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PROCEDE ET DISPOSITIF POUR DETERMINER DES CHARGES CRITIQUES DUES A UN TREMBLEMENT
SUR UNE STRUCTURE D’UN AVION.

- Procédé et dispositif pour déterminer des charges
critiques dues a un tremblement sur une structure d’un avi-
on.

- Le dispositif (1) comporte des moyens (2, UC) qui met-
tent en oeuvre un procédé semi-empirique pour déterminer
les charges critiques dues a un tremblement sur la structure
de lavion. L 6 8 10 12
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La présente invention concerne un procédé et un dispositif pour
déterminer des charges critiques dues & un tremblement sur une structure
d’un avion, en particulier d’un avion de transport.

On sait que le tremblement (« buffeting » en anglais) est une mani-
festation aérodynamique qui apparait dans le domaine non linéaire de
I’enveloppe de vol ol apparaissent des phénomenes instables, tels qu'un
décollement, des chocs ou leurs interactions. Ces phénoménes influencent
les forces qui agissent sur I'avion de maniére & engendrer des vibrations
représentant ledit tremblement. Ces vibrations qui peuvent agir sur tout
I’avion ou uniquement sur une structure particuliére (telle qu’un empen-
nage horizontal par exemple) de ce dernier représentent un risque pour
I’avion. En particulier, le tremblement peut engendrer de la fatigue et des
dommages 3 la structure sur laquelle il est généré, ainsi qu'un inconfort
pour les passagers de |'avion.

Par conséquent, comme le phénoméne de tremblement présente
des inconvénients importants, il serait intéressant et trés utile de pouvoir
disposer d’une prédiction fiable des efforts susceptibles d’étre exercés par
un tel tremblement sur une structure particuliére d’un avion telle qu’une
structure portante, en particulier pour en tenir compte lors de la concep-
tion d’un avion. Une telle prédiction peut également étre utilisée pour pré-
venir le pilote de I’avion des conditions de vol pour lesquelles apparait un
tremblement, afin qu’il fasse le nécessaire pour les éviter au cours d'un
vol.

La présente invention concerne un procédé permettant de détermi-

ner des charges critiques dues a un tremblement sur une structure, en par-
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ticulier une surface portante telle qu’un empennage horizontal, d'un avion,

et notamment d'un avion de transport.

A cet effet, selon l'invention, ledit procédé est remarquable en ce
que :

a) on réalise des essais en soufflerie sur une maquette d’un avion, lesdits
essais consistant :

— & simuler des conditions pour lesquelles apparait un décollement sur
au moins une partie d'une surface de |'avion ; et

— 3 réaliser, pour ces conditions, des mesures a |'aide de capteurs de
pression stationnaire, de capteurs de pression instationnaire et
d’accélérométres qui sont agencés sur ladite maquette ;

b) 4 I'aide d’au moins certaines de ces mesures, on détermine des zones
de décollement de I’écoulement sur ladite structure de |'avion ;

c) on réalise une modélisation aérodynamique pour déterminer, & 'aide de
mesures réalisées a |'étape a), dans les zones de décollement détermi-
nées a |'étape b), un champ de pression qui est générateur d’'un trem-
blement de la structure ;

d) on intégre le champ de pression ainsi déterminé de maniére a obtenir
les efforts et moments globaux engendrés par le tremblement ;

e) a I'aide de ces efforts et moments globaux, on calcule des efforts que
doit supporter la structure, ces efforts étant composés d’efforts aéro-
dynamiques dus au tremblement, d’efforts aérodynamiques induits,
d’efforts inertiels et d’efforts d’amortissement ; et

f) on détermine les charges critiques dues au tremblement & |'aide des ef-
forts calculés a I'étape e).

Ainsi, grace a I'invention, on est en mesure de déterminer, de fa-
con particulierement fiable et précise, a I'aide d'un procédé semi-empirique

qui est basé sur des essais réalisés en soufflerie, les charges critiques qui

sont engendrées par un tremblement sur une structure, essentiellement
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une surface portante (telle que notamment un empennage horizontal) d'un

avion, en particulier d’'un avion de transport.

Selon l'invention, comme précisé ci-dessous, pour déterminer les
charges critiques, on tient compte du fait que les efforts aérodynamiques
instationnaires en condition de tremblement sont composés, a la fois, des
efforts provoqués par l'instabilité naturelle de I'écoulement (existant en
I’absence de mouvements de la structure considérée) et des efforts induits
par les mouvements de la structure.

De facon avantageuse, a |’étape b), on détermine les zones de dé-
collement de I’écoulement, en utilisant également des données obtenues a
partir de simulations, de préférence de type CFD (« Computational Fluid
Dynamics » en anglais).

En outre, avantageusement, a I'étape c), on détermine des signaux
de pression instationnaire supplémentaires a I'aide d‘une amplitude inter-
polée de signaux de pression obtenus a I'étape a), et d'une phase aléatoire
intercorrélée. De préférence :

- on détermine lesdits signaux de pression instationnaire supplémentaires,
3 I'aide de fonctions analytiques illustrant des corrélations spatiales en-
tre les différents signaux ; et/ou

— lesdits signaux de pression instationnaire supplémentaires sont définis
aux intersections d‘une grille prédéterminée qui est associée a ladite
structure.

De plus, avantageusement, a I'étape c), on transpose les signaux
de pression instationnaire supplémentaires de conditions relatives aux es-
sais en soufflerie en conditions de vol (réelles).

Par ailleurs, de facon avantageuse :

— & l'étape d), on intégre tout d’abord le champ de pression selon la corde

de ladite structure, puis on intégre le résultat obtenu selon I'envergure
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de la structure, de maniére & obtenir lesdits efforts et moments glo-
baux ; et/ou

- & l'étape e), on utilise un modeéle d’éléments finis et un modéle
d'aérodynamique qui prend en compte les effets de I'aérodynamique in-
duite par la vibration de la structure.

En outre, pour déterminer les charges critiques dues & un tremble-
ment sur une structure correspondant & un empennage horizontal de
I’avion, a |'étape f) :

— on applique a droite et & gauche de |'avion la méme excitation ;

— on réalise un balayage avec un déphasage constant ; et

— on introduit un délai dans les signaux.

La présente invention concerne également un dispositif pour dé-
terminer des charges critigues dues a un tremblement sur une structure,
en particulier une surface portante telle qu’un empennage horizontal, d’'un
avion et notamment d’un avion de transport.

Selon l'invention, ledit dispositif est remarquable en ce qu’il com-
porte :

- des premiers moyens pour réaliser des essais en soufflerie sur une ma-
quette d’un avion, lesdits essais consistant a simuler des conditions
pour lesquelles apparait un décollement sur au moins une partie d'une
surface de I’avion, et a réaliser pour ces conditions des mesures a l'aide
de capteurs de pression stationnaire, de capteurs de pression instation-
naire et d’accélérdmétres qui sont agencés sur ladite maquette ;

— des deuxiémes moyens pour déterminer, a I'aide d’au moins certaines
de ces mesures, des zones de décollement de |'écoulement sur ladite
structure de l'avion ;

— des troisitmes moyens pour réaliser une modélisation aérodynamique
afin de déterminer, a I'aide de mesures réalisées lors des essais en souf-

flerie, dans les zones de décollement déterminées par lesdits deuxiemes
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moyens, un champ de pression qui est générateur d’un tremblement de
la structure ;

— des quatriémes moyens pour intégrer le champ de pression ainsi déter-
miné de maniére a obtenir les efforts et moments globaux engendrés
par le tremblement ;

— des cinquidmes moyens pour calculer, a l'aide de ces efforts et mo-
ments globaux, des efforts que doit supporter la structure, ces efforts
étant composés d’efforts aérodynamiques dus aux tremblements,
d'efforts aérodynamiques induits, d‘efforts inertiels et d’efforts
d’amortissement ; et

— des sixitmes moyens pour déterminer les charges critiques dues au
tremblement & |'aide des efforts calculés par lesdits cinquiémes
moyens.

Les figures du dessin annexé feront bien comprendre comment
I'invention peut &tre réalisée. Sur ces figures, des références identiques
désignent des éléments semblables.

La figure 1 est le schéma synoptique d’un dispositif conforme a
I'invention.

La figure 2 montre un écoulement susceptible d’engendrer un

tremblement sur une structure d’'un avion.

Q-

La figure 3 montre schématiquement une grille qui est associee

Qv

une structure particuliére et qui est utilisée par un dispositif conforme
I'invention.

La figure 4 est une illustration graphique permettant de mettre en
évidence les différents efforts et moments qui sont engendrés au niveau
d’un empennage horizontal soumis & un tremblement.

Le dispositif 1 conforme a l'invention et représenté schématique-
ment sur la figure 1 est destiné & déterminer des charges critiques qui

sont engendrées par un tremblement sur une structure particuliere S d'un



10

15

20

25

2946430

avion A, en particulier sur un empennage horizontal ou une autre surface

portante de |'avion A.

Selon I'invention, ledit dispositif 1 comporte des moyens usuels 2
pour réaliser des essais en soufflerie sur une maquette de I'avion consi-
déré. Ces moyens 2 comportent tous les éléments usuels permettant de
créer les conditions que I'on désire simuler et de faire les mesures néces-
saires. Ces moyens 2 comportent, notamment, des capteurs de pression
stationnaire, des capteurs de pression instationnaire et des accélérométres
qui sont agencés sur la maquette utilisée pour les essais, au niveau de la
structure S considérée.

Selon l'invention, lors de ces essais, on simule des conditions,
pour lesquelles est engendré un décollement sur au moins une partie d'une
surface de 'avion A et on réalise alors des mesures a |'aide desdits cap-
teurs et desdits accélérométres. Ces mesures peuvent étre enregistrées et
stockées sur un moyen de stockage 3 usuel, afin de pouvoir étre resti-
tuées lors du traitement des résultats obtenus au cours des essais en
soufflerie.

Le dispositif 1 comporte également une unité de calcul UC qui
peut recevoir les informations stockées dans ledit moyen de stockage 3,
comme illustré par une liaison L sur la figure 1. Cette unité de calcul UC
comporte :

— des moyens 4 pour déterminer, a I'aide d’au moins certaines des mesu-
res réalisées lors des essais, des zones de décollement de I'écoulement
sur ladite structure S de l'avion A ;

— des moyens 5 qui sont reliés par |'intermédiaire d'une liaison 6 auxdits
moyens 4 et qui sont formés de maniére a réaliser une modélisation aé-
rodynamique afin de déterminer, a I’aide de mesures réalisées lors des

essais en soufflerie, dans les zones de décollement déterminées par les-
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dits moyens 4, un champ de pression qui est générateur d’un tremble-
ment de la structure S ;

— des moyens 7 qui sont reliés par I'intermédiaire d'une liaison 8 auxdits
moyens 5 et qui sont formés de maniére a intégrer le champ de pres-
sion déterminé par lesdits moyens 5, afin d’obtenir des efforts et mo-
ments globaux engendrés par le tremblement ;

— des moyens 9 qui sont reliés par I'intermédiaire d'une liaison 10 auxdits
moyens 7 et qui sont formés de maniére & calculer, & l'aide de ces ef-
forts et moments globaux, les efforts que doit supporter la structure S.
Ces efforts sont composés d'efforts aérodynamiques dus au tremble-
ment, d'efforts aérodynamiques induits, d'efforts inertiels et d'efforts
d’amortissement, comme précisé ci-dessous ; et

— des moyens 11 qui sont reliés par I'intermédiaire d'une liaison 12 aux-
dits moyens 9 et qui sont formés de maniére & déterminer les charges
critiques dues au tremblement & I'aide des efforts calculés par lesdits
moyens 9.

Le dispositif 1 peut également comporter des moyens 13, par
exemple des moyens d’affichage ou d'impression, qui sont reliés par
I'intermédiaire d’une liaison 14 a ladite unité de calcul UC et qui sont des-
tinés a présenter & un opérateur (notamment sur un écran ou un support
papier) les résultats obtenus a I’aide de la présente invention.

Ces résultats (qui indiquent donc les charges critiques dues a un
tremblement sur la structure S considérée de |'avion A) peuvent notam-
ment étre utilisés par des concepteurs d’avion pour en tenir compte lors
de la conception d’une structure S et/ou d'un avion A. Ces résultats peu-
vent également étre utilisés pour prévenir le pilote de I’avion A des condi-
tions de vol pour lesquelles apparait le tremblement, afin qu’il fasse le né-

cessaire pour éviter I’apparition de ces conditions au cours d"un vol.



10

16

20

25

2946430

Le dispositif 1 conforme a I'invention est donc en mesure de dé-
terminer, de facon particuliérement fiable et précise, a I'aide d'un procédé
semi-empirique (précisé ci-dessous) qui est basé sur des essais réalisés en
soufflerie, les charges critigues qui sont engendrées par un tremblement
sur une structure S, essentiellement une surface portante (telle que no-
tamment un empennage horizontal) d’un avion A, en particulier d’un avion
de transport.

Selon l'invention, comme précisé ci-dessous, pour déterminer les
charges critiques, le dispositif 1 tient compte du fait que les efforts aéro-
dynamiques instationnaires en condition de tremblement sont composeés, a
la fois, des efforts provoqués par l'instabilité naturelle de |'écoulement
(existant en I’absence de mouvements de la structure S considérée) et des
efforts induits par les mouvements de la structure S.

Les moyens 4 déterminent la taille et la position du décollement
sur la structure S, & I'aide de mesures de pression stationnaire et de me-
sures de pression instationnaire. Dans un mode de réalisation particulier,
lesdits moyens 4 utilisent pour déterminer les zones de décollement de
I’écoulement sur la structure considérée (c’est-a-dire les zones ou
I’écoulement est séparé), en plus des mesures réalisées lors des essais,
des données obtenues a I’aide de simulations, de préférence de type CFD.

Dans I'exemple de la figure 2, il apparait un décrochage sur une
aile 15 d’un avion A (présentant un fuselage 16), et I'excitation aérodyna-
mique E qui en découle agit sur la partie P de I'empennage horizontal S,
située a l'arriére de cette zone de décrochage.

Dans les situations considérées dans la présente invention, la mo-
délisation de la force excitatrice présente un probléme. Pour déterminer les
forces aérodynamiques, le dispositif 1 utilise les mesures réalisées lors des
essais a l'aide des capteurs de pression instationnaire. Ces traitements

nécessitent toutefois un nombre minimal de mesures de pression insta-
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tionnaire pour permettre de prédire les charges. Or, en raison de limita-
tions géométriques, techniques et financiéres, le nombre de capteurs de
pression instationnaire installés sur la maquette lors des essais en souffle-
rie est trop faible pour obtenir le résultat escompté. Aussi, pour remédier a
ce probléme, la présente invention prévoit, au niveau des moyens 5 du
dispositif 1, de modéliser des signaux supplémentaires. Plus précisément,
ces signaux de pression supplémentaires sont déterminés par lesdits
movyens 5 & partir d'une amplitude interpolée des spectres de pression ex-
périmentaux, et d’une phase aléatoire mais inter-corrélée. L’interpolation
est faite sur une grille G, telle que représentée sur la figure 3, qui est ba-
sée sur 'instrumentation des essais en soufflerie.

Lesdits moyens 5 déterminent lesdits signaux de pression insta-
tionnaire supplémentaires & l'aide de fonctions analytiques illustrant des
corrélations spatiales entre différents signaux. Les corrélations cor(x, y)

sont calculées & |I'aide de I’expression suivante :

cor(x,y) = C{x, y)/ {/C(x,x).Cly, y)

dans laquelle :
~ X représente la direction le long de la corde de la structure S ; et
— y représente la direction le long de I'envergure de la structure S.

De plus, ona:
n-1
Cix, y) = (1/(n = D) xi).y)
i=1

C(x, y) est égal :
— a1, siles signaux sont en phase ;
— a0, si les signaux sont en quadrature de phase ; et
— & —1, siles signaux sont en opposition de phase.
Les corrélations sont trés fortes entre des capteurs qui sont pro-

ches les uns des autres. Les corrélations dans la direction de la corde, mi-
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ses en évidence par un paramétre xn, peuvent étre représentées par une
fonction analytique. Cette fonction de corrélation est la suivante :
corx = cos(8.xn).exp(— 2/ xnl)

Le cosinus (cos) représente la différence de phase entre les si-
gnaux de pression dans la direction de la corde. La partie exponentielle
(exp) illustre la perte d’informations lorsque la distance entre deux cap-
teurs augmente. Le paramétre xn est un parametre semi-empirique qui de-
pend du nombre de Strouhal n :
n=f.L/V

Dans cette expression :

- f est la fréquence ;
— L est la longueur caractéristique ; et
- V est la vitesse infinie.

Le paramétre xn dépend également de la distance géométrique dx
entre les capteurs et de la taille /x du décollement, les deux dans la direc-
tion de la corde.

Ce paramétre xn peut étre exprimé par |’équation suivante :

xn = (dx/ £x) /(0 + nO)/ nmax+ nO)

dans laquelle :

dx représente donc la distance entre deux capteurs dans la direction de

la corde ;

/x est donc la taille du décollement dans la direction de la corde ;

n est le nombre de Strouhal ; et

nO et nmax sont des constantes empiriques.

Une représentation équivalente peut étre mise en ceuvre dans la di-
rection de I'envergure, & I'aide d'un paramétre yn. Dans ce cas, la fonc-
tion analytique peut étre définie comme suit :

cory=exp(—1,5.| yn|).
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Dans ce cas, il existe uniquement une perte d'informations dans la
direction de I'envergure. |l n'existe pas de différence de phase significative
entre les signaux de pression dans la direction de I’envergure. Les corréla-
tions en corde et en envergure montrent un comportement symétrique.
Elles sont indépendantes du signe de la distance dx.

Pour modéliser les signaux de pression supplémentaires, il convient
tout d’abord de déterminer les positions des capteurs associés. Pour ce
faire, on définit une grille G qui comporte un signal & chacune de ses in-
tersections I et qui est associée a la structure S, comme représenté sur la
figure 3. Le nombre de signaux peut étre augmenté en ajoutant des sec-
tions supplémentaires dans la grille G de maniére a disposer de suffisam-
ment d’informations pour obtenir des forces convergentes.

Les signaux de pression instationnaire supplémentaires (virtuels)
sont définis par une amplitude qui est interpolée entre les signaux de pres-
sion instationnaire expérimentaux (mesurés) et une phase aléatoire qui suit
les fonctions de corrélation spatiale corx et cory dans les directions de la
corde et de I’envergure. Ainsi, les nouveaux signaux de pression contien-
nent les caractéristiques essentielles des mesures, a savoir le niveau
d’énergie, la distribution de fréquence, le caractére aléatoire de la phase et
la corrélation entre les signaux.

Les signaux de pression instationnaire supplémentaires dépendent
des conditions d’écoulement, et en particulier du nombre de Mach et du
nombre de Reynolds. Les conditions de vol étant différentes des condi-
tions expérimentales, les moyens 5 doivent transposer les signaux de
pression, & partir des conditions d’essais en soufflerie (illustrées par les
mesures) en conditions de vol, afin que les charges finales prédites repré-
sentent des conditions réelles. Par cette transposition, on obtient alors le

champ de pression qui doit &tre transmis aux moyens 7.
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Pour réaliser cette transposition, lesdits moyens 5 peuvent, par
exemple, tenir compte de la fréquence et des valeurs de moyenne quadra-

tique divisées par la fréquence, et utiliser I'expression suivante :
Jn.Fn) = Ap./(pdyn.\/g)
dans laquelle :

- .Jn.F(n) est un parameétre instationnaire de la soufflerie ;

Ap est la moyenne quadratique du champ de pression selon une bande

Af de fréquences f ;

pdyn est la pression dynamique ; et

e =Af/f.

Le champ de pression engendré de la maniére précitée par les
moyens 5 est transmis aux moyens 7 pour gu’ils I'intégrent. Pour ce faire,
lesdits moyens 7 intégrent :

— tout d’abord, ledit champ de pression, selon la corde de la structure S,
sur chaque section de la structure S, de maniére & obtenir une valeur
par section ; et

- puis, cette valeur par section, selon I'envergure de la structure S, de
maniére a obtenir les efforts et moments globaux recherchés, qui sont
illustrés par une expression Fexci(t).

On notera que le tremblement engendre la force excitatrice aéro-
dynamique instationnaire Fexci(t) sur la structure S de l'avion A. Le
mouvement résultant induit une force induite Find(t). Les deux forces
Fexci(t) et Find(t) agissent toutes deux sur la structure S et générent le
tremblement. Comme la force Fexci(t) est insensible aux vibrations de la
structure S, elle est considérée comme indépendante de la force induite
Find(t). Ladite force induite Find(t) est prise en compte par I'équation (2)

ci-dessous.
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A l'aide de la force excitatrice aérodynamique instationnaire
Fexci(t), les moyens 9 calculent les efforts que doit supporter la structure

S, en utilisant I'équation aéroélastique (1) usuelle suivante :
[u}a} + [8}Ha} + r}a} = pdyn FGMM, k)}a} + o] -Fexci}

avec

pdynJFGM(M, k)l{a} + [6].{Find} (2)

dans laquelle :

— [u] est une matrice de masse modale ;

[B] est une matrice d’amortissement modale ;

[y] est une matrice de rigidité modale ;

[FGM(M, k] représente les forces de mouvements généralisées ;

[®] est une matrice de modes propres ;

{q} représente les coordonnées modales ;

pdyn est la pression dynamique ; et

T illustre la transposée.

Ladite équation (1) qui permet donc aux moyens 9 de calculer les
efforts (illustrés par I'expression [yl.{q}) que doit supporter la structure S
comporte :

— une expression illustrant les efforts aérodynamiques dus au tremble-
ment : [®]".{Fexci} ;

— une expression illustrant les efforts aérodynamiques induits :
[FGM(M,K)1.{q} ;

— une expression illustrant les efforts inertiels : [u].{g} ; et

— une expression illustrant les efforts d’amortissement : [Bl.{q}.

Lors des essais en soufflerie, pour une structure S telle qu'un em-
pennage horizontal qui est monté des deux c6tés du plan vertical médian
de symétrie de I'avion A, uniquement la partie située d'un coté de ce plan

est équipée de capteurs de sorte que le dispositif 1 permet de déterminer
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3 I'aide des moyens 2, 4, 6, 5, 7 et 9, uniquement I’excitation Fexci d'un
seul c6té de I'avion.

Dans une telle situation, lesdits moyens 11 sont formés de ma-
niére A déterminer les charges a soutenir par toute la structure S en trem-
blement, & partir d’informations recues relatives & une excitation F1 d'un
seul coté.

Dans le cas particulier du tremblement d’'un empennage horizontal,
un seul ou les deux c6tés de |'empennage peuvent étre soumis au trem-
blement. Aussi, pour déterminer les cas les plus critiques pour cette struc-
ture S particuliére, les moyens 11 sont formés de maniére :

— a appliquer & droite et a gauche la méme excitation (charge symétri-
que) : F2=F1 ;
— 3 faire un balayage avec un déphasage constant avec comme cas le

plus critique F2= —F1 qui est équivalent & un déphasage de 180° ;

|
Q)

introduire un délai AT dans les signaux : F2=F1 (t-AT) ; et
— & générer a partir de F1 un signal décorrélé mais avec le méme contenu
fréquentiel (F1') : —F2=F1"(t-AT).

Les analyses aéroélastiques permettent de calculer les forces aux
points de fixation 17 et 18 de I'empennage horizontal S au fuselage 16 de
maniére & pouvoir calculer le moment de roulis Mx. Il est possible que les
deux excitations soient indépendantes et qu’elles soient décorrélées.

Comme représenté sur la figure 4, 'empennage horizontal peut
étre soumis d’un c6té & une force F1 et de 'autre c6té a une force F2.
Lesdites forces F1 et F2 peuvent étre décorrélées ou non (nature aléa-
toire). Les moyens 11 permettent de calculer le moment de roulis Mx a
I’aide de |I'expression suivante :

Mx=MA1+FA1.r1 +MA2+FA2.r2

dans laquelle :

- rreprésente la distance ;
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I'indice 1 correspond & un c6té (S1) et I'indice 2 a 'autre cété (S2) de
la structure S ;

F1 et F2 représentent les efforts aérodynamiques et les efforts induits
appligués a l'avion ;

FA2 et FA1 représentent les forces qui doivent étre supportées au ni-
veau des emplantures 17 et 18 des deux parties ST et S2 de
I'empennage horizontal S ; et

les moments MA1 et MA2 représentent les moments qui doivent étre

supportés auxdites emplantures 17 et 18.
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REVENDICATIONS

1. Procédé pour déterminer des charges critiques dues a un trem-

blement sur une structure (S) d’un avion (A},

caractérisé en ce que :

a) on réalise des essais en soufflerie sur une maquette d’un avion, lesdits
essais consistant :

— 3 simuler des conditions pour lesquelles apparait un décollement sur
au moins une partie d’une surface de l'avion (A) ; et

— & réaliser, pour ces conditions, des mesures a l'aide de capteurs de
pression stationnaire, de capteurs de pression instationnaire et
d’accéléromeétres qui sont agencés sur ladite maquette ;

b) & I'aide d’au moins certaines de ces mesures, on détermine des zones
de décollement de I'écoulement sur ladite structure (S) de 1'avion (A) ;
c) on réalise une modélisation aérodynamique pour déterminer, a l’aide de
mesures réalisées a |'étape a), dans les zones de décollement détermi-
nées a |'étape b), un champ de pression qui est générateur d'un trem-

blement de la structure (S) ;

d) on intégre le champ de pression ainsi déterminé de maniére a obtenir
les efforts et moments globaux engendrés par le tremblement ;

e) a I'aide de ces efforts et moments globaux, on calcule des efforts que
doit supporter la structure (S), ces efforts étant composés d’efforts aé-
rodynamiques dus au tremblement, d’efforts aérodynamiques induits,
d’efforts inertiels et d’efforts d’amortissement ; et

f) on détermine les charges critigues dues au tremblement a I’aide des ef-
forts calculés a I'étape e).

2. Procédé selon la revendication 1,
caractérisé en ce qu’a |'étape b), on détermine les zones de décollement

de I'écoulement, de plus a I'aide de données obtenues a partir de simula-

tions.
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3. Procédé selon I'une des revendications 1 et 2,
caractérisé en ce qu’a |'étape c), on détermine des signaux de pression
instationnaire supplémentaires a |'aide d’une amplitude interpolée de si-
gnaux de pression obtenus & I'étape a), et d'une phase aléatoire intercor-
rélée.

4. Procédé selon la revendication 3,
caractérisé en ce qu’a I'étape c), on détermine lesdits signaux de pression
instationnaire supplémentaires a 1'aide de fonctions analytiques illustrant
des corrélations spatiales entre les signaux.

5. Procédé selon la revendication 4,
caractérisé en ce que lesdits signaux de pression instationnaire supplé-
mentaires sont définis aux intersections d’une grille (G) prédéterminée qui
est associée a ladite structure (S).

6. Procédé selon I'une quelconque des revendications précédentes,
caractérisé en ce qu’a I'étape c), on transpose les signaux de pression ins-
tationnaire supplémentaires de conditions particuliéres relatives aux essais
en soufflerie en conditions de vol.

7. Procédé selon I'une quelconque des revendications précédentes,
caractérisé en ce qu’a |'étape d), on intégre tout d'abord le champ de
pression selon la corde de ladite structure (S), puis on intégre le résultat
obtenu selon I'envergure de la structure (S), de maniére & obtenir lesdits
efforts et moments globaux.

8. Procédé selon |'une quelconque des revendications précédentes,
caractérisé en ce qu’a |'étape e), on utilise un modéle d'éléments finis et
un modéle d’aérodynamique qui prend en compte les effets de

I’aérodynamique induite par la vibration de la structure (S).
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9. Procédé selon I'une quelconque des revendications précédentes,
caractérisé en ce que, pour déterminer les charges critiques dues a un
tremblement sur une structure représentant un empennage horizontal (S)
de I'avion, a l'étape f) :

— on applique a droite et a gauche de 'avion la méme excitation ;

- on réalise un balayage avec un déphasage constant ; et

— on introduit un délai dans les signaux.

10. Dispositif pour déterminer des charges critiques dues a un
tremblement sur une structure (S) d'un avion (A),
caractérisé en ce qu'il comporte :

- des premiers moyens (2) pour réaliser des essais en soufflerie sur une
maquette d'un avion, lesdits essais consistant & simuler des conditions
pour lesquelles apparait un décollement sur au moins une partie d’une
surface de l'avion (A), et a réaliser pour ces conditions des mesures a
I’aide de capteurs de pression stationnaire, de capteurs de pression ins-
tationnaire et d’'accélérometres qui sont agencés sur ladite maquette ;

— des deuxiémes moyens (4) pour déterminer, a I'aide d’au moins certai-
nes de ces mesures, des zones de décollement de |'écoulement sur la-
dite structure (S) de I'avion (A) ;

— des troisidmes moyens (5) pour réaliser une modélisation aérodynami-
que afin de déterminer, a I'aide de mesures réalisées lors des essais en
soufflerie, dans les zones de décollement déterminées par lesdits
deuxiémes moyens (4), un champ de pression qui est générateur d’'un
tremblement de la structure (S) ;

- des quatriemes moyens (7) pour intégrer le champ de pression ainsi dé-
terminé de maniére a obtenir les efforts et moments globaux engendrés
par le tremblement ;

- des cinquiémes moyens (9) pour calculer, a I'aide de ces efforts et mo-

ments globaux, des efforts que doit supporter la structure (S), ces ef-



2946430

19

forts étant composés d’efforts aérodynamiques dus au tremblement,
d’efforts aérodynamiques induits, d‘efforts inertiels et d’efforts
d’amortissement ; et

— des sixiémes moyens (11) pour déterminer les charges critiques dues au
tremblement a I’aide des efforts calculés par lesdits cinquieémes moyens

(9).
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Fig. 1
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Fig. 3

Fig. 4
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