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1. Introduction:
11 y a encore quelques anndes, le ddveloppement des mdthodes et des outils de calcul en
adrodlasticit6 constituait chez Dassault aviation un challenge important. L'outil de calcul
CATIA-ELFINI-AEROELASTICITY connaissait h cette 6poque un essort important, soutenu
par des budgets et des 6quipes de ddveloppement consdquents, ainsi que par des besoins
grandissants dans le domaine du design et de la justification d'avions modernes tels que
RAFALE ou FALCON 2000.
Aujourd'hui, les prioritds changent et visent principalement h parvenir h maitriser
compl~tement les outils complexes disponibles, plut~t que de rechercher de nouvelles
mdthodes. Des stratdgies industrielles de calculs et d'essais sont mises au point autours des
outils existants. Elles ont pour but de permettre h des ingdnieurs de calculs spdcialisds, mais
aussi a des ingdnieurs de conception dans les bureaux de dessin ou h des ingdnieurs d'essais
en vol, de disposer de moddes fiables au plus t6t dans le cours du projet et h rdduire le
nombre de configurations h tester, ainsi que le nombre d'essais en vol. L'objectif clairement
affichd est la maitrise des risques et des cofits en adrodlasticit6 dans le cadre du projet avion.
Dans les sections qui suivent, nous illustrons les points les plus importants de ces travaux
chez Dassault Aviation. Nous mettons ainsi en relief :
"* L'ensemble des mdthodes de calcul aujourd'hui disponibles en adrodlasticit6.
"* La mise ne oeuvre de ces techniques dans le cadre de la maitrise des risques et de la

rdduction des couts.
"* A plus long terme, les techniques d'optimisation indispensable pour permettre h

l'avionneur de prendre en compte rationnellement dans ces plans de qualification et dans
ses dossiers de justification les problmes lids h la multiplicit6 et h la variabilit6 des
configurations.

"* L'utilisation systdmatique de mdthodes de calibration des procddures de calculs et des
moddes numdriques sur des rdsultats d'essais rdels.

Plus concr~tement, nous donnons des 6ldments sur la qualit6 que l'on peut attendre
aujourd'hui des prdvisions, ainsi que les gains espdrds en mati~re de rdduction du nombre
d'essais en vol.

2. Outils et methodes disponibles en Aeroelasticite

2.1 Etat de I'art en aeroealsticite Iineaire
Sur le plan thdorique, l'6tat de F'art en adrodlasticit6 lindaire est encore globalement fondd sur
la mdthodologie lindaire classique, dont les principes 6taient ddjh bien 6tablis dans les anndes
60. Le ddtail des mdthodes, les stratdgies de calcul et les techniques de calibration assocides

Communication pr~sente lors du symposiumn RTO A VT sur << La reduction des coa~ts et des dMais
d 'acquisition des vdiicules miliitaires par In niod~lisation avanc&e et In simulation de produit virtuel >>,

organist a Paris, en France, du 22 au 25 avril 2002, et Mdite dans RTO-MP-089.
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ont &t6 largement ddcrits dans la Rdf [1l]. Nous en rdsumons les principales caractdristiques
dans cette section.
Les moddes mathdmatiques intervenant dans la chaine de calcul adrodlastique sont ddcrits ci-
dessous

Flu[t ter a 11alINsis
F~CS transfer function

Reduced Static & (yNam,11ic analy sis Ardnm
Istrucura~IFlight 1man1etivers ~ s

, Furbulence

Desic adcae

Figure 1 :Aeroelastic analys process

On utilise un modde 6iastique 6idments finis (FEM) de l'avion complet comprenant de
l'ordre de 10000 ht 100000 degrds de libert6. Pour la moddlisation adrodynamique une
moddlisation en potentiel lindaire par la mdthode des singularitds est 6tablie dans le domaine
frdquence. On pallie les imprdcisions de ce modde en recalant certains termes par des
rdsultats de calculs CFD ou en les recalant sur des rdsultats d'essais en soufflerie ou d'essais
en vol.
Le Principe est alors d'effectuer les opdrations lourdes sur le modde 6idments finis et sur le
modde adrodynamique inddpendamment de toutes les configurations de vol et de toutes les
rdpartitions de masses h considdrer. Ces opdrations lourdes sont les suivantes:
"* Le calcul des ddplacements du modde 6idments finis Pour quelques centaines de

chargements de base. Ces chargements de base correspondent h des charges unitaires de
pression ou d'inertie par zones. Tout chargement statique ou dynamique peut etre
reprdsent par combinaison lindaire des chargements de base.

"* La construction du modde adrodynamique exprimant les charges adrodynamiques
stationnaires et instationnaires dans la base de charges prdcddentes, en fonction du
mouvement de l'avion. Ce mouvement est ddfini par une combinaison de formes de base
adrodynamiques inddpendantes des degrds de libert6 du modde 6lastique.

"* L'extraction, h partir de ces moddes 6lastiques et adrodynamiques encombrants des
'op6rateurs de base condensds' contenant les seules donndes intervenant dans le couplage
adrodlastique :matrices de rigidit6 et de masses rdduites dans la base de charge, opdrateurs
de lissage des ddformdes 6ldments finis de base par les forces adrodynamiques de base,
'indicateurs de sdv&rit' des charges de base.

A partir de ces opdrateurs de base, les calculs qui suivent sont tr~s rapides
"* L'6laboration des coefficients des 6quations de 'adrodlasticit6 pour les configurations de

vol et de masse considdrdes.
"* Les analyses de stabilit6 (divergence et flutter).
"* Le calcul du mouvement souple de l'avion en quasi-statique, ou en dynamique (incluant la

prdvision des fonctions de transfert pour les 6tudes de stabilit6 CDVE) avec le suivi des
indicateurs de sdv&rit.

"* La sdlection des cas de charges dimensionnants.
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Figure 2: Linear aeroelasticity typical outputs

2.2 Prise en compte des non-linearites
Afin d'illustrer les mdthodes aujourd'hui disponibles et industrielles dans ce domaine, nous ne
donnons ici que quelques exemples typiques de traitement des non-lindaritds adrodlastique.

0Non-1in~arit~s aerodynamiques :
En pratique, que ce soit en stationnaire ou en instationnaire, la mdthode lourde consiste
aujourd'hui ht itdrer avec une analyse d'adrodlasticit6 lindaire recalde ht chaque itdration sur
des calculs CFD (full-potentiel, Euler, ... ). Les efforts adrodynamiques provoquds par les
ddformations souples sont alors calculds par la mdthode classique des singularitds lindaires et
servent de pr6-conditionneur. La convergence est alors acquise en quelques itdrations comme
le montre la figure 3 (calcul du Cz d'un avion FALCON 6quilibr6 h Ig - M=0.85 - Couplage
CATIA/ELFINIIAEROELASTICITY - EULER/EUGENIE):

CSM: Catia-Efljni-Aeroelasticity Euler -CFD: Eugenie

Pitch moment (m3) for a unitary angle of attack maneuver

Fiur 3: 20 3tr4io 6

N*Ieainbetween CFD and CSM

Fiue3:Example of iterative CSM-CFD coupling process

Meme si l'augmentation des performances des moyens de simulation nume'riques permet
d'envisager dans l'avenir l'utilisation plus courante d'outils CFD en adrodlasticit6, le nombre
de cas de calculs h balayer pour couvrir lensemble du domaine de vol et lensemble des
configurations structurales restent trop importants pour pouvoir envisager lutilisation massive
de ces outils h moyen terme. On utilise donc plut6t, lorsque cela est possible, les outils de
CFD lindarisds qui permettent d'intdgrer les rdsultats de calcul CFD dans la structure de la
base de donndes adrodlastique lindaire classique (Cf. § 2. 1), ce qui permet d'en conserver les
performances (coat, stabilit6, prdcision). A titre d'illustration, la planche suivante donne
l'exemple de forces gdndralisdes instationnaires calculdes sur les premiers modes de
flexion/torsion voilure d'un FALCON 2000, par couplage de l'outil CATIA-ELFINI avec
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l'outil EUGELIN (outil CFD Euler lindaris6 - Cf. Rdf [2]). Elles sont compardes aux memes
forces gdndralisdes calculdes par la mdthode lindaire classique des singularitds.

- Linear Dounblet lattice

--- NI - _ Flutter mode analysis

Linear Doublet lattice E

Generalized unsteady aerodynamic forces Classical flutter analysis (PK method)
CSM (ELFINI) / Linearized CFD (EUGENIE)

Figure 4: Example of generalized unsteady aerodynamic forces computed using linearized CDD

0Non-1in~arit~s mecaniques :
Dans ce domaine, les types de non-lindaritds les plus souvent rencontrdes sur avion sont
principalement dues :

SAux effets des grandes rotations de l'avion (mdcanique du vol),
Saux non-lindaritds de contact Wies h la prdsence de jeux mdcaniques (rails,

syst~mes Fail-Safe, timonerie de servo-commandes, ... ),

Saux couplages de l'avion avec des syst~mes mdcaniques ht comportement
non-lindaires (train d' atterrissage, servo-commandes, ejecteurs d' emports,

Sur avion militaire, l'exemple typique illustrant la prise en compte de ces phdnom~nes est la
moddlisation des phases d'6jection en vol de bidons sous voilure de RAFALE (Cf. figure 5)
ou la moddlisation des phases de tirs de missiles sur rail au point extreme de voilure du
RAFALE, pendant des marnomuves complexes de l'avion (Cf. figure 6).

sa IRAFALE M-09 I:0iN1

0 w gisfpr Variable missile aerodynamic

oefficient I~ a, funtion of the
"mis~ie posto in th 1gu1,Riding rail

Contact between nu~ile and

1 rang guiding rail

Figure 5: In-flight tank ejection simulation Figure 6: In-flight wing-tip missile launch simulation
using CATIA-ELFINI-AEROELASTICITY using CATIA-ELFINI-AEROELASTICITY

Dans ces deux cas, l'outil de calcul doit pouvoir rendre compte avec une bonne precision du
couplage simultand des 3 types de non-lindaritds prdcddentes dans la simulation.
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I1 est h noter que ces analyses non-lindaires ndcessitent des intdgrations dans le domaine
temporel avec formulation prdalable des forces adrodynamiques instationnaires dans ce
domaine. Les techniques utilisdes pour cela sont issues des travaux de Karpel (Cf. Rdf. [3])
sur la rationalisation des forces adrodynamiques instationnaires (Cf. figure 7).

Unsteady generalized forces
(real and imag part)

Karpel rationalisation [

Laplace flutter analysis Classical P-k flutter
Frequency Doublet-lattice (Using Karpel rationalized a6"o) (Using doublet lattice a6"o)

Figure 7: Rationalization of unsteady aerodynamic forces using Karpel method

2.3 Recherche des configurations les plus critiques

Les moyens d'analyse de l'adrodlasticitd que nous venons de prdsenter dans les sections
prdcddentes sont extr~mement utiles pour le calcul d'une configuration particulibre de 1'avion.
Cependant, 1' activitd de calcul adrodlastique se traduit par un nombre important (voire infini)
de configurations structurales et massiques h dtudier.
En gdndral, le balayage des cas de calcul s'effectue sur un choix a priori des configurations les
plus critiques. La pertinence de ce choix repose sur l'expdrience du calculateur et sur sa
comprdhension des phdnom~nes physiques.
Dans le cas des calculs de flutter, nous avons dtd amend h ddvelopper un outil d'optimisation
pour la recherche des configurations les plus critiques (configurations dites 'les pires'), afin
de guider le raisonnement du calculateur, limiter les risques d'oublis et appuyer la
ddmonstration qui conduit au choix de ces configurations. Cet outil est dgalement utilisd pour
permettre de tester la sensibilitd des analyses de flutter vis h vis des parambtres incertains des
moddlisations ( parambtres 'flous' des moddlisations position du rdservoir dans les
rdservoirs, rigiditd des interfaces, interactions adrodynamiques complexes, ... ).
Les principes thdoriques de cet outil ont dtd abondamment ddcrits dans la rdfdrence [4].

3. Exemple de retomb6es des 6tudes a6ro6lastiques sur la maitrise
des risques et des cofits e 6tudes dites 'de transposition'

Les dtudes dites 'de transposition', mises en place chez Dassault Aviation ces derni~res
anndes sur les programmes MIRAGE 2000 et RAFALE, concernent la stabilitd adrodlastique
(flutter) et adroservodlastique (accrochage du systbme de commande de vol sur la structure)
de 1'avion. Elles ont pour objectifs :
"* De prddire par calcul, avec un niveau de prdcision suffisant, le flutter et les fonctions de

transfert souples CDVE1, pour les configurations de base de 1'avion.
"* De vdrifier et de recaler dventuellement ces previsions sur la base d'essais de vibrations au

sol et/ou en vol.

On appelle fonction de transfert CDVE les fonctions de transfert des deformations souples au niveau des

capteurs gyrom~tre et accdldrom~tre du syst~me de commande de vol sur les braquages de gouvernes.
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* De transposer ces rdsultats sans essais suppidmentaires, pour toutes les versions d'avions
(proto <-> sdrie, monoplace <-> biplace, Air version <-> Marine version),dans tout le
domaine de vol et pour toutes les sous-configurations.

Ceci suppose de disposer de modles capables de prddire les instabilitds adrodlastiques et les
fonctions de transfert souples CDVE, dans tout le domaine de vol, quelque soit la complexit6
de la configuration et avec un niveau de confiance maximal. Ceci suppose 6galement
d'avoir maitris6, intdgr6 et valid6 des mdthodes de recalage expdrimentales de modle
efficaces (Cf. §4).
Les retomb6es importantes attendues de ces 6tudes concernent:
"* La vdrification avant vol des marges de stabilit6 de l'avion : retombdes sur la maitrise

des risques
"* La ddfinition des ouvertures de domaine de vol au juste assez' (ddfinition des

progressions des vols d'ouverture suivant les marges aux calculs) : retomb6es sur la
maitrise des couts.

Le chemin critique de cet organigramme est constitu6 par les ddlais (souvent trop courts) entre
la fin des essais au sol (dont le TO est soumis h l'approvisionnement des maquettes d'emports)
et le ddbut des essais en vol d'ouverture de domaine. Opdrationellement, les plannings
d'essais en vol doivent donc etre organisds pour laisser suffisamment de temps h
l'adrodlasticien pour calibrer les modles 61astiques sur la base des essais de vibrations au sol
de l'avion. L'exploitation des vols d'ouverture de domaine donnera lieu, aprbs coup, h un
recalage de la partie adrodynamique instationnaire du modle adrodlastique. Ce modle sera
alors utilis6 pour transposer les rdsultats d'essais ht tout le domaine de vol, aux sous-
configurations et aux autres types d'avions (proto <-> sdrie, monoplace <-> biplace, Air
version <-> Marine version), ce qui permettra d'6crire les dossiers de justification de la
ddfinition de 1'avion.
Afin d'illustrer la pr6cision que l'on peut attendre aujourd'hui des modles dans ce domaine,
la figure ci-dessous donne les prddictions de la fonction de transfert 'Pitch/symmetric control
surface deflection' du RAFALE au sol en prdsence de missiles aux points externes et mddians
de voilure et de 3 bidons lourds sous voilure et fuselage. Ces calculs sont compards h des
rdsultats d'essais de vibrations au sol dans 2 configurations : bidons pleins et bidons vides.

Full Tanks (fuselage + wing) :Q/Dm Empty Tanks (fuselage + wing) Q/dm

STes Prediction

Prediction Pdt

Figure 8: FCS transfer function prediction (on the ground)

Comme le montrent ces comparaisons, la prdcision du calcul est trhs bonne. Le modle prddit
bien en particulier le couplage des modes '2 noeuds fuselage' et 'tangage missile au point
extrhme de voilure', h 9.5 Hz et 11.5 Hz lorsque les bidons sont pleins, en un seul et meme pic
de frdquence 11 hz, lorsque les bidons se vident. Comme le montrent le modle et les essais,
ce couplage conduit h une augmentation de la fonction de transfert de nature h diminuer la
marge de stabilit6 des commandes de vol. Darts cette affaire, la bonne prdvision des modles
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nous a permis, sur la base des calculs, de rdduire le nombre de vols d'ouverture de domaine
initialement prdvus d'environs 50 % (6 vols rdalisds au lieu des 12 initialement prdvus).
Autre exemple d'illustration : la prddiction de l'influence d'un lest augmentd en pointe avant,
sur la fonction de transfert en vol (Mach=0.6) 'Pitch/symmetric control surface deflection' du
RAFALE en configuration Air/Air:

In-flight Transfert Function Mach = 0.8:
Q/DLm

SFlight RAFAI F C01 1O() kg Ballast

Pri11 n efr fli-ght Rafle

Flight RAFALE COI 430 kg Ballast

Fri•iuency (Hz)
Figure 9: FCS transfer function prediction (on the ground)

Comme le montre ces courbes, le modle a6rodlastique prddit bien la diminution en frdquence
du mode '2 noeuds fuselage' due h l'augmentation du lest. Cette diminution en frdquence se
traduit a contrario par une augmentation de 1'amplitude de ce pic en vol, qui peut etre source
d'accrochage des commandes de vol sur la structure si ce ph6nombne n'est pas correctement
maitris6.

4. Validations exp6rimentales des proc6dures de calculs et des
modeles

Comme il a 6t6 vu dans les sections prdcddentes, l'utilisation des outils de prddictions
a6rodlastiques dans le cadre de la maitrise des risques et des coats suppose que l'on progresse
en parallle sur les techniques experimentales pour la validation des procddures de calcul et
des modles. Ceci suppose 6galement un niveau de maitrise comparable des m6thodes
expdrimentales au sol et en vol.
La stratdgie aujourd'hui retenue en la matibre chez Dassault Aviation est globalement la
suivante :
"* Utilisation de maquettes souples en soufflerie pour la mise au point des outils, leurs

validations et la formulation des procddures d'emplois. Cette tache supporte 6galement le
choix des mdthodes et des procddures d'analyse.

"* Utilisation d'essais 'grandeur nature' sur avions au sol et en vol pour le recalage des
modles a6rodlastiques qui serviront dans le cadre des programmes avions.

4.2 Maquettes souples en soufflerie

Le recours a des essais en soufflerie sur maquettes souples nous parait capital. I1 permet de
mettre en correspondance mesures et moddlisations, afin de valider les procddures et les
mdthodes de calculs en adrodlasticit6. I1 nous est en effet apparu trbs clairement dans le passe
que l'utilisation de rdsultats d'essais rdels permet de faire progresser et de valider les



60-8

techniques de calcul, en ddvoilant des difficultds non ddcelables dans le cas de validations
purement numdriques.
Dants la mesure du possible, on s'arrange pour que l'organisation de ces essais suive une
trame semblable h celle de l'enchainement conception/calculs/essais d'un projet avion:

~ ircaft evelament Study logic

Design Design
Comnputaion g Com~putation
Manufacturing Manufacturing

Ground Static Test Grou~nd Static Test
Gauge Calibration Gauge Calibration
GVT GVT (Clam~ped Tail)

FEM Calibration w FEM Calibration
Computation Update 7ý Test prediction Update

Flight Test I Mnd Tunnel Test
Unsteady Aerodynamic V Unsteady Aerodynamic
adjustment -~ adjustmen~t (from WTT)

Fig4ure 10: Flexible Wind Tunnel mock-up study logic

Un exemple typique d'6tude expdrimentale mende dans ce cadre a &t6 rdalise'e en cooperation
avec 1'ONERA, EADS et DASSAULT dans une 6tude financde par le MOD Franqais. 11
s'agissait de l'6tude en soufflerie (S2 - Modane) d'une maquette souple d'empennage
horizontal d'avion de type AIRBUS dotde d'une gouverne de bord de fuite, en prdsence de
jeux mdcaniques. Cette 6tude avait pour but de valider notre mdthodologie compl~te de calcul
de flutter en prdsence de jeu mdcanique intervenant pour la certification des timoneries Fail-
Safe des empennages de nos avions FALCON. La figure 15 donne un extrait des rdsultats
principaux de ces travaux. Le ddtail complet de la mdthodologie, du montage et des rdsultats
d'essais/calculs peut etre trouv6 darts la rdfdrence [15].

Li... ifi-[lPi i-e il IP

Fahln Liittye Acceleration amplitude (mls2)
A on the Tail box during limit cycles

200

Liiuimiimi150

WinLimilel 0 0.2 0.4 0.6 0.8 1

Test kT -nnmall Wind Tunnel pi (bar)

Fig4ure 11: Flexible horizontal tail mock-up in WT : main results

Nous avons montr6 dans cette 6tude qu'en procddant ht partir des moddes structuraux et
adrodynamiques recalds classiquement, la simulation restituait les rdsultats d'essais h la fois
qualitativement (comportement amorti, cycles limites et divergences) et quantitativement
(niveaux d'accdldration des cycles limites provoquds par les ph6nom~nes de contact de l'axe
de rotation de la gouveme sur les butdes 6lastiques).

4.3 Essais reels sol et vol sur avion
Ces essais sont utilisds pour calibrer et valider les moddes adrodlastiques avions dans le cadre
des 6tudes programmes. Ils sont effectuds pour une configuration de base et quelques
configurations identifides comme les plus sensibles :on admet alors qu'apr~s calibration sur
ces essais, le modde adrodlastique puisse reprdsenter les autres configurations.
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Les essais au sol sur avion (statiques ou vibrations sol) ont pour objectif de calibrer le modde
6iastique de l'avion. Les caractdristiques modales identifides lors de ces essais peuvent etre
utilisdes pour remplacer le modde dynamique thdorique dans les calculs de flutter et ainsi
6valuer les diffdrences de vitesses critiques obtenues par rapport au calcul utilisant le modde
6idments finis. Les essais en vol (mane~uvres, vibrations par les gouvemes) serviront eux ht
calibrer le modde adrodynamique ýt travers la mesure des param~tes de vol, des acedidrations
rigides et des rdponses de la structure (jauges et acedidrations).

Struturl Premdicton

Grdjustments

n~~~ligh Testsn~n

Fig4ure 12: Test versus model calibration strategy

Les techniques assocides de recalage des moddes 6iastiques sur les 'modes mesurds' et de la
partie stationnaire des charges adrodynamiques ont &t6 ddveloppdes et intdgrdes dans notre
code CATIA-ELFINI-AEROELASTICITY dans les anndes 80. Elles sont aujourd'hui
utilisdes industriellement dans le cadre des programmes avions et ont fait l'objet de nombreux
articles de notre part qui les ddtaillent (Cf. WEf [16] et [17] par exemple). Ces outils sont fondds
sur une technique mathdmatique originale d'identification de moddes.
Ces derni~res anndes, notre effort a essentiellement port6 sur les outils de recalage des charges
adrodynamiques instationnaires, sur la base des essais de vibrations en vol (Cf. figure 16).
Dans ces mdthodes, nous utilisons toujours la meme approche mathdmatique (Cf. RKf [8]) :
"* Les param~tes d'ajustement k~, inconnues du problme, sont soit les forces gdndralisdes

instationnaires, soit directement les composantes des champs de pression sur la grille
adrodynamique.

"* La fonction de co~it ht minimiser est l'6cart entre les valeurs k~ recherchdes et leurs valeurs
thdorique kth dans le modde.

"* Les contraintes h respecter sont les 6quations de restitution, par le mod~e, des frdquences
et des amortissements des modes adrodlastiques mesurds h une prdcision F- donnde.

Afin d'illustrer le fonctionnement de cette mdthode dans le cadre du recalage des champs de
pressions sur la grille adrodynamique, nous l'appliquons au cas du calcul en flutter de la
maquette en soufflerie souple ddcrite en RKf [15]. Le diagramme ht gauche de la figure 18
donne la prdvision de calcul comparde aux mesures en soufflerie. On constate que la vitesse
de flutter est surestimde par le calcul par rapport ht la mesure. Le diagramme de droite de la
figure 18 donne la courbe de flutter apr~s recalage des champs de pressions instationnaires h
partir des deux premiers points de frdquences et amortissements mesurds h 37800 Pa et 60000
Pa (points nettemnent inferieurs A la vitesse critique). Comme le montre ce diagramme, le
calcul, recal6 h l'aide de points de mesures nettement infdrieurs h la vitesse de flutter, prddit
ddsormais la bonne vitesse critique h 84500 Pa.
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Test/ Computation comparison Test/ Computation comparison
Before aerodynamic adjustment [After aerodynamic adjustment

Frequency (Hz)

30 ... 30

20 20

10 10

Pi (bar)

2.0 1.0 2.0

0.01 Measured critical P! 0.01

Damping (%) 0.85 bar

Figure 13: Example of unsteady aerodynamic adjustment on WT tests

Un autre exemple de rdsultat de cette m6thode a 6t6 obtenu lors du recalage des forces
g6ndralis6es instationnaires du MIRAGE Fl. La configuration d'6tude est repr6sent6e sur la
figure suivante

Mliraie F1 flight con urti.to :.

1 AM39 Ptl right; 1 bidon 17(11) I left
.2 Remora Pt2
.2 Magics Pt3
.2 Gondoles Pt0

Experimental structural model Theoretical aerodynamic model

Figure 14: Mirage F1 : configuration studied

A partir de cette configuration, un calcul couplant les modes mesurds au sol de cette
configuration h un modde thdorique de forces adrodynamiques instationnaires par la mdthode
des doublets a 6t6 rdalis6. La comparaison essais/calculs en flutter est prdsentW sur la figure
suivante. Comme le montre la planche prdcddente, le calcul de flutter prdsente une vitesse
critique nettement supdrieure h celle des essais.
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Adjustment domain

Predicted critical
speed

Measured critical speed 1 0

SPolri ,3 2 iud ,O 2• on ,O32 • iieu OO$, 3

Figure 15: Mirage F1 • comparison test/prediction Figure 16: Mirage F1 • comparison test/prediction
before adjustement after adjustement

Pour amdliorer les prddictions, ce calcul a donnd lieu h un recalage des forces gdndralisdes
adrodynamiques instationnaires du modble, suivant la mdthode que nous venons de ddcrire.
Pour cela, les mesures des frdquences et des amortissements des trois premiers points de vol
(200 m/s, 300 m/s, 400 m/s, de vitesses nettement infrrieures A la vitesse critique) sont
utilisdes. Le calcul de flutter h l'aide de ce modle recald est prdsent6 ci-dessous. On constate
que la vitesse critique calculde h 1'aide du modle recald se superpose maintenant h celle issue
des essais en vol.
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