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by
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RESUME ABSTRACT

Nous avons ddvelopp6 d&s ]a fin des anndes 70 Since the end of the 70ies we have developed,
dans notre logiciel ELFINI des techniques within the frame of our ELFINI software, original
mathdmatiques originales d'identification de techniques for mathematical model identification,
modules, en particulier pour les modules in particular for calibration of dynamic Finite
dynamiques Eldments Finis et pour le recalage des Element models from ground vibration tests and of
modules de charges adrodlastiques stationnaires sur steady aeroelastic loads from flight tests.
les essais en vol.

Nous nous sommes maintenant attaquds au Now we have tackled calibration of unsteady
recalage des charges adrodynamiques airloads from flight vibration tests.
instationnaires sur les essais de vibration en vol.

Sur le plan mathdmatique nous utilisons toujours ]a Mathematically speaking, we keep the same
mdme approche, qui differe notablement des approach, which differs notably from classical least
mdthodes classiques de moindres carrds square methods (minimization of a calculation -
(minimisation d'une "distance" calcul-mesure en measurement "distance" in function of calibration
fonction des param~tres d'ajustement). Nous parameters). We prefer to use a quadratic
prdfdrons utiliser une approche type optimisation optimization type approach with the minimization
quadratique en minimisant une "distance" entre les of a "distance" between calibration parameters and
param~tres d'ajustement et leurs valeurs thdoriques their theoretical or presumed values, constraining
ou pr~sumdes, en forgant la solution A satisfaire les the solution to satisfy measurement reconstitution
indquations de reconstitution des mesures par le by the model at a given accuracy.
module A une pr6cision donnde.
Parmi tous les avantages de cette technique le Among advantages of this technique, the principal
principal est de s'affranchir du probl~me des is to get rid of ill-observable parameters.
param~tres mal observables.

Nous montrons 2 applications en adrodlasticitd: We describe two applications:

- Le recalage des champs de pression - Calibration of steady aerodynamic pressure
adrodynamiques stationnaires par les mesures fields from flight measurements of strain-gage
en vol de rdponses de jauges de contraintes en responses in maneuver, illustrated by an example
manoeuvre, illustrd par un exemple issu de la coming from the calibration of Rafale airloads,
mise au point des charges du RAFALE.

- Le recalage des forces adrodynamiques - Calibration of unsteady airloads from wind
instationnaires sur la mesure en soufflerie, mais tunnel measurements, transposable to flight
transposable en vol, des fr6quences et measurements, of frequencies and dampings of an
amortissements d'une maquette adrodlastique aeroelastic dynamic model of an Airbus type
d'empennage type Airbus. Nous montrons que stabilizer. We show that critical flutter speed is
le calcul de la vitesse critique de Flutter est identified from tests at much lower speed.
recal6 A partir d'essais A vitesse bien inf6rieure.

Nous concluons en pr6sentant les perspectives de As a conclusion we present the future prospects of
ddveloppement de la mdthode. the method.

Paper presented at the RTO AVT Specialists' Meeting on "Structural Aspects of Flexible Aircraft Control",
held in Ottawa, Canada, 18-20 October 1999, and published in RTO MP-36.
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1 INTRODUCTION 1'ONERA (voir notre prdsentation sur ce sujet dans
ce meeting, rd6frence 4).

Par definition l'analyse a6rodiastique couple 2 types
de mod~le qui au depart sont issus de calculs sur
plan: 2 PRINCIPES GENERAUX DES TECH-

NIQUES MATREMATIQUES
- mod~le structural dynamique Eldments Finis de D'IDENTIFI-CATION DE MODELE

l'avion (deformations "souples" de l'avion en
fonction charges ; voir planche 1), Nous nous plagons dans le cas g~ndraI ou nous

disposons des r~sultats de mesures expdrimentales
- mod~le adrodynainique thdorique "lin6arisd" rassemblds dans un vecteur ames, et des m~mes

par m6thode de singularitd etlou Eldments Finis quantitds ar(%), calculdes par un mod~le
Euler, ... , stationnaire et instationnaire (charges numdrique ddpendant de param~tres
aerodynamiques en fonctions des mouvements d'ajustement X.
"rigides" et "souples"),

qu'ele ~unt (oirplache ) e de mo~le de L'approche habituelle en identification de mod~le,
qu'elqe d~un (voir plavinchue"2 en des vibratiosd dont nous allons montrer les inconvdnients en
manrdisiques duxvol avio souppeort des vibationsd particulier pour l'adrodlasticitd, est la m~thode des

sabrolast6(iverg enc~e, Fluttr)oet des calculsde moindres carr~s, avec le principe de minimisation

structurale en manoeuvre, turbulence, etc .. duefnto 'rerEX el om

Une des complexitds de l'analyse adrodlastique est E(X) = X i (a1 X) aj mes) 2

de rendre ces mod~les thdoriques coh~rents avec
les r~sultats expdrimentaux issus: (Hi =facteur de ponddration des diffdrentes

mesures)
- des essais statiques et de vibration au sol,
- des essais en soufflerie, Cette minimisation est traitde par une mdthode
- des essais en vol, de r~ponse en manoeuvre et type Newton, ou la matrice Hessienne de E est

d'excitations vibratoires. approxim~e par:

En rdponse A ce besoin, nous avons d~veloppd [HI] = -i (aayi / a)j)t ((Dcr / axj)
progressivement, depuis la fin des ann~es 70, une
panoplie d'outils dc recalage du mod~le dite matrice de Fisher (voir r~fdrence 4).
structural dynamique et de la partie
stationnaire des charges a~rodynamiques sur les La m~thode ne fait intervenir comme calculs lourds
rdsultats exp~rimentaux. que ceux des a;(X) et des gradients 8cr / a), qui

Ces outils sont fondds sur une technique rdorntcelud de1):sanadprELI vi

math~matique originale d'identification de mod~le rftne1
(voir r~fdrence 2 et 3) ; ils sont intdgrds dans notreLecoxdsfturdepnrai ipuvt
(voirie r df~renc 1). Cette approhe stiexose daFns poser probl~me, est souvent r~solu avec la variante
lesi §d~ec 2) ettt 3prceetepsedn dite "maximum de vraisemblance" (voir r~fdrence

les 2 e 3.5 et 6) ou on it~re la m~thode des moindres carr~s
Nous pressentions que la mEme technique pouvait en prenant comme facteur de pond~ration A chaque
s'appliquer A l'identification des forces itdration l'inverse du carrd de l'erreur de
aerodynamniques instationnaires et permettre le reconstitution de l'itdration pr~cddente.
recalage du calcul des vitesses critiques de Flutter La difficult6 de ces techniques de moindres carrds
par des essais en vol A des vitesses bien inf~rieures est leur impossibilit6 de traiter des param~tres ou
(voir rdfdrence 3). combinaison de param~tres d'ajustement mal

La ~mostrtio devaldit decete aprohe ar observables par les mesures (entrainant la

essais en vol 6tant 6videmment trop risqude, nous iglrtdeamticdeFsr)ccq s e
cas presque g~n~ral avec les param~tresmontrons ici (§ 4) comment nous avons profite d 'autmn q 1aues ge ode

pour la tester de la campagne de validation des ard'autmn na turels"vi d 3 es ).L sodluton
mod~les de flutter en prdsence de jeux m~caniques asodyenam e (v~onir §, 3e et 4).e Lsac souton
par des essais d'une maquette adro~lastique souv~tent pr'conste, en (sousr lespace des vcer
d'empennage "type Airbus" dans la soufilerie S2 de parampres dAj~urstppemet(os nnulespc desl vetrcteu

de Fisher), n'est pas "physique" car elle fait
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d~pendre I'espace des param~tres d'ajustement des pression discrdtis6es dans la base de charges
points de mesures choisies. ELFINI (plusieurs centaines de composantes

pour un champ), pour les effets de chaque degrd
Cet inconvenient nous a amen6 i reformuler de libertd de mouvement rigide (incidence,
compl~tement le problme d'identification sous ddrapage, ... , braquages gouvernes,..)
la forme:

-Les mesures sont directement les rkponses de
- minimiser Z = Q(k - Xj tb) 2  jauges de contraintes rdparties sur l'avion

(quelques centaines), mesurdes pendant un
Z reprdsente une distance entre les valeurs ensemble de manoeuvres d'oscillation de
recherchdes Xj des param~tres d'ajustement et tangage, roulis, d~rapage i fr~quences
leurs valeur X.j th, thdoriques si elles sont issues variables, dites "stimuli" (exemple planche
de calculs ou prdsumdes s'il s'agit de donn~es 2), qui rendent observables les effets de chaque
physiques. degr6 de libertd du mouvement. Pour observer

les effets non 1in~aires de grandes incidences on
- En satisfaisant les indquations: compl~te par des mont~es lentes en facteur de

charge.

Sji mes - Si :5 a, (k) •5 c5 mes + si Le mod~le adro~lastique ELFINI (voir

restitution des mesures par le mod~le A une planche 1) fournit directement la reconstitution
pr~ciion onnd Ci.thdorique de ces mesures a(%) en fonction des
prdcsiondonne ~'param~tres d'ajustement 7, des champs de

Cett miitnsaton ous-ontaines e Zestpression (qui coincident directement avec les

trait~e par une technique d'optimisation ainpsiques deur grampdient a rsso disrax.
quadratique, oii conune pour les moindres isqulergadnt a/OX
carrds les seuls calculs "lourds" sont ceux: de eoprtusonnnliarspr1'ft

a~k) t aa ak."adrodlastique" des modes souples (ces effets
Les principaux: avantages compards aux moindres adrodynamiques des modes souples ne sont pas
carrds sont: ajustds du fait de leur faible observabilitd dans

les manoeuvres considdrdes).
- pas de difficult6 avec les param~tres mal Nous montrons des exemples extraits des

observables, uls sont automatiquement 1aissds A travaux: de calibration des charges du RAFALE.
leur valeur thdorique ; on n'est donc pas limit6
par le nomnbre des paramrtres d'ajustements, -Un exemple de manoeuvre de stimulus par

excitation du canard avec, planche 3, la rdponse
- les facteurs de ponddration des mesures, fli ou incidence de l'avion, la rdponse de la jauge

plus ou momns subjectifs, sont remplacds par d'emplanture du canard avant et apr~s recalage,
une precision de reconstitution des mesures Si, le recalage est IA presque parfait puisque cet
qui peut etre estimde objectivement A partir de essai a servi de base au recalage.
la prdcision des mesures et de celle du mod~le,

-La comparaison essais-calculs avant et apr~s
-si le biais du mod~le est trop grand, recalage, avec des manoeuvres contrdes de
1'algorithme donne un diagnostique clair des roulis complexes, n'ayant pas servi au recalage,
mesures que le mod~le n'arrive pas A pour des jauges de ddrive et d'6levon externe,
reconstituer. planche 4, le r~sultat est tr~s satisfaisant.

Un point important A signaler pour l'application de
3 APPLICATION A L'IDENTIFICATION la mdthode est la ndcessitd absolue de recalage

DES CHARGES AERODYNAMIQUES pr~alable du mod~le Eldments Finis statique de
STATIONNAIRES A PARTIR DES l'avion (voir planche 1) pour garantir la validitd de
MESURES EN VOL l'op~rateur donnant les contraintes dlastiques en

fonction des charges appliqudes, au travers duquel
La m~thode a dtd appliqu~e d&s la fin des anndes sont observds les charges a~rodynarniques. Cette
70 pour le MIRAGE 2000 (voir rdfdrence 2) elle a calibration, ou souvent simple validation, se fait A
dt6 perfectionn~e et utilis~e systdmatiquement pour partir des correlations calcul/mesures des r~ponses
le programme RAFALE: des jauges de contrainte sous quelques dizaines de
- Les paramktres d'ajustement sont Ua changements d'dtalonnage au sol (voir rdf~rences 2

directement les: composantes des champs de et 3).
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- Comparaison calcul-essais sans recalage,
4 IDENTIFICATION FORCES AERODYNA- pression critique calculde 128000 Pa contre

MIQUES lINSTATIONNAIRES 85000 Pa mesurde.

Pour dvaluer la capacitd des techniques prdcddentes - Comparaison avec 1 seul point en Pi de
A calibrer les mod~1es de calcul des vitesses recalage A 38700 Pa, la pression critique
critiques de Flutter, nous: avons profitd de la calculde devient 73000 Pa.
disponibilitd du jeu complet de calculs et de
mesures expdrimentales r~alisd avec la campagne - Comparaison avec 2 points en Pi de recalage
d'essais dans la soufflerie S2 de l'ONERA d'une (37800 Pa et 60000 Pa), la pression critique
maquette dynamnique d'empennage type Airbus, calculde est de 84500 Pa.
destind initialement A la validation des calculs de
Flutter en prdsence de jeux mdcaniques (voir A noter cependant que pour que l'algorithme
planche 5). trouve ces solutions nous avons 6td: conduits A

relAcher la precision de reconstitution de
-Paramntres d'ajustement 1'amortissement du mode tr~s amorti de torsion

voir axe de daveloppement (§5).
En considdrant l'quation du Flutter exprimde
dans la base des modes propres: Dtautres tests mends A partir de calculs

adrodynamiques volontairement erronds (d~faut
[(K) _ (0

2 (M) _ M2z pV2 [A(wIV)I x =f sur la forme gdomdtrique) donnent des rdsultats
semblables, ce qui montrerait une certaine

et sachant que nous ne sommes pas contraints robustesse de la m~thode.
par leur observabilitd, nous avons pris
directement comme param~tres d'ajustement
tous: les termes des matrices complexes 5 CONCLUSION, AXES DE DEVELOPPE-
[A((oIV)] sous la forme rationalis~e de Karpel MENT
(voir r~fdrences 6 et 7). On imagine sans peine l'intdr~t potentiel de la

Les matrices (K) et (M) sont considdr6es IA mdthode de recalage des forces a~rodynamiques
comnie constantes (modes propres recalds avec instationnaires prdsent~es, en particulier pour

les ssas devibatio sas vet).assurer la sdcurit6 de l'ouverture des domaines de
les ssas devibatio sas vet).vol, cela d'autant plus que la mise en oeuvre est

-Mesures relativement simple et peut cofiteuse (le calcul des
gradients des frdquences/amortissement est

Le recalage se fait directement A partir de la insignifiant quand on travaille en base r~duite, voir
"1mesure" en soufilerie des fr~quences et r~f~rence 1).
amortissements des seuls 2 modes intervenant
dans le Flutter (flexion, empennage, rotation On peut cependant se poser la question de la
gouverne), A quelques points de pressions vahidite et la coherence physique et mathematique
dynamiques (1 et 2 dans l'exemple que nous de tels recalages "brutaux" sur les forces
prdsentons). a~rodynamiques instationnaires g~nfralis~es. Ce

qui nous mane A dtudier des sophistications
A noter que la "mesure" de ces notables de la mdthode, principalement:
frdquences/amortissement rdsulte de -Pedelsprmte 'jseetd o~
l'identification par la m~thode de Prony des Predndre les par tamtres ar d'ajustement du moae
pflles des fonctions de transferts entre l'effort de aorerod enamsqe insatironnair drescteffcents "a la
la palette d'excitation et les mesures sourice" d'len se rapproh nantdscofiiq ent e
acc~l~romdtriques (voir conclusion, davelop-marcd'nueearoymqe
pement).

[DCp I a(o/)1~
Nous pr~sentons des rdsultats caractdristiques reliant les coefficients de pression Cp sur la
mends A partir du modale adrodynamique par surface avion aux incidences locales ct de cette
m6thode de doublets (maillage planche 5) surface.
n'ayant pas subit de recalage en particulier sans
le recalage par les mesures de pressions Un des avantages est de forcer la cohdrence
instationnaires prdsentd dans la rd6frence 7). entre les effets a~rodynamiques non

inddpendants (exemple : incidence et vitesse de
Sont pr~sentds planche 6: pompage avion).
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- Intdgrer en une seule approche l'identiflcation
-Prendre aussi les mesures plus "A la source", des charges stationnaires prdsentdes §3 et celle

avec les fonictions de transfert mouvements- des charges instationnaires.
gouvernes-rdponses accdldromdtriques voir
jauges de contrainte, ce qui a l'avantage de - A la limite int~grer aussi la calibration du
s'aff-ranchir de l'imprdcision dventuelle de mod~le structural dynaniique, A partir de
l'identification des fr6quences amortissement stimuli A basse vitesse. L'intdr~t serait de
par la m~thode de Prony, et surtout des simplifier la procedure, le recalage du mod~le
difficultds possibles d'appariage modes dynamidque se faisant souvent* par des essais
calculds - modes mesurds dans les situations d'excitation par les gouvernes l'avion reposant
complexes. On pourrait, A la limite, exploiter sur son train, ce qui peut n~cessiter des
directement les mesures en temps. corrections de mod~le.

*Sur les MIRAGE 2000 et RAFALE qul
disposent d'une puissance et d'une bande
passante de servo-commande importante.
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PLANCHE 1

MODELE ELEMENTS FINIS POUR CALCULS AEROELASTIQUES

FACTEUR DE CHARGE 9g ROULIS STABILISE 2600/s
X5x8

DEFORMEES AEROELASTIQUES

PLANCHE 2

ELFINI - AEROELASTICITY

ENSEMBLE DES MODELES

Mass Elastic Aerodynamic
Model Model Model

AeroelaStic
operators - ~ F.C.S

Model
Stability

Analysis

Calculation of

Aircraft Motion

Load Sizing
Calculation Loads
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PLANCHE 3

STIMULUS PAR EXCITATION CANARD

F Braquage cana;rd RWponse indicence

Riponse jauge _____e

d'emplanture canardlnur anr

(avat caibraion)(apr~s calibration)

PLANCHE 4
MANOEUVRE CONTREE DE ROULIS*

Comparaison mod~Ie - mesure avant/I apres recalage

longeron ilevon externe longeron elevon externe

eniplanture dirive .. Pont de flexion

3'Cette manoeuyvre n'a pas Wtt utilis~e pour le recalage
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PLANCHE S

MAQUETTE AEROELASTIQUE D'EMPENNAGE TYPE "AIRBUS"
ESSAYEE DANS LA SOUFFLERIE S2 DE L'ONERA

Mod~e Sructralpalette d'excitation
El6ments Finis 1 '

j'~~' ~ ~caisson /

~, - /. J .

encastrement ax

dispositif de S6CUrit6 , ouen

PLANCHE 6

CONFRONTATION CALCtTL - ESSAIS - RECALAGE
(Fr~quences - Amortissement)

Comparaison essais calculs Recalage sur un point Recalage sur deux points
avant recalage (flexion) de mesure de mesure

Fr6quence (Hz) Recalage 1 pt
40 A40 A40

20 30lul 20
20 2 Recalage 2 pt

10 /10 10
IPi en bar

2.0 + 1.0 2.0 1.0 2.0
0.01 0. 01 0.01
Amortissement(%

Pi critique esuree
0.85 bar


