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Description

Titre de l'invention : Avion a suspension instrumentée

Domaine technique de I’invention

Le présent document concerne le domaine aéronautique. I concerne plus particu-
lierement le domaine des suspensions des turboréacteurs au fuselage d’un avion.
Etat de la technique antérieure

La figure 1 représente un turboréacteur 10 a double flux comprenant d’amont en aval
une roue de soufflante 12, un compresseur basse pression 14, un compresseur haute
pression 16, une chambre de combustion 18, une turbine haute pression 20, une turbine
basse pression 22. Un carter inter-compresseurs 24 sépare axialement le compresseur
basse pression et le compresseur haute pression. Ce carter inter-compresseurs 24
comprend une virole annulaire externe 26 délimitant radialement vers Uintérieur la
veine d’écoulement du flux d’air secondaire (fleche B). Egalement, un carter inter-
médiaire 28 comprend une virole annulaire externe 30 reliée a son extrémité amont a
un carter de soufflante 32 entourant la roue de soufflante 12. Enfin, un carter
d’échappement 34 est formé a I’extrémité aval de la turbine basse pression 22 et
comporte une virole annulaire externe 36 délimitant radialement vers I’extérieur le flux
d’air annulaire primaire (fleche A).

Classiquement, le turboréacteur 10 peut €tre suspendu a 1’avant au fuselage par des
moyens de suspension reliés a la virole annulaire externe 30 du carter intermédiaire 28
ou bien par des moyens de suspension reliés a la virole annulaire externe 26 du carter
24 inter-compresseurs. Le turboréacteur est également suspendu a son extrémité aval
par U'intermédiaire de moyens de suspension reliés a la virole annulaire externe 36 du
carter d’échappement 34.

Pour répondre aux normes de sécurité en vigueur en termes de tenue mécanique des
moyens de suspension, I’approche classiquement utilisée consiste a apporter la dé-
monstration de la capacité de ces moyens de suspension 38 a tenir mécaniquement en
cas d’une rupture autorisée. A cette fin, les moyens de suspension sont souvent surdi-
mensionnés, ce qui a un impact non négligeable sur la masse embarquée. Par ailleurs,
comme représenté en figure 2, le carter intermédiaire 28 comprend classiquement trois
chapes 40, 42, 44 espacées circonférentiellement. Une premiere 40 et une seconde 44
chape permettent la fixation d’une premiere 46 et d’une seconde 48 bielle a un support
50 de fixation au fuselage de 1’avion. Une troisieme chape 42 intercalaire est reli€é di-
rectement avec un jeu au support 50 et permet d’assurer une fixation de sécurité qui
n’est donc opérationnelle qu’en cas de défaillance de I’une et/ou 1’autre des premicre

40 et seconde 44 bielles. On comprend donc que cette chape intercalaire 42 ajoute une
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masse au turboréacteur. La figure 3 illustre la méme problématique au niveau du carter
d’échappement 34 qui comprend deux bielles 40, 44 de liaison aux moyens de
suspension et une chape de sécurité 42.

Résumé de l'invention

A cette fin, il est propos€ un avion comprenant au moins un turboréacteur relié a un
fuselage de I’avion par des moyens de suspension et des moyens de mesure de la
contrainte a laquelle sont soumis les moyens de suspension, ces moyens de mesure
étant reliés a des moyens de commande électronique du turboréacteur, lesdits moyens
de suspension étant conformés de manicre a comprendre au moins une zone de plus
grande faiblesse structurelle et les moyens de mesure étant positionnés de maniere a
mesurer la contrainte au niveau de ladite zone de plus grande faiblesse structurelle.

Selon le présent document, on ajoute des capteurs au niveau de points de faiblesse
prédéterminés des moyens de suspension de sorte qu’en cas de formation d’une fissure
celle-ci se formera de maniere privilégié€e a cet endroit. Le placement des capteurs
permet ainsi de mesurer 1’éventuelle propagation d’une fissure au niveau de la zone de
plus grande faiblesse.

La liaison des moyens de mesure aux moyens de commande €lectronique du turbo-
réacteur permet de stocker le/les informations en provenance des moyens de mesure et
ainsi de vérifier 1’ état structurel des moyens de suspensions au fur et & mesure des
cycles de vol.

Selon une autre caractéristique, les moyens de suspension peuvent comprendre un
support de liaison a I’avion et deux bielles de liaison du support a une picce
structurante de liaison a I’avion. Cette piece structurante peut €tre un pylone par
exemple.

Chaque bielle peut comprendre au moins une zone de plus grande faiblesse.

La présente divulgation concerne aussi un procédé de surveillance de I’état structurel
des moyens de suspension de 1’avion tels que décrits précédemment, comprenant les
étapes suivantes :

a. Mesurer la valeur de contrainte a laquelle sont soumis les moyens de suspension,

b. Comparer la valeur de contrainte a un seuil stocké en base de données.

Par ailleurs, 1’étape a) est réalisée lors d’une phase de vol durant laquelle les moyens
de suspension subissent un maximum de contrainte.

La phase de vol faisant office de référentiel est avantageusement le décollage. En
effet, le décollage étant une phase de vol ol la charge est maximale pour les moyens de
suspension, il est préférable de faire la mesure de la contrainte durant cette phase de
vol (recalage envisagé avec la mesure de la poussée du moteur comme référentiel). On

notera qu’il serait aussi possible de faire la mesure de contrainte a 1’atterrissage, ce qui
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nécessiterait de prendre en considération la contrainte due a I’impact de I’avion avec le

sol dans la mesure de contrainte, ce qui n’est pas nécessaire au décollage.
Les valeurs de contrainte obtenues des moyens de mesures peuvent étre corrélées

avec des informations provenant d’une centrale inertielle.

Selon le présent document, le procédé selon I’invention peut comprendre une in-
dication de la génération d’un signal en cas de dépassement du seuil. Ainsi, ce signal
permettra de prévoir une opération de maintenance pouvant consister en un controle,
une réparation ou un remplacement des moyens de suspension.

L’invention sera mieux comprise et d’autres détails, caractéristiques et avantages de
I’invention apparaitront a la lecture de la description suivante faite a titre d’exemple

non limitatif en référence aux dessins annexés.

Breve description des figures

[fig.1], déja décrite précédemment, est une vue schématique en coupe d’un turbo-
réacteur ;

[fig.2] et

[fig.3] d€ja décrites précédemment, sont des vues schématiques en perspective d’une
suspension au niveau d’un carter d’échappement ;

[fig.4] et

[fig.5] sont des vues schématiques de moyens de suspension selon deux réalisations ;

[fig.6] est un graphe montrant I’évolution de la contrainte durant un cycle de vol
complet comprenant, le décollage, la croisicre et I’atterrissage ;

[fig.7] est un graphe illustrant I’évolution de la contrainte (en ordonnée) au niveau
des moyens de suspension au cours de plusieurs vols successifs en cas d’initiation
d’une fissure (en abscisse).

Description détaillée de I’invention

Selon le présent document, 1’avion comprend des moyens de suspension 52a, 52b
présentant une conformation particuliere permettant un suivi au cours du temps de
I’évolution de la contrainte et par suite la propagation d’une fissure au niveau des
moyens de suspension 52a, 52b.

Comme décrit en référence a la figure 1, les moyens de suspension 52a, 52b com-
prennent un support 54 de liaison au fuselage de 1’avion, ce support 54 comprend deux
extrémités circonférentiellement opposées I’une a 1’autre comportant chacune un
orifice 56 de fixation d’une premiere extrémité d’une biellette 58, 60, 62, 64. Chaque
biellette 58, 60, 62, 64 est reliée a un carter du turboréacteur, qui peut &tre un carter
d’échappement ou un carter intermédiaire comme décrit précédemment, par une
seconde extrémité de la biellette 58, 60, 62, 64 laquelle est fixée sur une chape du
carter.
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Dans une premicre réalisation de 1’invention représentée en figure 4, chaque biellette
58, 60 comprend au moins une zone 66 de plus grande faiblesse mécanique, c’est a
dire une zone privilégiée pour la propagation d’une fissure. Ainsi, ’ajout d’une telle
zone 66 permet de guider I’éventuelle formation d’une crique/fissure au niveau de
ladite zone 66 donnée de la biellette 58, 60. Il peut €tre envisagé d’avoir plusieurs
zones privilégi€es sur une méme picce.

Ainsi, chaque biellette 58, 60 comprend deux flancs amont 67 et aval 68. Chaque
flanc 67, 68 comprend un renfoncement 66. Dans le cas présent chaque renfoncement
66 présente un bord incurvé concave mais d’autres formes sont possibles.

Selon la présente divulgation, des moyens de mesure 70a, 72a de la contrainte des
moyens de suspension sont fournis. Les moyens de mesure 70a, 72a sont reliés a des
moyens de commande électronique 74 du turboréacteur 10 connus sous I’acronyme
anglais de FADEC (Full Authority Digital Engine Control) Ces moyens de mesure
70a, 72a comprennent un capteur de contrainte, telle qu’une jauge de contrainte, qui est
agencé sur chaque biellette 58, 60. Ce capteur 70a de contrainte présente une forme
allongée et peut €tre positionné sur une face 76 de la biellette 58 assurant la jonction
entre les deux flancs 67, 68 (figure 4). Le capteur 72a peut aussi €tre positionné de
maniere a s’étendre sur un flanc 68 d’une biellette 60 et de maniere a recouvrir le ren-
foncement 66 comme représenté sur la figure 4. Bien évidemment, il serait possible
d’avoir plusieurs capteurs par biellette. Un positionnement identique des capteurs 70a,
72a sur les biellettes 58, 60 est encore possible et appartient a la présente divulgation.

La figure 5 représente €également un support 54 et deux biellettes 62, 64. Dans cette
configuration, chaque biellette 62, 64 comprend un seul renfoncement 66 qui présente
un bord incurvé concave qui est formé dans un flanc aval 68 mais qui pourrait aussi
étre le flanc amont 67. Chaque biellette 62, 64 comprend un seul capteur 70b, 72b.
Pour une premiere biellette 62 (figure 5), le capteur 70b est agencé sur une face 76 de
jonction des flancs amont 67 et aval 68. Pour la seconde biellette 72b (figure 5), le
capteur 72b est agencé sur le flanc aval 68 portant le renfoncement 66 et le recouvre de
maniere similaire a ce qui a été décrit en référence a la figure 4.

L’intégration de capteur 70a, 72a, 70b, 72b comme proposé ci-dessus permet de
réaliser une surveillance au cours du temps de 1’état structurel des moyens de
suspension du turboréacteur au fuselage de I’avion.

La figure 6 illustre la contrainte en ordonnée en Newton en fonction du temps en
unité arbitraire pour un cycle de vol complet. On peut observer que la courbe 78
comprend une premiere partie 80 correspondant a la phase de roulage au sol, la
contrainte étant sensiblement nulle. Au décollage en 82, les moteurs sont mis a leur
pleine puissance de sorte que 1’on observe une augmentation de la contrainte. Si on

considere la poussée moteur comme 1’action alors la réaction est 1’effort percu par la
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bielle ce qui explique que la valeur soit négative sur la phase 82. Enfin de décollage, la
contrainte au niveau des moyens de suspension diminue jusqu’a revenir a une valeur
sensiblement nulle en phase de croisiere correspondant a la phase 84. La phase 85
correspond a la phase d’atterrissage et de roulage au sol.

Pour réaliser une surveillance, on réalise ainsi une mesure de la valeur de contrainte a
’aide des capteurs des moyens de suspension (figures 4 et 5). Cette valeur est stockée
en base de données et comparée a une valeur de contrainte également mémorisée dans
une base de données. Le suivi de la valeur de contrainte mesurée par les capteurs au
cours de chaque cycle de vol permet de réaliser le graphe de la figure 7 qui représente
I’évolution de la contrainte en fonction des cycles de vol.

Ainsi, dans le cas illustré sur la figure 7, au fur et a mesure des cycles de vol
successifs, la contrainte mesurée par le ou les capteurs augmente jusqu’a dépasser une
valeur seuil prédéterminée. Le graphe de la figure 7 représente 1’évolution de la
contrainte par rapport a une valeur normale de 100%. Comme on peut le voir, lorsque
la valeur reste comprise aux environs de la valeur normale on peut en déduire que les
moyens de suspensions ne présentent pas défaut (référence 86). Lorsqu’une fissure se
crée et augmente de dimension au fur et a mesure des cycles de vol, on constate que la
contrainte augmente (référence 88)

Au dépassement de la valeur seuil, une alerte est envoyée par les moyens de
commande €lectronique. Cette valeur seuil peut €tre comprise entre 110 et 133 % de la
valeur normale et de préférence de 1’ordre de 120%.

Dans une alternative, il serait possible de mesurer la contrainte sur plusieurs paliers
d’un cycle de vol et d’en obtenir une moyenne. Egalement, I’information de contrainte
mesurée sera corrélée avec les informations d’une centrale inertielle afin que la valeur
de contrainte considérée integre les mouvements de I’avion.

L’intégration de moyens de mesure au niveau d’un point de faiblesse structurelle des
moyens de suspension ainsi que le suivi au cours du temps de 1’évolution de la
contrainte permet d’éviter d’intégrer une chape de secours sur un carter comme dans la
technique antérieure. Il est ainsi possible de réduire la masse embarquée au niveau des
moyens de suspension et au niveau du carter lui-méme. On augmente ainsi le
rendement du module de turbine en réduisant les pertes de charges (suppression d’un

empochement). La conception des pieces embarquées est €également simplifiée.
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Revendications

Avion comprenant au moins un turboréacteur (10) reli€ a un fuselage de
I’avion par des moyens de suspension (52a, 52b) et des moyens de
mesure (70a, 72a, 70b, 72b) de la contrainte a laquelle sont soumis les
moyens de suspension (52a, 52b), ces moyens de mesure (70a, 72a, 70b,
72b) étant reliés a des moyens de commande électronique (74) du turbo-
réacteur, lesdits moyens de suspension (52a, 52b) étant conformés de
maniere a comprendre au moins une zone (66) de plus grande faiblesse
structurelle et les moyens de mesure (70a, 72a, 70b, 72b) étant po-
sitionnés de maniere a mesurer la contrainte au niveau de ladite zone
(66) de plus grande faiblesse structurelle.

Avion selon la revendication 1, dans lequel les moyens de suspension
(52a, 52b) comprennent un support de liaison a I’avion et deux bielles
(58, 60, 62, 64) de liaison du support a une piece structurante de liaison
al’avion.

Avion selon la revendication 2, dans lequel chaque bielle comprend au
moins une zone (66) de plus grande faiblesse.

Procédé de surveillance de 1’état structurel des moyens de suspension de
I’avion selon 1’'une des revendications 1 a 3, comprenant les étapes
suivantes :

a. Mesurer la valeur de contrainte a laquelle sont soumis les moyens de
suspension (52a, 52b),

b. Comparer la valeur de contrainte a un seuil stocké en base de
données.

Procédé selon la revendication 4, dans lequel 1’étape a) est réalisée lors
d’une phase de vol durant laquelle les moyens de suspension subissent
un maximum de contrainte.

Procédé selon la revendication 5, dans lequel la phase de vol est le
décollage.

Procédé selon la revendication 5, dans lequel la phase de vol est
’atterrissage.

Procédé selon I'une des revendications 4 a 7, dans lequel les valeurs de
contrainte obtenues des moyens de mesures sont corrélées avec des in-
formations provenant d’une centrale inertielle.

Procédé selon 1’une des revendications 4 a 8, dans lequel il comprend
une indication de la génération d’un signal en cas de dépassement du

seuil.
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