40 aux efforts de
traction T est procurée par son épaisseur qui est supérieure a celle de I'élément 28
(corniére droite) de la figure 3a.

On cherche donc a réduire le poids du dispositif par les trous
d'allegement et les festonnages périphériques pour compenser une surépaisseur.

On notera que le dispositif peut comporter plus de deux jambes
consecutives arquées alternativement vers l'avant et vers l'arriére, séparées 'une
de l'autre par une fente et assujetties au corps 42e.

Dans ce mode de réalisation, un ou plusieurs organes de détection de
rupture du type de ceux décrits en relation avec les figures 3a, 3b peuvent étre
associés au dispositif 40.

La figure 5 illustre une variante de réalisation du dispositif 20 des figures
3a et 3b.

Dans cette variante, le premier élément fragilisé en compression du
dispositif de liaison 50 est identique au premier élément 26 (en forme de comniére
ondulée) et conserve la méme référence.

Le deuxiéme élément 52 du dispositif 50 intégre une fonctionnalité
supplémentaire de celle (tenue en traction) assurée par le deuxiéme élément 28 du
dispositif 20.

Ce deuxiéme élément 52 comporte une partie 52a quasi-identique au
deuxieme élément 28 (en forme de corniere droite) et qui vient se superposer a la
grande face interne du premier élément 26.

Le deuxieme élément 52 comporte également une partie de stabilisation
52b qui s'étend perpendiculairement a la grande face de la partie 52a et donc
perpendiculairement au cadre 24 (dans une section transversale). Cette extension
transversale a pour effet de s’opposer au basculement (déversement) transversal
du cadre 24 en direction de la peau 22, lorsque ce dernier est soumis & des
sollicitations courantes.

On notera que cette extension est réalisée sous la forme d’un retour du
deuxiéme é€lément (obtenu par pliage) qui s'étend depuis la partie haute du
deuxieme élement jusqu’a sa partie basse en contact avec une lisse 54 solidaire de
la paroi 22.

Le stabilisateur ainsi constitué réalise un contreventement du cadre en le

reliant a une lisse au moyen de fixations mécaniques (boulons ou rivets).
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Le stabilisateur a une forme générale triangulaire ou trapézoidale et se
fixe sur la lisse par au moins deux fixations.

La figure 6 illustre une variante de réalisation du dispositif 40 des figures
4a et 4b intégrant un stabilisateur de structure analogue a celui représenté sur la
figure 5.

Dans cette variante, le dispositif de liaison 60 comporte un corps 62a fixé
au cadre 24 et éventuellement percé d’ouvertures comme le corps 42e de la figure
4b.

Trois jambes arquées 62b, 62c et 62d sont rattachées au corps 62a,
alternant successivement une concavité tantét orientée vers l'avant tantot vers
Parriere, comme les jambes arquées des figures 4a, 4b.

Les trois jambes 62b, 62c et 62d sont espacées longitudinalement deux
a deux par une fente respective 64, 66.

La fonction de stabilisation est assurée par un retour perpendiculaire 62e
analogue au retour du stabilisateur 52b de la figure 5.

Le dispositif 70 représenté aux figures 7a, 7b et 7c illustre un troisieme
mode de realisation de l'invention. Ce dispositif est formé de deux éléments 72, 74
en appui 'un sur l'autre, fixés a la structure interne 24 de I'aéronef, d’'une part, et a
la paroi 22, d’autre part.

Chaque élément 72, 74 comprend une partie 72a, 74a qui s’étend dans
un plan formé par les directions A1 et A3, afin de pouvoir étre fixée au corps du
cadre 24, notamment sur sa grande face externe longitudinale.

Les deux parties respectives 72a, 74a forment le corps de ['élément
concerne et sont fixées I'une a l'autre, par exemple, par boulonnage ou rivetage. La
partie 74a est, quant a elle, fixée directement a I'élément de structure 24.

Chaque élément 72, 74 comprend également une partie médiane 72b,
74b inclinée par rapport au plan formé par les directions A1 et A3 et qui s'étend
respectivement, a partir de la partie 72a, 74a, en direction de la paroi 22 du
fuselage.

Une partie plane formant semelle 72¢, 74c s’étend a partir de la partie
inclinée 72b, 74b parallélement a la peau 22 et est en contact avec celle-ci pour y
étre fixée au moyen d’organes de fixation tels que 'organe 76 (similaire a 'organe
30 de la figure 3a).
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Les parties médianes 72b, 74b constituent les ames du clip 70, tout
comme les parties arquées 42a, 42b du clip 40. Cependant, elles sont plus stables
en traction que ces derniéres car elles peuvent étre tendues par des efforts
obliques symétriques par rapport au plan médian situé entre les parties 72b et 74b.

Les parties médianes 72b, 74b qui s'étendent de fagon oblique par
rapport & la direction axiale de compression (F) sont fragilisées en compression par
la présence de plusieurs trous d’'allégement 78.

Ces trous pratigués dans Iépaisseur des éléments 72, 74 sont
sensiblement alignés suivant la direction longitudinale A1.

On notera que la réalisation de trous en vue de réduire la résistance a la
compression du dispositif de liaison selon Finvention (figures 4b, 6 et 7b) est un
moyen particulierement simple a mettre en ceuvre.

D’autres moyens d’enlévement de matiére peuvent étre envisages, par
exemple, en pratiqguant des découpes appropriées dans le ou les élements
constitutifs du dispositif.

Ainsi, chaque élément 72, 74 est a la fois configuré pour présenter une
résistance suffisante aux efforts de traction (par son épaisseur) et une fragilisation
vis-a-vis d’efforts de compression axiaux (suivant F).

On notera que I'élément 72 est, tout comme I'élément 28 des figures 3a
et 3b, de dimensions réduites par rapport a celles de I'élément 74, ceci afin de
minimiser le recouvrement des ames des piéces 24, 74, 72 et ainsi de réduire la
masse. La piéce 74a peut nécessiter, comme sur 'exemple, plusieurs lignes de
fixations selon le flux d’effort passant.

Par ailleurs, 'épaisseur de I'élément 72 est inférieure ou egale a celle de
'élément 74 car la piéce 74 liée par davantage de fixations, aura a transmettre
davantage d’effort.

Comme représenté sur les figures 7b et 7c, un retour 74d formé par
pliage a angle droit a partir de 'élément 74 s’étend transversalement suivant les
directions A2 et A3. Ce retour a pour fonction de stabiliser le cadre 24 en cas de
basculement vers la gauche et en direction de la peau 22 (figure 7a).

Ce retour a une forme et une fonction analogues a celles des retours

des figures 5 et 6.
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Une découpe 80 est en outre prévue entre I'élément 72 et le stabilisateur
74d afin de permettre le pliage dans deux directions (pliage du stabilisateur et
pliage de I'élément 74) et d‘éviter le congé du pied de lisse adjacent.

Il convient de noter que le dispositif/clip de liaison selon l'invention peut
revétir diffiérentes formes non représentées ici dans la mesure ot chacune de ces
formes offre une fragilisation intentionnelle en compression et une tenue mécanique
suffisante en traction.

Le dispositif selon linvention peut étre utilisé dans des zones de
laéronef ol des chocs provenant de 'extérieur sont susceptibles d’'endommager la
paroi de 'aéronef ainsi que des éléments internes installés de fagon adjacente a

cette paroi.
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REVENDICATIONS

1. Aéronef comprenant au moins une porte (14, 16 P1) pour
'embarquement des passagers dans 'aéronef, caractérisé en ce qu'il comporte au
moins un dispositif de liaison (20 ;40 ;50 ;60 ;70) entre une piéce (24) de structure
interne d'un aéronef et une peau du fuselage (22) de l'aéronef, le dispositif de
liaison étant placé a proximité de la périphérie interne de la porte dans une zone
(Z1) sujette aux chocs extérieurs et comportant au moins une zone fragilisée en
compression (26¢; 42a; 42b; 62b; 62c; 62d; 72b; 74b) afin d’absorber des
chocs subis par la face externe de la peau du fuselage, le dispositif &tant par
ailleurs configuré pour résister aux efforts de traction exercés sur la face interne de
la peau du fuselage par la pression interne a I'aéronef.

2. Aéronef selon la revendication 1, caractérisé en ce que le dispositif
comporte deux éléments (26, 28 ; 72, 74) dont au moins un comprend ladite au
moins une zone fragilisée en compression.

3. Aéronef selon la revendication 2, caractérisé en ce que le dispositif
comporte un premier élément (26) comprenant ladite au moins une zone fragilisée
en compression (26¢) et un deuxiéme élément (28) configuré pour résister aux
efforts de traction.

4. Aéronef selon la revendication 2, caractérisé en ce que le dispositif
comporte deux éléments (72, 74) qui chacun comprennent ladite au moins une
zone fragilisée en compression (72b, 74b) et sont configurés pour résister aux
efforts de traction.

5. Aéronef selon la revendication 1, caractérisé en ce que le dispositif
comporte un seul élément (40; 60) qui comprend ladite au moins une zone
fragilisée en compression et est configuré pour résister aux efforts de traction.

6. Aéronef selon 'une des revendications 1 a 5, caractérisé en ce que
des trous d’allégement (44 ; 78) sont pratiqués dans le dispositif afin de fragiliser sa
tenue en compression.

7. Aéronef selon I'une des revendications 1 a 6, caractérisé en ce que le
dispositif comporte au moins un stabilisateur (52b; 62e; 74d) de la structure
interne afin d’'empécher un mouvement de basculement de celle-ci.

8. Aéronef selon l'une des revendications 1 & 7, caractérisé en ce que le

dispositif comporte une premiére partie d’extrémité destinée a étre fixée a la peau
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de fuselage (22), une deuxiéme partie d’extrémité destinée a étre fixée a la piéce
(24) de structure interne et une troisitme partie reliée aux deux autres et
comportant ladite au moins une zone fragilisée en compression axiale (26¢ ; 42a ;
42b ; 62b ; 62c ; 62d ; 72b ; 74b).

9. Aéronef selon la revendication 8, caractérisé en ce que la premiére
partie d’'extremité s’étend dans une premiére direction paralléle a la face interne de
la peau du fuselage et la deuxiéme partie d’extrémité s'étend dans une seconde
direction perpendiculaire a la premiére direction.

10. Aéronef selon la revendication 9, caractérisé en ce que la troisiéme
partie s’étend dans une direction sensiblement paralléle a la seconde direction.

11. Aéronef selon la revendication 9 ou 10, caractérisé en ce que la
seconde direction correspond a la direction axiale suivant laquelle ladite au moins
une zone du dispositif est conformée pour avoir une résistance en compression
axiale réduite.

12. Aéronef selon I'une des revendications 1 a 11, caractérisé en ce que
le dispositif a une forme générale de corniére solidarisant la piéce de structure

interne de 'aéronef a la peau du fuselage.
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Fig. 5
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Fig. 7b
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