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RESUME

Cette recherche permet de déterminer les performances des avions sans pilote, état de
I'art dans le domaine soumis a la stabilité statique et dynamique de I'avion. Il est
nécessaire de dire que les performances sont également basées sur la connaissance de
I'aérodynamique, la stabilité et utilise la plupart des techniques d'analyse et de rappel
dans ce contexte: ne pas déplacer les fonctions transferts Plus et Fourier et représentent
des techniques d'auto-vecteur, etc. ... Ces techniques offrent la possibilité d'obtenir des
résultats proches de la réalité. Et en particulier on doit tenir compte des performances
de I'avion au cours des étapes de vol et cela grace a I'application de cette théorie. Elles
sont déterminées a partir de la forme d'avions sans pilote, ses besoins et de
I'approbation de solutions spécifiques , sa missions et les charges utiles, on fait objet
d'une simulation numérique a l'aide du logiciel Advanced Analysis Aircraft 2.5
Project, nous commencons avec la forme géométrique de I'aéronef, la validation
théorique du comportement de I'avion , nous déduisons des résultats numériques et ainsi
que des courbes: ces sont les performances, ces derniéres liées aux caractéristiques de
I'ingénierie et aux conditions de vol, tout cela dans le but d'assurer un vol slr et stable.

ABSTRACT

This research helps to determine the performance of unmanned aircraft, state of the art
in the area subjected to static and dynamic stability of the aircraft. It is necessary to say
that the performance is also based on the knowledge of aerodynamics, stability and use
many of the analytical techniques and recall in this context: not to move the function
transfers Plus and Fourier and account self-vector techniques etc ... These techniques
offer the possibility of obtaining results close to reality during the use of simplified
mathematical models and study the equations of motion particularly those without
considering the performance of the aircraft during flight pilot stages through the
application of this theory. It is determined by the form of unmanned aircraft, according
to the nature of its mission and payload requirements and approval of specific solutions
and then be put numerical simulation using the program Advanced Aircraft Analysis2.5
Project. We start with the geometric shape of the aircraft and are validated theory of the
behavior of the plane and then enter the data analysis and numerical results curves and
all this for the purpose of ensuring a safe journey and stable.
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INTRODUCTION GENERALE

Les drones sont des véhicules aériens sans pilotes. Ils constituent des systémes qui sont
composés d’un ou plusieurs vecteurs aériens, d’une ou plusieurs stations sol de
commande ainsi que de liaisons de données entre les vecteurs et la partie sol. Il peut'y
avoir des drones terrestres, marins, sous-marins et aeriens. On voit donc que la
definition s’étend progressivement et englobe les nombreux systemes autonomes. On
distingue des différentes catégories en fonction de leurs tailles trés variées de quelques
centimetres a plusieurs metres, leurs formes, leurs modes de vol également, tout comme
leurs types de propulsion et dont certains sont équipés de réacteurs, d’autres d’hélices,
d’autres encore utilisent des rotors et a I’instar des drones hélicopteéres etc...

Pour qu'un drone soit facilement télécommandé, il faut qu'il soit stable ; c'est a dire gqu'il ait
tendance a compenser naturellement les petites variations de vitesse ou d’attitudes non
désirées qui peuvent survenir. La stabilité est une propriété d’un état d’équilibre de I’avion.
L’état d’équilibre est dynamiquement stable si le véhicule y retourne apres en avoir éte
écarté par une petite perturbation. On dit qu’un avion est statiguement stable si les
forces/couples résultantes de la perturbation ont tendance a le ramener a I’état d’équilibre.
Comme elle est relative a I’état initial. On obtient de la sorte de nombreuses informations
utiles, d’autant plus que la stabilité statique est une condition nécessaire de la stabilité
dynamique. La stabilité dynamique concerne par consequent le comportement asymptotique
(la limite pour t — o) du transitoire produit par un écart par rapport a I’équilibre. En se
limitant & de petites perturbations, on peut tendre les équations de mouvements autour du
point d’équilibre.

Les performances d’un avion dépendent grandement des propriétés physiques (densité,
température, pression...) de I’air dans lequel il vole. Pour pouvoir comparer les performances
de divers appareils, on devra les placer dans des conditions atmosphériques semblables. Pour
ce faire, on est convenu d’effectuer les calculs de performances dans une atmosphere standard
internationale (ISA). Cette atmosphere represente assez bien les conditions de température et
de pression moyennes sur I’année pour les climats tempérés. La correspondance biunivoque
entre altitude et pression dans I’atmosphére standard est mise a profit de I’avion et nécessite
une attention particuliére dans cette étude. Et encore La vitesse de 'avion est déterminée
par un tube de Pitot situé au nez de l'avion ou attaché a une aile et qui est tres
importante comme facteur du drone. Donc L’objet de cette étude du vol
atmosphérique, c’est-a-dire du mouvement des avions en vol. Pour cette étude,
plusieurs niveaux d’approximation sont possibles, qui correspondent chacun a des
échelles de temps caractéristiques déférents : Point matériel Ce niveau d’approximation
correspond a des échelles de temps caractéristiques longs (plusieurs minutes) et
permet, par l'analyse de l'équilibre des forces sur l'avion, de déterminer ses
performances.

Le travail exige donc une bonne connaissance des caractéristiques aerodynamiques des
surfaces portantes, qui sont étudiees dans la mécanique des fluides. La présence des logiciels
de calcul comme I’AAA 2.5 Project et ANSYS FLUENT 16 qu’on I’utilise pendant notre
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simulation et qui nous permet d’analyser les réponses par la résolution des équations du
mouvement de I’avion dans le cas d’un vol. Notre étude dans ce volet de recherche cité ci-
dessus englobe les chapitres suivants : Et qui commence par une introduction générale.
1 Chapitre :

Généralités sur les drones : Sert a informer les lecteurs sur les différents types de drones
ainsi que leurs missions et leurs limitations, en donnant les différentes caractéristiques
techniques de notre model ainsi que les matériaux...

2™ Chapitre

Théorie de I’aérodynamique : On a établi les équations qui régissent le mouvement d’un
avion en vol et de soumettre une configuration a des études de coefficient de trainée portance
on utilisant les logiciels SOLIDWORKS et ANSYS FLUENT 16.

Etude aérodynamique du drone :

Théorie de la stabilité statique et dynamique : Ona établi les équations qui régissent le
mouvement d’un avion en vol et de soumettre une configuration a des études de stabilité
dynamique en vue d’ajuster ses parametres geomeétrique s’il y a lieu pour assurer une stabilité
adéquate dans la cadre de la mission demandée par I’ utilisateur.

Calcule numérique de la stabilité longitudinale et transversale : Nous montre |’analyse des
mouvements de I’avion consécutifs a une perturbation a I’aide du logiciel AAA 2.5
(Advanced Aircraft Analysais).

3*MChapitre :

Performances des avions et qui englobe les Conventions de la mécanique du vol,
Equations d’équilibre — Conséquences immédiates, Poussée requise, limitations, Distance
franchissable, Endurance, Vol stabilisé incliné (montée/descente), Conséquences des
équations d’équilibre, Manceuvres — Enveloppe de manceuvre. Décollage et atterrissage. La
ressource — Notion de facteur de charge, Le vol en virage Charges dues aux rafales,

Calcule des Performances : Nous montre I’analyse des mouvements de I’avion consécutifs
a une perturbation a I’aide du logiciel AAA 2.5 Project© (Advanced Aircraft Analysis).

Etude d’optimisation aérodynamique : pour améliorer les performances aérodynamiques
de notre drone on a étudié 3 types de winglets puis on va choisir le meilleur type qui réduise
la trainée induite et maximise la portance

4¥™Chapitre :

Interprétions des résultats et recommandations de la stabilité et performances
L’explication et la discussion des résultats numériques.
Aprés quoi une recommandation de conception d'un drone-type sera suggérée.

Et cette étude se termine par une conclusion générale, des perspectives et une bibliographie.



CHAPITRE 1

GENERALITES SUR LES DRONES



CHAPITRE ] GENERALITES SUR LES DRONES

Historique :

Ce sont les lourdes pertes subies pendant la seconde guerre mondiale par les
Aviations d'observation de chacun des antagonistes qui susciterent I'idée d'un engin
d'observation Militaire sans équipage (ni pilote, ni observateur).

Figure 1-1: Les premiers drones apparurent en France dans les années 1960.

Pendant la guerre du Vietnam, les Américains ont utilisé des drones (Fire bee) pour
localiser les rampes de lancement des missiles sol-air soviétiques «SAM-2» : 3500 missions
furent recensees. Plus tard, en 1991, lors de la guerre du Golfe, ils ont fait appel au drone
(Pioneer) pour la surveillance jour/nuit, I'acquisition des objectifs, et les réglages de I'artillerie.
Dans ce méme conflit, les Britanniques et les Frangais commencérent a servir des drones.

D'une fagon géneérale, les spécialistes considérent que les drones ont pu vraiment
démontrer leurs capacités opérationnelles d'observation aérienne (renseignement), sur les
trois récents théatres d'opération qu'ont constituée les conflits en ex-Yougoslavie, en Irak,
et en Afghanistan. Les exemples d'utilisation civile, eux, se font plus rares. On peut
toutefois citer la surveillance urbaine en Afrique du sud, et le traitement des cultures
effectué au Japon par des drones hélicoptéres télécommandés.

En France, deux drones miniatures sont en expérimentation au sein de la
Gendarmerie nationale et du GIGN (Coccinelle). De son c6té, le Laboratoire Central des
Ponts et Chaussées a procédé a des essais de surveillance d'ouvrage d'art, également avec
un drone a voilure tournante.

Mais le drone est encore mal connu, et suscite de ce fait des appréhensions. Une
demande d'expérimentation de surveillance de trafic routier sur le périphérique d'une
grande ville francaise a partir d'un drone miniature (environ 6 Kg) a été refusée en 2004
par les autorités et ce, pour raisons de securité [1].
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1 Introduction :

Les drones sont des aéronefs capables de voler et d'effectuer une mission sans
présence humaine a bord. Cette premiere caractéristique essentielle justifie leur désignation
UAV (Unmanned Aerial Véhicule). D'origine anglaise, le mot « drone », qui signifie «
bourdon », ou « bourdonnement », est communément employé en Francais en référence au
bruit que font certains d'entre eux en volant.(Figure 1-2)

r——

Weight Lenght Wmgspan Ceiling  Endurence
2.1501bs 4 ft Sf 132 ft 24h

Figure 1-2 : Dual-turbocharged a décollage automatique.

On distingue toutefois deux catégories de drones : ceux qui requierent effectivement
I'assistance d'un pilote au sol, par exemple pour les phases de décollage et d'atterrissage, et
ceux qui sont entierement autonomes. Cette autonomie de pilotage peut s'étendre a la prise
de décision opérationnelle pour réagir face a tout événement aléatoire en cours de mission ;
elle constitue la deuxieme caractéristique essentielle des drones. La vocation principale des
drones est l'observation et la surveillance aériennes, vocation jusqu'a présent surtout
utilisée a des fins militaires (actuellement 90% du marché mondial des drones).

Aujourd'hui, les progres réalisés, a la fois dans les performances des drones et leurs
équipements, leur conférent un tres large potentiel d'utilisation dans le domaine civil.
Enfin, une troisieme caractéristique essentielle des drones est qu'ils sont récupérables, ce
qui permet de les réutiliser. Cela les différencie des missiles, auxquels on aurait pu étre
tenté de les assimiler.

La plupart des drones sont comparables aux avions, sauf que leur forme n'est pas
dictée par celle d'un fuselage devant abriter au moins un pilote (de facon confortable) : les
combinaisons de formules aérodynamiques et de propulsion sont donc plus larges. Il existe
de nombreuses configurations de drones, trés différentes les unes des autres — pratiquement
une pour chaque machine — et dont certaines sont trés novatrices. En fait, la forme d'un
drone sera déterminée par la nature et le profil de sa mission, ainsi que par sa charge utile :
a chaque demande correspond pratiquement une solution spécifique [2].

. _____________________________|
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1.1 Classification des drones :

Les drones sont classés par catégorie selon leur taille et but. Les versions militaires
de ces avions tombent fondamentalement dans une de deux catégories; elles peuvent étre
passives ; recueillant I'intelligence, faisant les interceptions par radio et la reconnaissance
visuelle ou en tant que véhicules de combat non-pilotés. (UCAV) ils peuvent étre équipés
des armements les permettant de participer aux gréves blessantes.

L'UAV est encore classifié par la méthode qu’il réalise le vol ; il peut étre classé
comme aile fixe, aile mobile ou orthoptere (battement comme un oiseau). Les ballons et les
dirigeables non-pilotés sont plus légers que l'air et ne sont pas classés comme drones.

Une autre distinction est faite selon le niveau de l'autonomie auquel le drone
fonctionne. A son niveau plus simple, I'avion est commandé & distance par I'intermédiaire
d'une liaison hertzienne.

Le prochain niveau de la complexité fournit aux avions un certain degré
d’autocontréle (pilote automatique) ou l'information de position est déterminé a I’aide de
GPS et peuvent suivre un plan de vol utilisant des buts préprogrammés, les senseurs
détectent des obstacles et il y a puissance de calcul a bord suffisante de calculer une
stratégie d'action de les éviter tout en maintenant la stabilité d'avion. La classification la
plus importante cependant se rapporte sur la taille du drone. [3]

1.1.1 Drones miniatures :

Figure 1-3 : Black Widow (G) - Micromechanical Flying Insect (D).

Envergure inférieur a 50 centimétres dont le micro drones de dimensions inferieurs
a 15 centimetres et les nano drones de quelques centimétres destinés a 1’observation en
milieu urbain. Ces drones peuvent étre actionnés par une seule personne.

. _____________________________|
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1.1.2 Drone de court rayon d’action :

Envergure 0.5 a 2 metres, ces drones sont destinés a voir de I’autre coté de la
colline. Généralement a voilure fixe, ils ont une vitesse faible (quelques dizaines de km/h)
et une masse de quelques kg.

Figure 1-4 : Drone portable (LUNA).

1.1.3 Drone tactique a moyen rayon d’action :

Ce sont les plus répandus .1ls sont utilisés dans des missions de surveillance et de
reconnaissance, avec utilisation de senseurs optiques (visible et infrarouge).
v rayon d’action : 30 a 500 km
altitude de vol : 200 a 5000 métres
endurances : 2 a 8 heures

ANEENEEN

masse au décollage : 100 a 800 kg

Figure 1-5 : RQ-2B Pioneer.
I —
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1.1.4 Drones hélicoptere :

Il s’agit d’engins d’une cinquantaine de kilos avec une charge utile de 20 a 30Kkg.
Munis d’un systéme de navigation, ils sont capables d’effectuer des missions en autonomie
complete. Ce type de drone tactique est capable d’atterrir sur des surfaces de petites
dimensions, Par exemple sur des plates —formes de navires. [4]

Figure 1-6 : Drones hélicopteres.

1.1.5 Les drones maritimes tactiques :

La spécificité des drones maritimes embarqués vient d'une double contrainte
d'utilisation, qui exige une adaptation technique complexe : disposer d'une autonomie assez
importante (au moins 5 heures), et étre capable d'apponter par fort vent sur une plate-forme
étroite, partiellement entourée d'obstacles et soumise a des déplacements de grande
amplitude, en roulis et tangage par mer agitée.

Weight Lenght Rotor diameter Ceiling  Endurence
25521bs 2291t 2751t 20.000ft +6h

Payload weight 2001bs

Figure 1-7 : Drones maritimes tactique.
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1.1.6 Les grands drones de longue endurance :

Figure 1-8 : Predator MQ-1.

Ils sont destinés a 1’observation principalement par radar. De I’ensemble du théatre
d’opération : ce sont les drones MALE (moyenne altitude longue endurance) et HALE
(haute altitude longue endurance) dont les caractéristiques sont les suivants :

v’ envergure : 15 a 40 métres.

rayon d’action : 1000 a 5000 km
altitude de vol : 10000 a 20000 meétres
endurance : 12 a 48 heures.

masse au decollage : 1500 kg.

NSRRI

1.1.7 UCAYV (Unmanned combat aerial vehicle):

Figure 1-9 : Un drone «<HALE».

IIs sont destinés a des missions de pénétration a grande vitesse afin de traiter, avec
I’homme dans la boucle décisionnelle. Un objectif dans la profondeur, voir un horizon plus
lointain toute en assurant des missions de défense aérienne. La distinction entre un drone
MALE et un drone HALE ou entre un drone MR et MRE est plus délicate. D’autre part le
concept d’emploi de ces différents drones n’est pas défini et donc cette catégories ne tient
compte que des performances ou des dimensions des différents drones. [5]

I —
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1.1.8 Les drones «<HALE» (Haute Altitude Longue Endurance) :

Weight Lenght Wingspan Ceiling Endurence
256001bs 444ft 1162 ft 65000 fr 36h

Payload weight 1.950 1bs

Figure 1-10 : Global Hawk.

On atteint dans cette catégorie les dimensions d'un avion civil (Airbus A320 par
exemple) pour des autonomies de plusieurs milliers de kilometres (10 000 km et plus)
parcourues en volant largement au-dessus des trafics aériens courants, tant civils que
militaires (jusqu'a 20 000 m d'altitude). Les moteurs sont cette fois des turboréacteurs.

La masse au décollage des drones HALE peut largement dépasser les 10 t, dont
quelgque 10% pour la charge utile. Les capacités de ces drones HALE sont a rapprocher et a
comparer a celles des avions pilotés, du type de l'avion espion U2 ou des avions de
renseignement électronique, ainsi qu'a celles des satellites d'observation ou d'alerte.

1.1.9 Drones stratosphériques :

Il existe également des drones d’une autre envergure, des grands drones
stratospheériques, prévus pour des vols a trés haute altitude pour des durées a priori illimitées
(plusieurs mois). L’objectif dans ce cas est de remplir une mission analogue a celle d’un
satellite géostationnaire : observation et communication. Le leader pour cette technologie, en
coopération avec la NASA, est encore la société AeroVironment avec son drone Helios
(anciennement Pathfinder).

Il s’agit d’un grand avion électrique (figure 1.10) d’une soixantaine de meétres
d’envergure, muni de panneaux solaires et d’une pile @ combustible. L’énergie solaire est
utilisée pendant la période diurne pour alimenter les moteurs et recharger la pile a
combustible. Cette derniére est utilisée la nuit pour éviter a 1’avion de perdre trop d’altitude.
En 2001, Helios a atteint une altitude record de 96 863pieds.

Des expérimentations ont été effectuées en 2002 avec ce drone pour la premiére
application commerciale (de la télévision) utilisant un relais a 60 000 pieds.

. _____________________________|
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Figure 1-11 : Drone solaire Hélios.

1.2 Avantages et inconvenients des drones :
Les drones présentent de nombreux avantages que 1’on peut résumer ici :

v' La contrainte de réduction continue du temps dans la boucle "Observation -
Optimisation - Décision - Action” (OODA).

v L’absence d’équipage a bord permet des missions de plus longue durée en évitant
toute forme d'exposition du pilote aux risques.

v" Le traitement des cibles fugitives (Time Sensitive Target).
v’ La réduction des codits financiers de conception, d’entretien.

Mais d’autre part, ils présentent aussi des lacunes :

v Navigabilité et intégration dans la circulation aérienne.

\

L'utilisation doit étre compatible avec les Iégislations nationales et internationales.

v' La sécurité : La transmission des ordres et des informations échangés utilise un
segment aérien, vulnérable aux ruptures de transmissions et aux brouillages.

v' Les contraintes techniques : La transmission des données, discrétion, motorisation,
maintenance et le stockage.

1.3 Description de notre drone :

Notre drone est un prototype de l'avion léger PIPER CUB J3 (formes et proportions
reproduites a I'échelle), avec d’autres matériaux de construction (Fuselage et ailes tres
robustes en EPP, polypropyléne expansé), motorisation (électrique) et une commande sans

fil (RC : Radio Commande).
. __________________________________________|
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1.3.1 Caracteristiques techniques :

Envergure : 950 (mm.).
Longueur : 735 (mm.). s e 1]
Poids au décollage : 640 (g.).

Surface des ailes : 17,7 (dm?2.).

Charge a I’aire : 36 (g/dm?.).
Vitesse maximale : ~ 25 (km. /H.).

Vitesse maximale : ~ 25 (km. /H.)

1.3.2 Composants :
1. Aile haute sans volets.

2. Fuselage (CUB J3).

3. Empennage classique.

Figure 1-12 : CUB J3 RC.

4. moteur électrique avec hélice.

5. Train d'atterrissage classique non escamotable.

12
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Désigne conception du U.A.V.proposé
CHAPITRE II al'étude

2 Introduction :

La simulation numérique représente aujourd'hui une bonne alternative a de nombreux
essais effectués en soufflerie. L'économie potentielle est évidente puisque la fabrication,
I’installation et le réglage de la maquette a disparus de la procédure. Dans ce chapitre, on
s’intéresse a la simulation numérique du modeéle afin de mieux comprendre le comportement du
drone dans les différentes phases de vol. Pour cela deux parties sont essentiel : Conception de
modele par SolidWorks 2015 et Analyse numérique par code FLUENT 16.0 pour plus
d’informations sur les logiciels voir <<ANNEXE A>>.

2.1 Conception Assistée Par Ordinateur :

La conception assistée par ordinateur (CAQO) permet de créer une vue virtuelle du projet
servant comme maquette pour la simulation. Cette technique est tres importante, compte tenu
I’enjeu économique et financier de certains projets. Des objets en (2D/3D) sont dessiner et
visualiser en modeles surfaciques, volumigues, ou encore sous forme de solides.

CAO est utilisée dans tous les services de recherche et de développement dans
nombreux metiers liés a I’industrie (automobile, armement, aéronautique, etc....), également
dans des applications nécessitent une représentation graphique fidéle de ce que I’on envisage
a réaliser, ce qui la rendue une technique incontournable dans I’industrie.

C’est a partir d’un dessin bien détaillé (Plan réduit d’avion) qu’on essayera de le
reproduire sur le logiciel de conception SolidWorks, avec les modifications recommandées
pour rapprocher le plus possible aux dimensions réelles. Le résultat obtenues nous permet
d’avoir une vue virtuelle du projet, servant comme maquette de tests et de simulations avant de
procéder a I'étape de production en grandeur nature.

Figure 2-1 : Fuselage de Piper Cub J3.

14
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< Création du fuselage :
La conception démarre par la création de cadre globale (fuselage) qui nous permet de
positionner les différentes parties, c’est I’édition de la premiére esquisse.

La conception du fuselage a été faite a partir d’un rectangle avec les dimensions
appropriée tirée du plan, ensuite on faits des opérations d’extrusions pour lesquelles on peut
obtenir la forme exacte de ce drone. L’enlévement de la matiére est ensuite appliqué pour but
de definir les surfaces principales et annuler les parties supplémentaire.

Figure 2-2 : Différentes opérations pour I’obtention de fuselage.

L’axe longitudinale de I’avion est un axe de symétrie pour le fuselage donc c’est un
paramétre a prendre en considération pendant la conception parce que le SolidWorks
contient une fonction trés importante qui peut nous faciliter la tache c’est bien la fonction de
symeétrie, elle nous permet de se contenter de concevoir la moitié de fuselage puis on fait
appelle a cette derniéere pour compléter la conception comme indiquée dans la figure.

«+ Création de Iaile :

Pour I’aile, il est suffisant de construire juste la partie droite puis a I’aide de la
fonction de symétrie on obtient la forme finale voulue mais tout d’abord, il faut spécifier puis
tracer le profil d’aile a utiliser. Pour cela des logiciels comme DESIGN FOIL ou bien le
XFLR5 sont appliquée.

Figure 2-3 : Profil NACA 5305 sur XFLR5.

Une fois que le profil est généré, on exporte ces coordonnées vers SolidWorks. Afin
de dessiner la demi-aile droite on a besoin de deux profils de cordes différentes (un a

I ——
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I’extrémité et un a I’emplanture), par la suite on va lier les deux profils en utilisant la
commande base/bossage extrudé.

Pour finaliser avec les ailes on fait I’assemblage de ces dernieres avec le fuselage
qu’on a déja construit au début en utilisant la fonction d’assemblage.

Figure 2-4 : Conception de I’aile Piper Cub J3.
+« Conception de I’empennage :

Notre drone possede deux stabilisateurs vertical/ horizontal de forme conventionnelle
et pour les concevoir sur ce méme logiciel on procéde la méme méthode utilisée pour les
ailes, sauf que cette fois-ci on utilise un autre profil (profil symétrique) qui est plus stable et
qui convient parfaitement aux réles des ces éléments précédemment cites.

Figure 2-5 : Conception de I’empennage Piper Cub J3.

s L’assemblage complet de moéle :

L’assemblage c’est la phase regroupant toutes les pieces construites séparément dans
une seule piéce finale.

Figure 2-6 : Piper Cub-J3.
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Le model concu peut étre utilisé pour des différentes besoins comme :

+ La simulation numérique et calcule de Performance.
+¢ Intérét de conception : intégration des trains d’atterrissage, Winglets...etc.

Ce support numérique peut étre utilisé plus tard dans la fabrication du modéle par une
machine numérique CNC ou bien manuelle en se basant sur les Mise en plan.

2.2 Simulation Numérique avec ANSYS ICEM CFD 16 :

Le logiciel ICEM CFD est un mailleur 2D/3D ; préprocesseur qui permet la résolution
numeérique des équations qui gouvernent les écoulements des fluides en utilisant différentes
approximations afin de prédire ce qui se produira qualitativement et quantitativement
concernant les écoulements de fluides internes ou externes. Il génére des fichiers (*.msh)
pour Fluent. ICEM CFD regroupe trois fonctions :

X/
*

% Définition ou Import de la géométrie du probléeme.
% Génération et analyse du maillage.
«  Définition des conditions aux limites et domaines de calculs.

7
*

*

2.2.1 Importation et définition de la géometrie :

Pour importer la géométrie de modéle a analyser on choisit Import Geomety dans le
menu ( File > Import Géométry > STEP/IGES sous I’extension (*.1GS).

Figure 2-7 : Importation de la géométrie.

Apres I’importation de la géométrie on commence notre travail par le nettoyage des
courbes, c'est-a-dire I’enlevement des doubles et triples courbes de notre geométrie puis par
la méme procédure on nettoie les surfaces et on enléve tous les points de la géométrie.

Une fois que notre géomeétrie est nettoyée, on classifie les familles par I’utilisation de
I’option Create Parts et on nomme chaque courbe et surface par son nom convenablement
pour éviter le désordonnément.

I ——
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L.

Figure 2-8 : Création des courbes/surfaces.

Afin d’assurer la continuité de maillage entre les différentes familles, on ajoute des
points a notre géométrie aux sommets des courbes.

2.2.2. Génération de maillage :

La génération du maillage (2D ou 3D) est une phase trés importante dans une analyse
CFD, vu I’influence de ses parametres sur la solution calculée et le temps nécessaire pour
I’obtention des résultats. Afin d’assurer ces criteres, un maillage non structuré de type
tétraédrique a été utilisée.

s
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Y

Figure 2-9 : Maillage tétraédrique non structuré.

Ce type de maillage assure :

e Une bonne qualité des éléments toute en Assurant un bon lissage dans les zones
de transitions entre les parties a maillage fin et grossier.

e Assure une bonne résolution dans les régions a fort gradient at Minimise le
nombre total des éléments (temps de calcul raisonnable).

Le choix des tailles de maillage est suivant la sensibilité des zones tels que le bord
d’attaques/fuites et les zones proches a la surface (couche limite). Le contrble dépendent de
plusieurs facteurs comme : dimensions, géometrie et qualité de maillage. Pour cela on utilise
I’option (Part Mesh Set Up) dans le menu Mesh et on entre les valeurs maximales des tailles
des mailles (Max Size) correspondant a chaque famille de notre géométrie.

18
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On utilise I’option Compute Mesh de menu Mesh >> on spécifie le type de maillage
Tetra/Mixed pour toute notre géométrie >> apres on clique sur Compute.
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Figure 2-10 : Maillage de modele complet.

Ensuite en passe au domaine de calcule. On choisit un plan qui correspond a I’avion,
dans ce cas c’est le plan de face ou on esquisse un rectangle puis on lui fait une extrusion par
rapport au plan milieu, on obtient un cube qui sera dans notre cas le domaine de calcule.
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Figure 2-11 : Domaine de calculs.

La méme procédure est utilisée pour le maillage du drone dans son domaine. Pour
I’enregistrement de notre maillage on choisit dans le menu

File > Save Project As, on
choisit un nom et un lieu d’enregistrement. Le projet contient des fichiers sous formats (*.tin)

et (*.UNS), et pour I’enregistrement sous format (*.msh).

Lorsque le maillage est terminé, il ne reste qu’a exporter ce maillage dans un format

lisible par le solveur. Ceci se fait par la commande output qui permet d’écrire un fichier de
maillage avec I’extension (*.msh).

2.2.3. Meéthodologie de simulation sous ANSYS FLUENT 16 :

Un fichier de données (extension.cas) est créé suite a la lecture du fichier
contenant les détails de la géométrie : File =» Read=>» Case et lire le fichier (Piper.msh).
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On lance le Workbench de ANSYS 16, dans la boite d’outil on clique sur FLUENT
pour qu’il ouvre le schéma de projet, deux choix vont apparaitre :

e a- Configuration : Pour faire entrer les conditions de I’analyse.
e Db- Solution : Afin de lancer le solveur.

a- Configuration :
L’opération pour la mise de condition de configuration peut étre résumée comme suit :

1- On lance FLUENT : on clique sur configuration >> on choisit 3D sous
Dimension et on clique OK.

Boite & outils o ARl Schema de projet
El; Thermique transitoire(SAMCEF) =
B Thermoélectrique
E3 Throughflow {BladeGen)

{ilj vibration aléatoire

’Esystéma de composants
i AcP (Post)
i1z ACP (Pre)

@ Auvtodyn

i BladeGen

@y cFx

Couplage de systéme

) Données externes
@ Données matgl

Dynamigug®plicite (Export LS-DYNA)

B Flueni]

¥ Fluent {with Fluent Meshing)

@ Géométrie

ICEM CFD

iy T [ e

§ Maillage

I\ Mechanical AFDL

[ Microsoft OfficeBxcel
§# Modéleexterne

§¥ ModéleMechanical
@ Modeleur éléments finis

=t Dahifloms

Fluent Launcher (Setting Edit Only)

Fluent Launcher

Dimension Dptions
(){2D: [] Double Precision

[ Mosi b ol

Display Dptions Processing Options
Display Mesh After Reading @ Serial

Embed Graphics ‘windows ) Parallel
‘warkbench Color Scheme )
[ Do net show this panel again

£ ! % Solution

Fluent

[ Show More Options

m

Figure 2-12 : Lancement d’ANSY'S dans le Workbensh.

2- Importation du maillage : on sélectionne Import/Mesh >> On appelle au
fichier de maillage et on cliqgue OK >> Apres la lecture de maillage, on le
contréle par I’option Mesh/Check. Ceci permet de vérifier si le maillage
importé ne contient pas d’erreurs ou de volumes négatifs.

— e =

\g{

Mesh Feb 04, 2016
AMEYSE Fluent Release 16.0 {3d, pbns, lam)

Figure 2-13 : Importation du maillage sur Ansys.
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3-

Condition d’analyse :

% Type d’écoulement : qui est dans notre cas laminaire visqueux. Pour cela on
utilise Problem Setup >>Models>>Viscous .On double clique sur la derniére et
on sélectionne Laminar.

l ﬁ Cell Zone Conditions
H i€ Boundary Conditions
ﬁ Mesh Interfaces
Dynamic Mesh
3 Q Reference Values

-"% Solution
; -Q; Solution Methods

Mu\nphase Off
v - Of
| Ih C0US - Laminar

Heat Exdﬂanger off
Species - Off
Discrete Phase - Off
Solidification & Melting - Off
Acoustics - Off

Eulerian Wall Film - Off

o Solution Controls

- . Monitors
= Solution Initialization aiar-aimaras (1 eqn)
£l Calculation Activities () k-epsion (2 eqn)
-:}' Run Calculation () k-omega (2 eqn)
=@ Results () Transition kK-omega (3 eqn)
) Graphics () Transition S5T (4 eqn)
[ Animations () Reynolds Stress (7 eqn)
E Plots () Scale-Adaptive Smulation (SAS)
£ Reports (7 Detached Eddy Simulation (DES)
i % (7} Large Eddy Simulation {LES
-8 Parameters & Customization (©) Lorge Eddy Simuiation (LES)

ANSY

e

Figure 2-14 : Spécification de type d’écoulement.

+« Materials : On definit la nature de fluide en utilisant Problem Setup / Materials >>
On clique sur air pour ouvrir la fenétre Create/Edit Materials >> On change la
densité (Density) et la viscosité (Viscosity) a 1.225 kg/m3 et 1.7894 e-05 kg/(m-s)
respectivement >> on clique sur Change/Create.

Materials

Materials

ol
aluminum

+ Boundary Conditions
t- 8 Mesh Interfaces
] pynamic Mesh

\..4# Reference Values (== = z
—| Create/Edit Materials

= % Solution =

®> Solution Methods e . Order Materials b

Solution Controls [=r Mt Type @n
it fluid - lame
MONMOEE @ms J ) Chemical Formula

,.n Solution Initialization Chemical Formula & 2 =

1l Calculation Activities | LentiZad Mat=Ees Fluent D

=/ Run Calculation [a" ']
B Results — [user-Defined D =

& Graphics !nnne ~|

IT] Animations :

Properti

=, piots = -

&> Reports pensity (a/m3) [ ctane = Edt.. | [
-fp Parameters & Customization — =

|1.zzs I
Mecosite o= (e =] Edit.. |
I 1.7594=-05 I
[changefcreate | [ Delete | [ Close ). [ Help ]
L

Figure 2-15 : Définition de la nature et caractéristique du fluide.
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+» Cell Zone Conditions : Sous Problem/Setup >>Cell Zone Conditions on clique
sur Operating Conditions et on fixe Operating Pressure (Pascal) a 0.

E’muﬁ MT [3d, pbns, lam] [AFEVE CFD
Tile Mesh Define Sohve Adspt Sudace Displsy Feport Parsilel View Help

v - W (D) G @ | e A -

Prebiem et | Cell Zone Conditions
Gl o
Madek
Materish
Phaszs
Mach Interfaces
]
Reference Ve
Soen
Soluson Methods
Soluson Controls
Manitors
Sokton Intiskeaton
Ealculation Actdties
Foun Colaadation
Faste
Graphics and Armations ar T o
Flats mixtre s -] [
Rapecte
S — =
[ ? Ll May 07, 2043
| parameters... | Condbons.., AR FLURNT AT et e
| usplay Mesh... |
| e Foimila 2 Openting C [rFaces information ... Done |
B Super kol Yolouty F =
i | = IZEO00e-0T, max (A} 3.12E000e-01
Cperating Presure (pascal) | | 7] Gran SOUBE-UT, max (A} = 3. -
I "'ﬂ S B il SQ0U0BE-UT, Bax (R} = Z.500000e-01
| |Hele m TS0A00e- 01, max (m) = 3.750000-01
| iosen 6de-13
Ximh [o & 51e-05
X B She-iri
¥ ) [ g
) B TBusYe- 09
Zwl' ® DI e - 0

Figure 2-16 : Pression opérationnelle.

+ Les conditions aux limites :

- Condition d’entrée : Condition aux limites >> Inlet Velocity >> on clique
Edit et on choisit 40 [m/s] dans Velocity Magnitude.

- Condition de sortie : Pour surface-farfiled-sortie on choisit Inlet-velocity
>> on clique Edit et on choisit 23.1 [m/s] dans Velocity Magnetude.

.

Velocity Inlet
Zong Name
Isurface—farﬁldiorﬁe I
Momentum |Therma|| Radiat‘on' Spedesl DPM | Mulﬁphase' LDs |
Velocity Specification Method [Mm, Normal to Boundary ,l | B ety 2
* : a D | e
Reference Frame ’ oS ,l F— ,— o
A Cosomirmien 1
Velocity Magnitude (m/s) o3, { e . e —x vt || ] | 4 | ] 55|
e | J | —
o] [Frod: dtrs | ==
Supersanic/Tnitial Gauge Pressure (pascal) | 0 constant = ;::*fh [ oot e iy
| B e T —]
] e B
5] s
L —— — = . T"‘Ml\"}ﬂ L
v T mem
. () ot =l

Figure 2-17 : Spécification des conditions aux limites.

«» Commande de solution : Pour commander les résidus en utilise Solution/Monitors
>> On clique sur Residuals >> On spécifie le critere de convergence absolue a 10-3 .

I ——
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= - - T e T — -
Residual Monitors | =
Cptions Equations
Print to Console Residual Monitor Check Conver: ‘gence Absaolute Criteria -
ey [ombmaty =
window S
= [rveloatr [ =l [ 0001
= e, S ==
y-welocity = =1 0.001
Iterations to Plot bad bd
1000 % z—velodty 0.001
sidual Values Conver ‘gence Criterion
Iterations to Store rormalize Iterations [absolut= -]
1000 =
[= =
Scale
Compute Local Scale
I 3 ] [ Plot | [rRenormalize | [ cancel | | Help. ]

Figure 2-18: Commande des résidus.

« Initialisation de la solution et lancement de Calcule : On utilise I’option
Solution/Monitors >> Solution Initialization >> On sélectionne inlet sous
ComputeFrom >> On clique sur Initialize pour initialiser la solution

- wupt s- Display  Hepart  Paraller v [ P
I =i R N L L =

Solution Initiali=ation

=
@ Hybrid Initalizason
@ Srandard Iritalizaten

[Dat= ris Guanboes. ..

] [ Acouste sianais. ..

(irismias ) [ messt ) (raics |
[Fimmet P Eourees

[t |

Figure 2-19 : Initialisation de solution.

— Pour démarrer I'analyse on utilise Solution/RunCalculation >> On entre 1200 pour le
nombre maximal d’itérations (Number of Iterations) >> on clique sur Calculate.

Geated Rastusls

MAY 19, 2011
ANSYS FLUENT 130 (3d. phns., lam)

B33 1. 1B10e-Bh & NIShe-07 G 7@6e-07 6.792he-07 1116190 627
DEh 1 inRue BN S ABNIe-BF . AEURE-UF 6. 593%e U7 1L15I0E 420

iter continmity xowelocity yowelocity s-uelocity Vimesiter

Figure 2-20 : Lancement de calcul et convergence de la solution.
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2.2.4. Visualisations et Discussions des résultats :

A/ Visualisations des résultats : Contour de pression statique : on utilise
Display/Graphics and Animations puis on double clique sur le contour et une nouvelle
fenétre s’ouvre >> On sélectionne Pressure sous Contours of et Static Pressure >> en
suite on sélectionne Toutes les surfaces de I’hélice sous Surfaces.

My O7. 2012
ANEYE FLUENT 1301 (3d, plins, lasri)

ext2
int1
eul 1

ild-entree
ild-sortie

| Compate | u.,__] e fisplay...

Setting Post Processing and Surfaces information ...
Rlaﬂlng W] gunzip -c \UCo \ﬂ5ers\||ncEN\Besktnp\siulatinn\simutinn\o degy0 deg_fllesvdp@\FLUAFluent |
&

4| m +

Figure 2-21 : Procédures de visualisation de contour de pression.

A I’aide de cette fonction en peut apparaitre la répartition des contours de pression sur I’avion
et précisément sur son aile (I’apparition de dépression sur I’extrados et une surpression pour
I’intrados vérifiée par un champ de couleurs).

Figure 2-22 : Champs de pression sur I’aile.
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 Apparition de Vecteur Vitesse : c’est I’une des fonctions les plus avantageuses de

I’Ansys ou en peut savoir I’état d’écoulement sur I’avion et aux alentour. Cette
information est ensuite utilisée pour I’optimisation de I’état aérodynamique de modele
qui suit dans .

|f
il

_F.n;.lr.

&
:

Iiht.‘
|

R i

R

I o a \\ / -./ :
N / \\ e M.
\; - -"/ I, / / \ = - / V/ ‘;(.
i Z e z‘ll,‘ — " L-‘

Figure 2-23 : Visualisation des linges de courant et vecteurs vitesse.
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B / Discutions des résultats :

Influence de I’incidence sur le coefficient de portance C, :

1,6

=
>

=
N}

[Eny

N

Coefficient de portance (Cz)
o
o

o
>

o
N

o

0 5 10 15 20

Angle d'incidence

Figure 2-24:Courbe C; en fonction d'incidence.
Interprétation des résultats :

A partir du graphe qui représente les variations du coefficient de portance C; en fonction de

I'angle d’incidence, on déduit les conclusions suivantes :

» Lorsque l'angle d'incidence est nul ; on obtient un coefficient de portance : 0 .473.

> Entre I'angle 0°et 15° le coefficient C; augmente rapidement formant
approximativement une droite, ce qui signifie qu'il ya une augmentation assez
importante avec lI'augmentation de l'incidence sur cette tranche du graphe.

» Pour un angle d’incidence = 14°, C, passe par un maximum (C; nx=1.367), au-
dela de cet angle on aura le phénomene de décrochage qui est interprété par une

chute de portance. Par ce que les filets d'air n'épousent plus le contour de l'aile.

Conclusionl :

» On conclut que : I’incidence de I’écoulement et leur vitesses sont deux facteurs

qui influent sur la force de portance et leur coefficients.
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Influence de I’incidence sur le coefficient de trainée C, :

0,45

0,35

0,25

0,2

0,15 St

0,1

Coefficient de trainée (Cx)

0,05

0 5 10 15 20

Angle d'incidence

Figure 2-25:Courbe Cx en fonction d'incidence.
Interprétation des résultats :

A partir du graphe qui représente les variations du coefficient de trainée Cx du modele

complet en fonction de I’angle d’incidence, on déduit les conclusions suivantes :

> La courbe du coefficient de trainée Cy en fonction de I’incidence obtenue donne
I’allure d’une forme de parabole.

» Cette courbe ne coupe pas I’axe d’incidence ; cela signifie que la trainée ne s’annule
pas .

En cas ou la trainée induite s’annule, on ne pourra jamais annuler la trainée qui derive la
forme du modele.

> Lorsque I’angle d’incidence est nulle ; les filets d'air sont peu déviés, la surpression et
les dépressions sont faibles, et leur coefficients seront faibles.
> Lorsque I’angle d’incidence augmente la trainée et le coefficient de trainée

augmentent.

Conclusion 2 : On conclut que I’incidence de I’écoulement et leur vitesses sont deux

facteurs qui influent sur la force de trainée et leurs coefficient.
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Courbe de la finesse :
8

=CzfCx)

Finesse(f

0 5 10 15 20
Angle d'incidence

Figure 2-26:Courbe de la finesse.

Interprétation des résultats :

La courbe de finesse en fonction de l'incidence peut nous servir des autres caractéristiques

complémentaires de vol du modéle.

» Pour I’incidence 0° on a une finesse f=C,/Cy= 3,166.
> Entre 0° et 6° quand I’incidence augmente la finesse augmente.
» Pour I’incidence 6° corresponde a une valeur maximum de finesse f=C,/Cx=6 ,75.

» Ou dela de cette angle la finesse diminue.

Conclusion 3:

> D’apres ces résultats on déduit que: L angle optimale de vol a=6°.
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2.3 Etude de stabiliteé :

2.3.1. Quelques Définitions :

La stabilité est la tendance naturelle de I'avion pour revenir a un état d'équilibre apres
étre expose a une perturbation. Certains des eléments qui exposent I'avion a une perturbation
lors des manceuvres, comme un virage, turbulences et rafales de vent, ou les débattements des
gouvernes. L équilibre d'un aéronef est caractérisé par un vol rectiligne uniforme. Un avion
vole dans les conditions d’équilibre si la somme de toutes les forces et des moments par
rapport au centre de gravité est nulle. Contrélables signifie que I'appareil est capable d'étre
manipulé pour faire n'importe quel mouvement, lacet ou roulis par la commande du braquage
des gouvernes.

La Stabilité et contréle sont évalués plus efficacement lorsque les analyses statiques et
dynamiques sont effectuées séparément. La stabilité statique est la tendance de lI'avion pour
revenir a sa position d'équilibre initiale aprés étre dévié.

La stabilité dynamique est le mouvement de I'avion sur une période de temps apres
qu’une perturbation a eu lieu. Un aéronef posséde une stabilité statique et dynamique s'il
retourne finalement a sa position d'équilibre sans aucune divergence apres le passage de la
perturbation.

La stabilité statique et la stabilité dynamique sont décomposees en une stabilité
longitudinale, latérale et directionnelle. Lorsqu’ on traite une analyse dynamique, la stabilité
longitudinale est analysée indépendamment des autres tandis que la stabilité statique et
dynamique latérale et directionnelle sont analysées ensemble, car ils sont influencés I’une par
l'autre vice versa.

a- Stabilité statique :
L analyser de stabilité statique était I'un des principaux facteurs déterminants dans la
conception d’un drone.

» Stabilité statique longitudinale :

Pour une stabilité statique longitudinale positive, le centre de gravité doit étre placé en
avant du point neutre ce qui donne un changement négatif du moment de tangage par rapport
a l'angle d'attaque et une marge statique positive.

- Stabilité statique directionnelle :

Pour la stabilité statique directionnelle, la rigidité de lacet ou la stabilité de girouette,
est un facteur important. Le lacet décrit le mouvement autour de I'axe z de lI'avion. Un aéronef
possede une stabilité statique directionnelle acceptable si elle tend au départ pour revenir a
I'équilibre, face vers I'avant au vent relatif, apres étre dévié de sa trajectoire vers l'avant.

La rigidité de lacet est un moyen de déterminer cette stabilité statique directionnelle
acceptable. Ce parametre doit &tre supérieur a zéro pour assurer une stabilité statique
directionnelle positive. Numériquement, il faut que la dérivée de stabilité Cnpg doive étre
positive.
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- Stabilité statique de roulis :

Un autre élément pour la stabilité statique est la stabilité de roulis qui est décrit comme
le mouvement autour de I'axe x de l'avion. Stabilité de roulis est la capacité de lI'avion pour
revenir a la position de l'aile au niveau de vol aprés étre changé en palier.

La restauration du mouvement de roulis est une fonction de I'angle de dérapage,
représenté par la lettre grecque P. L'exigence pour qu’une stabilité de roulis soit acceptable,
c'est que le dérivé de stabilité Cip doit étre inférieur a zéro.

b- Stabilite dynamique :

- Stabilité dynamique longitudinale :

La stabilité dynamique longitudinale d'un aéronef est représentée par deux modes :
caractérisés par une période longue, aussi connu comme le "phugoid” et une période courte
"short period"”. Le mode "phugoid" est une oscillation sur une longue période de temps ou le
drone présente un angle d'attaque pratiqguement constant tout au long du mouvement. Elle est
également caractérisée par les changements observés dans la hauteur et la vitesse. La période
courte, comme son nom l'indique, est caractérisée par une période courte d'oscillation qui se
produit pour une vitesse constante, sauf, a la différence du mode "phugoid”, avec un angle
d'attaque qui évolue rapidement.

- Stabilité dynamique latérale-directionnel :

La stabilité dynamique latérale-directionnelle d'un avion est représentée par trois
modes de mouvements caractéristiques : le roulis, spirale et roulis hollandais. Le mode de
roulis dépend fortement de la dérivée du coefficient de stabilité Cip, qui dépend de la
configuration d'aile et d’empennage et de coefficient d'amortissement. Le mode spirale est
fortement tributaire du diédre effectif qui s'est répercuté sur le coefficient de stabilité Cig. Une
divergence spirale se produit lorsque I'angle d'inclinaison ne cesse d'augmenter apres une
glissade.

Le mode de roulis hollandais est le plus complexe des trois. 1l est composé d'une
glissade, de lacet et de roulis. Les angles de rotation phi et beta étant déphasés I’un par rapport
a l'autre.

2.4 Analyse de stabilité par AAA 2.5 :

2.4.1 Introduction du logiciel AAA 2.5 :

Nous abordons dans ce chapitre le probléme de la stabilité du point de vue dynamique,
c’est-a-dire I’analyse du mouvement de I’avion soumis a des perturbations. Comme on I’a
souligné dans I’introduction générale, a I’aide du logiciel AAA 2.5 Project. Il s’agit
évidemment d’une approximation. Dans ces conditions, la dynamique du vol est simplement
une application particuliére de la dynamique des solides, dont la théorie générale a été
présentée en détail dans le chapitre Il par la nature aérodynamique des forces qui s’exercent
sur I’avion.

» DESCRIPTION DU LOGICIEL AAA 2.5 PROJECT :

C’est un outil de calcul pour concevoir et analysé une nouvelle configuration d’avion ou
méme celle qui est déja existante. Il est composé de douze modules indépendants suivant :
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A. Module de calcul du poids :

Ce module permet la détermination des fractions du segment de carburant ainsi que les
estimations de la masse au decollage, masse a vide et le poids du carburant pour une
specification de mission arbitraire. Il est composé de :

e Poidsclass | :

Le but de ce module est d'estimer le poids des éléments de I’avion et de déterminer si
le centre de gravité de I'avion. Ce module contient également le calcul des moments d'inertie
de I’avion.

e Poidsclass Il :

Le but de ce module est de présenter une méthode pour évaluer la pondération des
composantes de I’avion.

e Centre de gravité des composants :

Cette option permet a l'utilisateur de calculer le centre de gravité d'avion en entrant les
composants de poids dans un tableau. Le Centre de gravité de l'aile, de I'empennage
horizontal, de I'empennage en V, des poutres de queue, des nacelles et des réservoirs de
carburant sont calculés.

B. Module aérodynamique :

e Portance:

Il peut étre utilisé pour estimer les caractéristiques de portance des surfaces portantes
d’un avion, les coefficients de portance maximale pour les surfaces et les ailes, I'empennage
horizontal et I’empennage vertical sont calculés.

< Trainée class I :

Il peut étre utilisé comme une premiere estimation de la trainée

< Trainée class Il :

Permet de prédire la trainée des avions, pendant la phase de conception préliminaire,
elle peut étre calculé en subsonique, transsonique et au
régime d'écoulement supersonique.

<+ Moment :

Il calcul la distribution des moments sur I’aile, I'empennage horizontal, vertical et la
queue en canard. Ainsi que I’effet sol.

% Centre aérodynamique :

Il est utilisé pour calculer et localisé le centre aérodynamique de I’avion, ainsi que tous

ces composants.

I ——
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+«» Effet de puissance :

Permet de calculé les effets aérodynamique de I’hélice ou du moteur sur les propriétés
de I’avion.

« Effet de sol :

Permet de prédire le changement de coefficient de portance de l'aile-fuselage, le
coefficient de moment de tangage et I’angle horizontal rabattant I’empennage a cause de la
proximité de I'avion au sol.

¢ Le rapport de la pression dynamique :

Permet de predire le rapport de pression comme une variation de lI'angle d'attaque sur
I'empennage horizontal, I’empennage en V et I’empennage vertical.

C. Module performance :

+« Dimensionnement des performances :

Permet une estimation rapide des parametres de conception de I’avion qui ont un
impact majeur sur ses performances. lls sont nécessaires pour répondre aux objectifs de la
mission.

¢ Analyse des performances :

Dans ce module la longueur du champ de décrochage, de montée, de la portée, de
I'endurance, de la descente et les caractéristiques de manceuvre d'un avion peut étre évaluée.
Les diagrammes de charge utile de poids peuvent étre générés. Ce module utilise des
méthodes plus sophistiquées que le rendement des modules de dimensionnement.

D. Module géométrie :

Dans ce module la géomeétrie de la forme en plan est une surface droite qui peut étre
déterminée. Tous les parametres de la géométrie estimée (comme la superficie et la corde
géométrique) peuvent étre affichées comme des dessins 2D. Ce module peut étre utilisé pour
les ailes, empennages canards, empennages horizontaux, verticaux et queues de fuselages.

E. Module propulsion :

Dans ce module, la puissance installée et la poussée des avions peut étre calculée.

F. Module stabilité et controle :

«» Dérives de stabilité et controéle :

Il permet de calculer la stabilité et le contr6le d'un avion rigide dans une condition de
vol donnée (par exemple, pour un poids, l'altitude donnée, la vitesse et I’emplacement du

centre de gravité). Le module se compose des dérivés de la stabilité longitudinale, latérale-
____________________________________________________________________________________________________________________|]
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directionnelle. Les dérivés peuvent étre calculés pour I’empennage arriere, canard et trois
configurations de surface.

«» Dérives des moments charnieres :

Il est utilisé pour déterminer les dérivés des coefficients de moment charnieres de
portance, du gouvernail, de I’aileron. Les surfaces de contréle peuvent étre partiellement
protégees.

G. Module dynamique :

< Dynamique :

Permet d’aider I’utilisateur a analyser les caractéristiqgues dynamiques en boucle
ouverte d’un avion en état de vol donné. Les qualites de vol sont veérifiées par rapport aux
exigences civiles et militaires. L'effet de couplage de roulis-tangage lacet sur I'analyse
dynamique est également déterminé. La sensibilité de la stabilité et des diverses dérivés de
contrdle sur les qualités de vol sont également établies.

«+ Controle :

Il permet d'aider l'utilisateur a analyser des systémes simples et en doubles boucle
fermeée pour le contréle de l'avion. Si les caractéristiques dynamiques en boucle ouverte de
I'avion sont connues, les analyses des racines peuvent étre effectuées dans le plan S. Le sous-
module d'analyse de contréle peut également étre utilisé pour analyser la fonction de transfert
en boucle ouverte du systeme dans le domaine fréquentiel (diagramme de Bode).

H. Module de charges :

+ Diagramme V-n:

Dans ce sous module le diagramme vitesse en fonction de la charge peut étre construit
pour le type suivant d’avion ayant les certifications suivantes :
FAR 23, FAR 25 et MIL-A-8861 (ASG).

X/

+«+ Charges structurelles :

Des charges totales internes pour chaque composante structurelle peuvent étre
calculées avec divers combinaisons désirées.

I. Module de structure :

X/

+ Dimensionnement class I :
Permet d’estimer la taille et le poids des composants structurels.
s Matériaux :

Les propriétés des matériaux qui ne sont pas répertoriés dans le tableau des matériaux
disponibles peuvent étre ajoutées avec leurs caractéristiques définies.
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J.  Module d’analyse des colts :

La fabrication, I’analyse des codts d'exploitation directs et indirects et les colts du
cycle de vie peuvent étre faite pour les avions militaires ainsi que pour les avions civils.
Estimations rapides des prix d'avion et le moteur peuvent étre faites.

K. Module de I’atmosphére standard :

Permet de calculer les propriétés de I'atmosphere standard a une altitude donnée.

L. Module de condition de vol :

Permet de definir chaque condition de vol et I’inclure dans I'analyse.

%+ Capacités de stabilité et de contréle du programme AAA 2.5 Project :

Une partie importante des efforts de conception et d'analyse est passé en assurant que
les caractéristiques de stabilité et de control d'un avion sont acceptables du point de vue
qualités de vol alors que l'avion peut étre certifié conformément aux civils et ou les
reglements de navigabilité militaire. En plus d'une grande variété de capacités de conception
préliminaire, le programme AAA 2.5 Project permet au concepteur de déterminer la stabilité
et les propriétés suivantes de controle :

v

ANV

AN

Calcul de la stabilité, le contrle et dériveés des moments charniéres.
Calcul des caractéristiques de I'avion en équilibre.
Les déformations des surfaces de controle.
Direction latéral, calcul impératif des :

0 Des forces nécessaires dans I’aileron en vigueur, roues et palonnier.

o Aileron et la gouverne de direction requise.
Calcul de moments d'inertie.
Le calcul des fonctions de transfert en boucle ouverte et la fréquence
correspondante, le facteur d’amortissement et les caractéristiques constantes de
temps.
Déterminer le niveau de qualité de vol selon la norme MIL-F-8785C et en
montrant graphiquement ou l'avion est relative aux exigences minimales.
Le tracage des études de sensibilité qui montrent comment différents paramétres
de stabilité dynamique varient en fonction de tout autre dérivée de la stabilité ou
de moment d'inertie.
Tracé en boucle fermée des lieux des racines et les diagrammes de Bode. Le
programme permet a l'utilisateur d'étudier ces caractéristiques en boucle fermée.
Tous les coefficients de stabilité et de controle et dérivées sont basées sur la
géomeétrie de I'aile comme référence.
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2.5 PARTIE CALCUL:

En a utiliser pour valider notre travail le logiciel AAA 2.5 Project.
» Stabilite statique :

Pour les prochaines étapes c’est le calcul des dérivées de stabilité adimensionnel de la figure
suivante qui contienne les données a introduire dans le logiciel AAA 2.5 Project.

On clique sur I’icone (stab & control) on aura la figure suivant :

[Advanced Aircraft Analysi

File Edit Window Help

A7 weight & Armadvnamics J "B Boigmance - e omety =& Propulsion e b, & Cortrol ¥ Dynarmics e Loads l T Stuetures J £8% Cost ‘
B stability and Control -0 x|
1 Derivatives | Analysis |
. o o ol 3 =
P 7
B alh ) | 8| . | 7
. S B I H
Hew Open Save Gaveds | Delete Flight Cond.|  Notes | CoppwMF|  Print | Atmosphere|  Help Exit
'\ File {Configuation / Certification /| Setup
[Company Name T Advanced Aircraft Analysis 2.5 Project 02/07/16 [ B1zaM

Figure 2-27:1cone suite de long & stabilité du logiciel AAA 2.5 Project.

Puis on clique sur I’icone (derivates) et apres long & stability et I’icone steady state en fin en
clique sur €y, on obtient :
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52 Advanced Aircraft Analysis 2.5 - file.aaa - Flight Condition 1 J— =N
File Edit | Window Help
AT weight = perodynanics ‘ HB Pofomance | 2 Geomely | =%, Puopulsion Z&* Stab. & Conirol St Dynamics | S Loads | ST Structures ‘ §55 cost ‘
4 stability and Control =10l x|
[ Derivatives | Analysis I
Stability, Control and Hingemoment Derivatives
1 Long. Stability | Lat-Dir Stability | Lang. Contral | Lat-Dir Control | Hi | R All
Longitudinal Stability Derivatives
I Steady State I Speed ] Angle of Attack ] A.0.A. Rate I Pitch Rate l
Steady State Coefficients
&, I CH I Co, I cn I . l
{v‘\ Delel ‘ Pl Cond N Copy WM .. o H)“/\ Exit ‘
File fTonfiguration f Certfication {5etup
Company Name Advanced Aircraft Analysis 2.5 Project 02/06/16 [ 11:00 AM
Figure 2-28:1cone des coefficients d’états constants.
Pour avoir (le tableau 2.1) on clique sur I’icone Cy;
Tableau 2-1:Valeur d’entrer des coefficients d’états constants.
'S4 Steady State Coefficients: Flight Condition 1 =% cE =
B cakua £ Ceartut [ T Evoon 2 Theon | I Cose
Input Parameters
Altitude EE ‘?_Wgum. 58,8 N _?'Sw 1.90 i isHPm o o
kN A 3| 3|
AT [o0 T aege “Th 1.00 9 = [ Tdeg Emp Lz 1
A 2 a 2
U, - T T R N T T =
A 2 a3 A
Puis les résultats de calcul sont visualisés sur le tableau qui dans le (Tableau 2.2).
Tableau 2-2:Tableau de résultats des coefficients d’états constants.
Qutput Parameters
m s [ waz Y A B n ACn R 4o, fosis
A " N a "™ 2 A

Stabilité dynamique :
Dans cette étape on calcule les paramétres de la stabilité dynamique.

Au début on clique sur I’icbne (dynamique).
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File Edit Window Help

AT weight = perodynanics HB Pofomance 5  cametty | %, Populsion ™ Stab. & Conliol A Dpnamics im Loads | Tl Strustures | 555 Cost ‘
EW I =] 553
I Dynamics I Control |

0N == EH B B s o 5 L
New Open Save Saveds | Delete Flight Concl.| Notes | CoppwMF|  Print | Atmosphers|  Help Exit
File: /i Configuration i Cerification { Setup
\Company Name | Advanced Aircraft Analysis 2.5 Project | 02/06{16 | 11:03 AM

Figure 2-29:1cone de dynamique.

Lorsgu’on clique sur I’icéne (dynamics) on obtient plusieurs icones, on clique sur (longitudinal) par
exemple puis on clique sur (transfer
function).

%< Advanced Aircraft Analysis 2.5 - file.aaa - Flight Condition 1 e D
File Edit Window Help
AT weight &= terndynanics BB pofomance o Geomety | =%, Propulsion S Stab. & Conirol | gt Dynamics | T Loads | T Stuctures | 555 Cost ‘
B BEE
1 Dynamics | Control |
Open Loop Dynamics
I Longitudinal I Lateral-Direct. I Roll Coupling |
Longitudinal Analysis
I Transfer Function I Flying Qualities l Sensitivity |
Type of Longitudinal Control Surface
1 Stabilizer | Canard | V-Tail | None |
‘ Elevator I Canardvator I Ruddervator I Elevon |
o |mlm|m Al e | m @ - | ]I
New Open Save Save As Delete Flight Cond.|  Motes Copy /P Prit Atmasphere Help Exit
" File/ Canfiguration | Cerfication /| Setup
\Company Name | Advanced Aircraft Analysis 2.5 Project | 02/06{16 | 11:04 AM

Figure 2-30:Icone suite de dynamique.

Le (Tableau 2.3) est apparue en cliquons sur (stabilazer).
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Tableau 2-3:Valeur d’entré pour le calcul de fonction de transfert longitudinal.

< Computstion of Longitudinal Transfer Functions: Flight Condition 1 felra =
B cauia E@Expml | ‘4 Theay ‘ B cese |
Input Parameters
2 2 2 2 2
Alttude 1500 m Cuw 0,25 m o, EETT TR = 48033 ol gc’f,1 18,4855 =
A A A A A
2 7 2 2 2
AT 0.0 degC |y 5.0 e Ecm” 4,2430 =%, 5.8550 T ECT,(U -3.2838 =
et Y Y A i
? 2 2 2 2
u, 100,00 :TT ~{Cm, -0,2150 gcm,u 12,7632 gCLq -0,5915 . chi" 10,3522 ad! =
i 3 A A et
? 7 2 I 2
W ront 58,8 N " [Ca, “0,0057 EC"Hz -8,2948 ! o, 0,0238 gCD‘h 0,0811 -
A 3| by A ha
? 2 2 2 15
8 1,90 w2 |Cm, 3,4237 = 44 -0.3426 <o, 00757 vad”! gcmih -1.3672 ! =
3 4| N N N
? 2 E 2|
o 0.0 deg  |Cm, 13584 I o [0.0238 0, 00332 =
A A a| N
, . . .
Tableau 2-4:Résultat de calcul de fonction de transfert longitudinal.
Qutput Parameters
? 2 2 2 2
M, 0,083 e 0,9890 S G 238992 2 g”"pw 8.3100 B g0, 5.524 s 5
% A A A A
2 2 2 2 12
o 408,22 ;"2 = 22,8938 5'—" =l [era020 2 e, 0,760 &g, 0,300 s =
ot Y ey X d
? 2 2 2 2
wis 103,16 L = 05125 T g, 00256 0 G0, 5,5071 - .Y 35208 5
" 3 4| kN A ° A
? 2 2 2 2
3 o130 gz, 0.0619 o =am, 02555 1 4% 0,387 4 36467 3 E
3| 3| N N : A
? 2 2 2 2
M 46,9000 1 =M, foioss L G, 0,2326 2 G Con, 28,966 s v EXTE
N A A A N
? 2| | 2
i 16,2079 f Bl [0,9492 i e 0,375 < Coong, 0,021 s = |
N a) a) A -
7 m

On fait rentrer nos données selon les composants de notre drone.

M. RESULTAT DU CALCUL DE LA STABILITE :

Class |:
Transversal :

Tableau 2-5:Coefficient de stabilité directionnelle statique.

Output Parameter

C :
g [0,0492 ]

Q,

Cng représente le coefficient de la stabilité directionnelle positive pour une configuration
statiqguement stable.

Longitudinal :
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Tableau 2-6:Calcul de la marge statique.

Output Parameters

? 2 2L 2
C, -3,1470] B . 08419 e 11,7211 e, 4,7236 =
N A A N
2L 2 2
X 0,65 m e, 0,2434 ~Hsm 72,53 % =
3 3 )

Tableau 2-7:Calcul de la superficie de I'empennage horizontal.

Output Parameters

2 ? 2 2
i Brard ot xy 0.8419 =t 1721 &ac, 17236 =

a) a A A

2| 2 7
X 0,65 m =t 0,2434 =5, 0,04 2 N

A A A

Tableau 2-8:Calcul du gain longitudinal.
Output Parameters

2 2 2 2
C aard L e 0,8419 = [ 11,7211 = [5.00 =

A 2| Al A\

2] ? 2 7
Xey 0,65 m e, 0,2434 E=E 72,53 % rac, 4,7236 =

N A N a

CL. est la pente de la courbe de portance, en faisant I’approximation que la portance s’établit
instantanément, cet incrément de la pente produit donc des incréments comme le montre les

tableaux précédant.

Class Il :
Tableau 2-9:Classe analyse du diagramme de garniture 11 taillé.
Output Parameters
o G G, pes — He,, pond | =
"\ i A Al i ‘-\

Tableau 2-10:Gradient de force gouvernail.

Output Parameters

?
Cng 0,1032 ! %dﬁfdﬁ 01857 —
Q,

free

Tableau 2-11:Rotation au décollage.

Output Parameters

7
-t S
5.5335 % hmqm 51.52| e

e

op 6.5 deg

£ b

N. STABILITE STATIQUE :

En prend les résultats de la stabilité statique longitudinale :
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Tableau 2-12:Les dérives longitudinaux permanents .

Output Parameters

M, 0,083 :?31 408,22 ;NQ ;—:ad, [0.10 m %Tm 2592 N ;:sc'“,1 42430 %
Output Parameters
M, 0,083 iﬁ‘ 408,22 ;M %Tm 2592 N %CTZ1 %CT,% 18,4855 %
Output Parameters
G o Bl I Kl
M, 0,083 .\qw 408,22 = _me 2592 N f i 36770 f X, "0,3426 f
Qutput Parameter Quiput Earameiee
?
Co [0.5409] = 2
1 ; my W ﬁ
a,
Tableau 2-13:Les dérivés reliés a la vitesse.
Qutput Parameters
9 o [
L _IJC =i
dr -0.10 m o 0.25 m 'Q", mru -12.2632 =3
4 2
Outpul Parameters
2 M i P ?
M, 0,083 5 00,22 = T, 13,2030
Al Toooal A
Output Parameters
?
M, 0,083 Co_ 0,0332
R Parameiers
. N 4. [ . "
L LIG1 o LW i = n5n " s, |10 ' =1 FEH = ]
3 a, ey
& L = i u HE t
o, gt Faz, [moran e TELT LTS [arrm =, . I el
e ) l . S
s, ik = i, [E=FT] Ao e BAHT T i LHEA =i, [T o
bt 4, A a 3
Output Parameters
o | H T |
M, 0,063 LI A0, 22 T I'-:Lu FIJ..I]ZJH

Le tableau 2-13. Nous montre tous les dérivés reliés a la vitesse et les parameétres qui s’y
produisent.
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Tableau 2-14:Les dérivés par rapport a I’angle d’attaque.

Qutput Parameters
e e 2 2 2l
M, 0,083 = Y9y ciean 141714 g f Koot 1,0004 f (den/delporr  [0,2652 f "0 ez -3,1748) e
C R 510 izl 2
o 08,22 7 f Yo 49152 il f lu, @0 6,0161 ! fdzh do. 23,6348 f L 4,8033 .
2 2 2l 2
e 10,5262 f Y, 47714 ! G, 0,38 m f by 2,5444 e f Co, 0,0757 rad !
L eI 2l K PR— 2
s, @u=0 56,0161 e 4,9152 rad” %/ ckean 0,2582 S, |0,2524 ad 4
Al
Output Parameters
2] l 2 T ?
2| o AR o 2 ils L&
M, [0.083 i Yo %9752 ot % s, @u-0 60161 et %d&.’ﬂﬂ 23.6348 % s 48033 R %
v N 2 2 2 2
9 [408.22 = = 47714 g Gl 038 m E= e 25444 nd! €
Y A 4 A
2 2 2e 2
"mw @ie [6.0161 wd! e, 19152 aa! =0/ ean 0,2582 = o 0.2524 [ L |
B 2 ] 7 _ 2
e 47714 v f Kot 1,0004 gidﬁ. oo [0,2652 f b [3.1478 at f
Output Parameters
2 2 2 i
M, 0,083 Cu 0,25 m IV, (00089 ag! FAEACHIC)r  [5,8515] =
A A hy Y
N 2 2 2le 2
9 408,22 = dr -0.10 m i fow 1,0000 Eir -6,2948 a2
hu h h A
2 2 2
Pavai 21 W (dC,/dC )y [5,8515 (dC,/dC, )y Co.8000 =
A : o 3
Output Parameters
e 1 éc i1 I
M, [0.083 Yt coan 47714 P L 0.50 m Lo, [0.2524 | 1.42 m f
B 7 IaE RlE 2 L I
e [a08,22 = e R VX T g’ e, 0,2434 Flae, [o.38 m hac, 0,4664 ]
Al A A 4| Ly
0 ls 2 2 2| 3
Yoo [0.8a13 £ oo 47714 ! i‘\i L, @0 6.0161 ! %(d%ﬁd“’u ot [0.2652 = 11,7211 g
2 2 2 e 2 2
Cu 0,25 m = CL“M 49152 o e, 1.64 m Fdeylds [23.6348 sm 72,53 % f
2 2l L il Ji 4
e, 0,15 m e 0,50 m Frac, 47236 v, [0.4654 %, 4,8033 nd! €
4 3 Y 4 Y
M 1. = 7 7
C, 4 < < 13 ~4C, « =1
b @0 [B0181 - 0,2534 % L= 25444 a %“a;ﬂw [11.2547] = 34237 e E
. H Ariv7A 7 ’
Tableau 2-15:Evaluation des dérives de I’angle d’attaque.
Output Parameters
2 . 712 izl 7
M, 0,083 Cw 0,25 m v, queo 47590 g’ e, 47236 gde/de 23,6348 5
A A t Y Y
? e ] = 7
Yac., 0.50 m %, eu- 6.0161 e EEREL 47714 ! e, 0.38 m =V, 0.4654 =
N A ) 4 N
- tlc, 2] e e 13
ac, 0,2534 f Yo guea,, [47590 P 6.0161 i f b, 2.5444 rad”’ f G 64,6276 4 f
2] ? 2 2 ?
L e 2 e o
b 08419 T.\e e 47714 ! g"nch 1.64 m gtd%’d“)p.nu 0.2652 g L 5.8550 = g
Qutput Parameters
2l 2l 2 1] 1
My 0,083 ‘\cw 0,25 m % g 47590 ! %Xach 4,7236 %dﬂnfd" 23,6348 :
? 2] 2 2
2l 2 2 [zl L
Yac, 0,50 m f b, @u- 6.0161 rad”! % b, 47714 . %Zach 0,38 m %Vh 0,4654 i
E 2, 2], o[ ol 1
Yac, 0,2534 g b, s, [47590 [ad—1 f o, @u=0 6.0161 . § b, 25044 i § ™, (2508567 o0 -
A ? ? ?
L 2 o 2 2 e
i 0,8419 § cin, 47714 bt % ac, 1.64 m %(dﬂnfd% oft  |0.2652 g m, -1.3584 i f

Qutput Parameter

-1
rad

(o]
e

)

0,0000

Les dérivées par rapport a I’angle d’attaque proviennent du fait que la distribution de pression sur
I’aile ou I’empennage ne s’ajustent pas instantanément aux variations d’incidence. Il s’agit donc d’un
effet instationnaire contrairement aux effets considérés précédemment qui pouvaient tous s’analyser

41



Désigne conception du U.A.V.proposé
CHAPITRE II al'étude

par une théorie aérodynamique stationnaire. Tout comme pour la vitesse de rotation g, on néglige
I’effet sur la force axiale Cx.

Contribution de I’empennage :

Tableau 2-16:Les dérivés reliés au tangage.

Output Parameters

7 2 2 7 2
M, 0,083 :Ew 0.25 m %Cluh@mn 60161 i %CLHH 25144 i %Cmqw 2.9358 | %
? ? ? ? 2
eg 0.8419 %Xacw 0.50 m %xach 1.64 m %Vh 0,4654 %Cmq EECT T %
2] 2] ? 2
b, @u-o 6,0161 ol %xacw 0,2534 %Xacn 47236 %Cmq" Fos1az %
) Output Parameters R
? il a4 i 2
M, 0.083 :Cqu@M:D 4,7590 et f)‘acw 02534 g"ach 4,7236 fcl“n 2,7344 i §
? 7 i 2 i)
Xeq 0.8419 %Ew 0,25 m %C‘gh@m;a 6.0161 o gCLh“ [2.5424 i §CL“\~ -3.3274 i f
? 2 ERl 2 Ll
., @e0 6.0161 - 0.50 m Gac, 1.64 m =V, 04654 g%, 05915 ' S
A A A a N
Output Parameter
?
c R
Oy 0.0000 a2
o,
Tableau 2-17:Calcule de fonction de transfert longitudinal.
Output Parameters
? ? il 2 12
M, 1,083 “la, 0.9890 S M 238902 P ﬁﬁ"pm"g 8,3100 2 g, 5,524 s <
ey sy A hy S\
? ? 2 ? ?
EB 408,22 2 = 22,8938 = =M s7.9020 2 gt 0,760 2 Clong, 0,300 s =
i 3 : 3 A 3 3
2 2 2 2
/s 103,16 = = 0,615 o = -0,0256 H =, 59071 =g
" N N N a
7 ? i 2
X, o130 1 <z 0.0619 o <EM, 02555 ' =dh 0,387 =
oy 3| ot oy
? ? 2 ?
i 46,9900 1 <M, 0.1095 e 0,2326 2 g, 28.966 s =
N : N N aQ
? ? ? ?
X, 16,2079 S'J =L -0,9492 L g 0,375 A Cuong, 0,021 s = )
Y 2 A N I
. , . .
Tableau 2-18:Calcule des fonctions de transfert latéral-directionnels.
Output Parameters
? 2 2 2| 2
M, 0.083 : e -3.6010 Sﬂ % Mg 2o0.2071 2 %m”pl - s gTCIaterala g %
? ? ? 2 7
i wz L g DI C SR T R . E
N 4 A a) A
? ? ? 2
wis 103,23 . ay, 0,2042 z an, 930319 =1 0,479 s =
i N 3 4 )
? ? ? 2
b 0.0 kgrt 34436792 2 N 555,4988 1 =y -0.002 B =
N N N\ 3
? 12 2 2
ez, 0.1 P 30230 1 E%y 240076 = G, s =
N A A A
? ? ? 2
b 0.0 = 51,7079 7 = 0,142 A Cstera, 8 =
s s 3 3

Variable pour rayon d’action pour I'analyse de sensibilité :

L'effet de son centre de gravité, la distribution de masse, et les dérivés de stabilité sur les
caractéristiques de stabilité dynamique d'un avion est représenté dans le graphe sensittivity. Ce
graphe se composent d'un de ces parametres varié dans un rayon d’action d'utilisateur spécifié et en
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fonction de la fréquence, amortissement constantes de rapport et / ou temps inverse. Une analyse de
sensibilité peut étre effectuée a la fois longitudinal et latéral - caractéristiques directionnelles

Tableau 2-19:Analyse de sensibilité longitudinale.

Cpu 0,8787 Cru -0,0057 Cmmi 4,2893
Cou 0,0332 Cu -0,3426 Ciq -0,5919
lyys 5,0000 CrLo 5,8590 CuTa -8,2948
CrLa -3,1470 Crxu -3,2038 Cra 10,6855
CL -0,0239 Cm -0,2150 Crng -13,5501
Co1 0,0219 Che -1,6504 Weurrent 58,8
Ca 3,4237 Cmtu -12,2532 U, 100

De I'équation caractéristique longitudinale, les parametres suivants peuvent faire varier un
intervalle spécifié par I'utilisateur. Les racines de la caractéristique sont ensuite recalculées
pour les intervalles dans les rayons d’action, puis ploted. alpha, g, u, T, poids, inertie, I'état

d'équilibre

il

wmi f
wh i
k- U
in} L
wh i

i = H

kg 1}

WE W W

1 )

1 | -
i oo
Mgt " lagiof
my —phn
I
m
61 | L 1
a f L 1
w L ]
uf L ]
ml - 1
mff ]
1 st B TR R I Y
[|J' Jorven T P i b i L0
gD MW B §0 HAED

Figure 2-31:L’allure 1/T en fonction de Cp, Figure 2-32:L’allure 1/T en fonction d’UL1.

Tableau 2-20:Analyse de sensibilité latérale.

Cyp -0,0930 C -0,2688
Cis -0,2529 Cor 2,2752
Cup 0,04920 Loe 0,0469
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Curp -4,2903 E-6 I8 -0,0830
Cyp -0,0414 I8 0,0250
CIp '0,0337 Wcurrent 58;8
Crp 0,3810 U, 100
Cyr 0,1274

De I'équation caractéristique directionnelle latérale, les paramétres suivants peuvent étre
modifiés d'une plage spécifiée par l'utilisateur. Les racines de I'équation caractéristique sont

ensuite recalculées pour les intervalles dans la gamme, puis tracées, dérapage [, taux roulis p,
vitesse de lacet r, poids, inertie, a I'état d'équilibre

10m

L]
.0

B
i, -

10,000 20 0000
ey
iy ol

Figure 2-33:L’allure 1/T en fonction de Cp,.

1.a,{

Figure 2-34:L’allure 1/T en fonction de

A1{Tm Am

pm

Us.
Tableau 2-21:Taux de roulis critique.
Output Parameters
2 2 2 2
on,, po445d 0 g 175752 2 R -0.01 = gh 226325 = 4
3 ‘\ =z '\ 3 ‘\ 3 .\
2 2 2
o 0,74 = 0,80 ah, 0,67 2 g
4 N N

pm nmm rnmn'

Infm
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%, Stability Boundary for Pitch and Yaw Divergence in Steady Rolls: Flight Condition 1

#H o }ﬂ’# ReadOlf | A Eal ‘ 1, oot | 3w |
o j T ' T Current Configuration
Roll Rate =-001 rad/s

w Py B B Roll Rate = 067 radfs
"1 Rol Rate = 228325 rals

AN |- Vaw Divergence |

150000 | -

10,0000 -

S | Pitch Divergence ]

Mo Divergence ——
0000 . | : | : | : \ : \ :
0,0000 5,0000 10,0000 15,0000 20,0000 25,0000 30,0000

[
”0:1

Figure 2-35:Condition de la stabilité pour le tangage et lacet divergence.

-La polaire est croissante au voisinage de 0.2 (m,,/P1) en suite elle est stable selon I’axe y
I’allure de graphe atteint 6.5 (©,p/P1).
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CHAPITRE III Performances et optimisation d’'un U.A.V.

3 Introduction :

L’objet de calcul Performance est I’étude du vol atmosphérique, c.-a-d. du mouvement de
I’avions dans I’air. Pour cette étude deux approches sont utilisée : Approche Analytique et
Numérique. Plusieurs niveaux d’approximation sont possibles, qui correspondent chacun a des
échelles de temps caractéristiques différents :

= Point matériel : Ce niveau d’approximation correspond a des échelles de temps
caractéristiques longs (plusieurs minutes) et permet, par I’analyse de I’équilibre des
forces sur I’avion, de déterminer ses performances.

= Solide indéformable: On s’intéresse dans ce niveau a des échelles de temps
caractéristiques moyens (de I’ordre de quelques secondes). L’analyse de I’équilibre des forces et
des moments sur I’avion permettent d’en déterminer les caractéristiques de stabilité et guidage.

On a coutume de rassembler ces deux premiers niveaux d’approximation sous le
vocabulaire de mécanique du vol ou la majeure partie des forces et couples exercant sur I’avion
sont d’origine aérodynamique. L’étude exige donc une bonne connaissance des caractéristiques
aérodynamiques des surfaces portantes.

3.1 Phases de vol d’un aéronef :

A = Assiette ' \-
™
8 = Pente . M‘t
\2}.‘+

of = Incidence

Figure 3-1 : Différente angle caractéristique d’un avion.

Pour les avions qui possédent un plan de symétrie, I’équilibre transversal est automatiquement
assuré par la symétrie de la configuration, de sorte qu’il suffit juste d’étudier I’équilibre dans le plan
de symétrie. La configuration et le systéme des forces sont représentées ci-dessus dans le cas plus
général du vol incliné, ou :

A=0+0 (3.1)

A Angle d’assiette : angle entre I’axe de I’avion et I’horizontale géographique (attitude).
et Incidence : angle entre la direction de la vitesse (vent) et I’axe de I’avion.
® Pente : angle entre la direction de la vitesse / I’horizontale géographique.

Pour le vol d’un avion on note trois phase marquante ou I’incidence a est toujours
positive (e« > 0) pour qu’il y ait sustentation en vol normal.
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= Vol Horizontal uniforme : ou on a des valeurs nulle pour la pente (® =0 ) et I’angle de
I’assiette est equivalent a celui d’incidence (A =a ).

L

i
= e ], LT p—

Figure 3-2 : Vol en palier (horizontal uniforme).

= Vol de montée rectiligne uniforme : ou on a des valeurs positive pour la pente (@ > 0) ainsi
que pour I’assiette (A>0).

A=8 _
80 "awvion monte

Figure 3-3 : Phase de montée.

= Vol de descente rectiligne uniforme : ou on a des valeurs négative pour la pente (® <0 )
ainsi que pour I’assiette (A <0).

8<0 1%avion descend

o
a0 ' ! - .
SN
1

Figure 3-4 : Phase de descente.
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3.2 Analyse Numérique de Performance :

Le logiciel AAA 2.5 Project a été utilisé afin d’avoir plus de validité pour le calcul de trainée
et trainée totale afin d’estimer la poussée nécessaire pendant chaque phase de vol et aussi pour assurer
la stabilité et le control de I’'UAV dans le mode longitudinal et latérale.

K vt T e T - s
File Edt Window Help

AT’\ Weiht @ Deodimanics W% Pefomance m Feomety ..-(, Propulion ,;‘?'* Stah. & Contiol 1/{; Dimaics 20 Loads ‘ m Shuctures S50 Cout ‘
Frerirnic Mk
‘ Lt | Drag | Moment ] hero. Center | Power Effects | Ground Effects | Dyn. Pres. Ratio |

N d=le

New (pen Save | Saveds

' Fle { Configuration { Certiication | Setup |

| |

Delete

Notes

Piint

Mo

Coapy whF

e
/

Help

i

Exit

3
1

¥ g

W, 4

Ficht Cand

Figure 3-5: Représentation de Logiciel AAA 2.5 Project.

Les étapes a suivre afin d’avoir les résultats d’analyse par AAA 2.5 peuvent se conclure dont :

= Définition_de la_géométrie : Dans cette étape on définit les constituants de la
géomeétrie ou on choisit le module géométrique et les parametres a introduire dans le
logiciel AAA 2.5 Project. Pour cela On prend comme exemple, la définition de la
géométrie d'aile, et c'est la méme chose pour le fuselage, les empennages...etc.

Advanced Mrcrall beafysic 2.5 - Projectf.asa - Flight Conditos 1

Fusclage 1 Lasdisg Gear | AcraPack | Scale |

Saraight Tapered | Cramked Wing | Fuel Valeme | Aieron | Chisrd Length ]

taert
b, Ca. Cp. Acry | AR5 A Ao | AR Cp Aen | AR C h.fig ]
- g W 2 & o L . ] =
oty Ergre Conton Gaw | Sawchow | Fight Cond | Mcten | Cooy'odF|  Pard | ecophers|  Fioks -
" Pl Cortgaton Tt ster (Gt [
Compamy Mame Bebranced Mool Aaskysis 2.5 Prsjedt LN BT A

Figure 3-6: Commande de la géométrie de I’aile.
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Pour fixer la géométrie de I’aile, on introduit nos données dans la partie INPUT
PARAMETERS qui regroupe : I’envergure, corde & I’emplanture/saumon ainsi que les
angles paramétriques (fleche et diédre de I’aile) >> puis on clique sur CALCULATE.

Tableau 3-1: I’enter des parametres de I’aile.

I Advanced Aircraft Analysis 25 Piject .o T
File Edit Window Help

el iR
A7 weight &= Aeodynamios "B Baformancs ety =&, Propulsion & Stab. & Contiol ‘ A Dynamics S Loads ‘ L Stuctures ‘ $5% Cost ‘
¢ Straight Tapered Wing Geometry: Flight Condition 1 EIEE=]
B cdouae | _Fet 828 CloarDu | ) Evpon 2 theay | oiose
Input Parameters
1 7 7 7
b 0,95 e 0,15 e 0,15 T Ao 0,0 d I
W ! m . , m e , m o , eg
Y ol hy sy

Une boite de dialogue va s’apparaitre donnant les valeurs caractéristiques de I’aile
comme la surface alaire, I’allongement....etc.

Tableau 3-2 : les sorties caractéristiques de I’aile.

Output Parameters

=0 0,14 w2 lo 1.00 Ymge,, 0.24 m = Me [0.0 deg

| | = =
AR, 6,33 o 0.15 m = ¥mac,, 0.00 m = 0.0 deg

a A A a

B~ 048 m

Figure 3-7 : Schéma de I’ail en 2D.

La méme procédure est suivie afin d’analyser les autres constituants de notre UAV
(fuselage, empennage verticale, empennage horizontale).

Les caractéristiques de fuselage tel que I’épaisseur maximum, longueur, position des

ailes par rapport au fuselage ainsi que les différentes sections sont nécessaires aux calculs de
la charge sur 1" avion.

[

e cona |

2% | @ s 4
vcswa | coppunar| e

Figure 3-8 : Geométrie de fuselage.
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Les caractéristiques de I'empennage : envergure, surface et fleche sont nécessaires aux
calculs des charges sur 1" aile de 1' avion. Ces caractéristiques sont utilisées pour le calcul
de la pente de la courbe de portance avion influencant le facteur de charge maximum en

= Kpge =0,03m
Yoge, = 003m o

&, =010 m. & =010m

< g =0.06m
G =0.065m v
)

g =00 = -
f= - - - =02

72020 m B, =0z20m
e o L

turbulence et la position du point neutre de 1" avion.

Figure 3-9 : Geométrie d'empennage horizontal (G) - Verticale (D).

= QObtention des performances : Pour cela il faut tout d'abord saisir quelques
coefficients >> on clique sur l'icbne Sizing >> un tableau de configuration est

obtenue qui nous permet d'introduire les différent données afin d’avoir la vitesse et
les distances parcourues des différents phases de vol.

Fis Ede Window  Help

v | @5 amis P el Bl B T J— 7S S
 Performance

[ Sizing > Analysis

Class | Performance Sizing
[ | Take-alf Distance I Climb | Max Crulse Speed | Manouweer Turn 1 Landing Distane | Matching Plot ]
an a
. - \‘..|_F_'L|-¢:| 2% F"-1|.!F|&'!I ||lL
||||| rgne | Cortnis Stmuiurn Fugp Conet | bosas | Coppwiie| Pies | Aosphess|  Hist P

Figure 3-10: Tableau de configuration AAA 2.5 Project.

Les parametres d’entrés du modéle sont obtenues expérimentalement, la figure ci-
dessous regroupes celle nécessaire a I’analyse.

Tableau 3-3 : Les différents parameétres d’entrée.

Input Parameters

? 2] 2 2
hg 1500 m s 56.00 '% AWrg 6564,0 N = CLmaXS 1.000
| Y 3 Y
® 2 c ®
e km | | |
CH. 100.00 = W 70,0 K L 1.000
| | y
Input Parameters
= e il
hra 15 m AT 0.0 deg C LmSXTO 1,300
oy 3, b
e 0.700 Sto 273 m Fletat, 0,000
by 3, b
Input Parameters
Altitude 1500 m For lparever 0.60
by ey 3,
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Les valeurs d'entrés nécessaire pour I’obtention de la distance d'Atterrissage sont
mentionnée dans le tableau (3.4). La distance nécessaire d’atterrissage est de 82m.

Tableau 3-4 : Parameétre d’entrée-Sortie pour la distance d’atterrissage.

Input Parameters

2 ? ? 2 ?
2 2 2 2. 2
Py 1500 m N 1.00 4 Wiy 2803,3 N Torep 0,720 L. 0.0118 =
A ot h A ot
7 7 ? 7 7
o 2 2 2 il A
i 100,82 o =1 6664,0 N =i 1,425 4R, 9,64 Crian 0.8000
2 b Y 2 bt
Input Parameters
b d 4 PN T v d
h [1s Vi |ra.s N e, 1300 = an m
3
i d T = 7]
AT X0 deg C VWirg 74 M Pl aty 0,000
ay a A,

Output Parameter

i
Spy 0z m

Ensuite On passe a la partie Analysis, pour cela cliquer sur la I'icbne (Analysis) et on
obtient les fenétres suivantes :

o] = | S | = | L s || o] 2 | B |

Figba O

Figure 3-11 : Analyse des performances par AAA 2.5 Project.

Tableau 3-5 : Les valeurs d'entrés/sortie de Puissance et Vitesse de Décollage.

Input Parameters

? ? ? ?

Spesd[1] 80,00 o " |speedz) 90,00 - " |spesda] 100,00 - Moot 0.02 o o

A A A 3

? ? 2 2

Powier(1] 509,000 ko |Power2] 66,000 ke |Power3] 73.500 P . 100,00 um -

£ A A 3

Qutput Parameters
e s b s '
Appor 0.002 P Brcwar 0.275 s Crawar 21.000 K

| a| EY

= ANALYSE DES PERFORMANCES : Les résultats obtenus de performance du modéle
PIPER Cub J3 sont regroupée dans des tableaux Ci-dessous.

a. Calcul de la puissance requise :

Tableau 3-6 : Calcule de puissance requise.

Input Parameters

3 3 3 7
Speed[1] 210,00 om " |Speed(2] 173,00 om " |Speed(3] 167.00 m A 100,00 o 1
2 a A A
? ? ? ?
Pawer[1] 110,000 KV " |Power2] 73,000 Ky " |Power3] 67.000 Ky G 210,00 kh—T 1
2 EN EN EN
Output Parameters

P 7] |

A 0.000 a5 Feower 1.000 L HCrower -100.000 [y =

2 EN )
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b. Vitesse de Décrochage :

Tableau 3-7 : Vitesse de décrochage pour les différentes phases de vol.

Input Parameters

2 2 2 2
Sy 1.30 I 741 N 5P, |y [
3 3 3, 3
? 2] 2 el
hro 15 m - CLmﬂXTO 1,300 Torap 0.820 CLDTO
| 3 £ X
? 2 2
ATpg 0.0 degC  |Fro 0,700 T 0.0 deg |
A 4 £
Output Parameters
,
2 2 2
Frren 39 Kk ero 22,0 deg Vs, 63.20 %‘ = DeCOI Iage
A 3 N
Input Parameters
2 2 2 2
S 1.90 m2 Wz 82.0 il ZHP, 1 Wy CLN 4,8033 rad'1 =
% 3 3 2
2 2 2 2
hy 1500 m G 1,565 2 rop 0,620 G, 0,9807 =
A A A A
? 1% il
AT 0,0 deg . |Fer 0,010 or 0,0 dey
a3 3 a
Output Parameters A
. . - Vol Plané
Pavai 39 e e 6.97 = 46,94 %” =
A 3 A

Input Parameters

Sy [Lao 2 lWL 745 N e 1P ey [ kw ey - [z.oo00 l‘
a £y £y A
hy |15 & i " [1.300 * Tigrap |0.020 * CL‘,! |0.0000 ?i
2
T, 0 deac | T — Flor B0 des |
a £y
- Jutpt Porameter . - Atterrissage
Povod kT KW ﬁ“ﬁ_ 17,7 deyg ﬂvsl 6,61 '% ﬁ
Q| a
= C- Performance de Croisiére :
e Vitesse maximale :
Tableau 3-8 : Vitesse maximal de Croisiere.
Input Parameters
2 A 2 2 A
8, 1,90 o W, 8.0 N Ty 0,520 CLD 10,9507 Gy 30,0 teg
4 4 4 4 4
9 ? ? 9
_'C N N —
Altiude 1500 m . ngnM 0,018 %% 0,0 deg .\Fc, 0,010 .
i A i i
AT 0.0 oy C Bopmn 0,0413 44, 40033 o A 120 ey
A 4 A A
Output Parameters
1A 2 i 1A
Py 0 w40 123 G B oy G 4
h 4 4 h
9 2 9
B ] KW % L@Vc,mx 0,1357 % b 142,00 ﬁ %
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e Distance de Décollage :

Tableau 3-9 : Distance de décollage.

Input Parameters

2 2 2 2 ?
A 2 A e A
8, 1,90 ! Vg 7.1 nooBEYs, s Oyron 0.10 m b, rad
4 Al 4 4 4
il 2 il iy il
AR, 8,14 . L”‘E*To 1,300 ‘\po 0,0500 ‘\np,np 0,820 . L”To .
il 2 2 il
f 15 D 0,0418 a 0,35 F 0,700
10 m . - %afg . 10 .
i il i il
ATrg 0,0 deg C {LD)ogy 10,86 SHP 1 KW ka 0,0 deg
4 Ry 4 Ry
Qutput Parameters
- ? ? ?
2 [4k) - im - |
Pro/ND, 30,00 = ngOF 7584 & %Sm 162 m g
? ? ?
" A 2 A
Vsm 63.20 $ B 273 m BFL 205 m =
4 Al 4
e Mancuvre :

Tableau 3-10 : Les valeurs d'entrés/sortie de Manceuvre.

Input Parameters

1] B, 2] 7] 1
8, 0,55 2 iy 100,82 kh_’:‘ 4%, . o g% 0,0 deg b -0,3607 =

3 a 3 A A

i A 2 il
hy 1500 m un 28033 Bop 0,0413 F, 1.425

4 4 4 3

i A i i
i 0.0 egC |t 1,565 = 0,720 G, 4003 0 &

Ey 4 \ 4

Quiput Parameters

i A A 2
Preq 251 WGP 24 o G 0,4600 % b LT 14,89 4 ht

A Al A A

e Ladistance d'Atterrissage :
Tableau 3-11 : Calcul de la distance d'Atterrissage.
Input Parameters

1 1 1 1 1
Sy 1.90 ok W, 745 N BDPL_dDWH 0,0413 A5, 1 KW o 0,0 ey

3 4 3 4 3

e gl i i i
by 15 m LmaXL 1,300 Al 035 T 0,620 by 20000 1

£y 4 £y 4 Ly

He i i e i
AT 0,0 deg DUL_doWn 10,0260 Lin 0,10 R 1,000 o 0,0000

a4 4| a4 4| 4

Output Parameters

i i 2
" 030 v 17,59 :‘T . 15 m 4

R 4| 3

i i 2
k] 36,61 "h—”” % 1 mo 4% 1 n 4

3 4| a4
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= d- Performance de descente :

Tableau 3-12 : Performances de descente.

Input Parameters
12| 1) i) i 12|
5, 0,55 o U 100,00 "h—’r” Be, 0,0413 4% 0.0 dey - 1,200
4 4 4 4 A
I 1) i) il Il
Attue 1500 m W 56.0 N 5HP 100 K G L0033 o B 13 deg
4 4 4 4 A
3. i) s Il Il
AT 0.0 e G %de 00118 e 0,720 L -0,9807 g 30,0 deg
4 4 4 4 A
Output Parameters
2 2 2 2
" 1333 o 41, 10,3426 = 2 Wy 28 fey 2
A n 3 Y
= e- VolPlané:
e le Temps de Plané :
Tableau 3-13 : Calcul de Temps de Vol Plané.
Input Parameters
2 2 2 2
S 0,55 e W rrent 20,0 N 0P o 0,0413 Ly 12,0 deg
A A A A
2 2 2 2
Altitude 1500 m o 6.97 - 48033 L [ 30,0 deg
3 A ) a
? 2| 2
aT 0,0 deg C _CDDI , 0,018 =0 0,9807 =
aQ clean, a a
Output Parameters
? 2| 2
7 a1 deg Sy 7 mn gl 35 min <
% N X
e Taux de la descente :
Tableau 3-14 : Calcul de Taux de la descente.
Input Parameters
2 i i 2
8, 0,55 ol W rer 56,0 N EDPcIean 0,0413 =L 1.3 deg
y 4 4 3
Altitude 1500 m o 13,33 dey ﬁCLw_ 4,8033 rad'1 g 30,0 deg
y 3 3 3
? ¢ ? ?
e, e - 2
AT 0,0 deg C Q00118 44 0,9807 &
A A A
Output Parameters
2 2
¥ -2,8 deg  <RD 0.73 . =
4 A
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< Conclusion :

L'étude de simulation par ANSYS et XFLR5 nous a aidés a déterminer les coefficients
aérodynamiques et qui sont d'une utilité importante pour la poursuite de I’analyse vers le
calcul des performances du drone.

Ces performances englobent tous les parameétres nécessaires lors du vol de drone dans
I’atmosphére. Ces parametres sont regroupée et organiser suivants des tableaux, quand peut
conclure les informations obtenues comme suit :

e Décollage : Vix=21m/s , Vascrochage = 17.50 m/s.

® Montée : la vitesse de monté commence a partir de 5.5m/s et elle croit jusqu'a 27m/s.

® Vol en palier : V.= 40m/s.

e Descente : V4= 16m/s, Ty = 7 min, degré de descente = -2.8° Taux de descente = 0.73 m/s.

b Atterrissage . Vatterrissage =13,20 m/s ’ Vdécrochage =36,61 m/s ’ Datterissage =82m.
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3.3 Optimisation :

Pour obtenir I’optimisation on joue sur la trainée :
- Trainée d'un profil résulte des forces de pression dans I'axe de I'avion. Toutefois on peut la
composer en trois parties distinctes :

- la trainée de forme

- la trainée de sillage

-la trainée induite (due a la portance).

Trainée induite est liée aux différences de pression entre l'intrados et I'extrados de I'aile (qui
engendrent la portance). L'air du dessous du profil qui a tendance a remonter vers le dessus au
niveau des saumons d'aile. Cela crée des tourbillons qu’on appelle tourbillons marginaux
(vortex).(figure ....)

Ecoulerment amanl —— 5
"‘-_".- .
~a
—t “-____h-_-_ : -
— =

—h S
Tourbilion margina “—""’“6_@_,_
)
\__/ Voriex
Figure 3-12 : Tourbillons marginaux au niveau des saumons.

Pour diminuer ces tourbillons I’aérodynamicien américain Richard Whitcomb a fait
une recherche au centre de recherches de la NASA et a développé le concept de la technologie
de dérive. Selon Whitcomb, la dérive pourrait étre décrite comme petite aile comme les
structures verticales qui s'étend du saumon, visant la réduction de la drague induite une fois
compareée a d'autres dispositifs ou prolongements de saumon. Il a également réclamé dans sa
recherche que la réduction des expositions 20% de dérive de la drague induite. C’est pourquoi
nous avons choisi ce dispositif (qu’il a donne le terme winglets) dans ce theme pour
optimiser notre UAV. Mais avant de détailler comment on a choisi notre winglets,
commencons par quelques notions d’aérodynamique.
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< Winglets :

Sont des appendices recourbés installés au bout des ailes d’un avion.ils servent a réduire la
trainée induite engendrée par les écoulements d’air turbulents aux extrémités des ailes.

Figure 3-13 : réduction de tourbillons marginaux par les winglet.
« Type de winglets :

» WINGTIP FENCES : sont une variante spéciale des ailettes, qui vont a la fois
vers le haut et vers le bas de la pointe de l'aile. Préferé par européenne avionneur
Airbus.

Figure 3-14 : Wingtip Fence.
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> BLENDED WINGLETS : (Les vrais "winglets")

Ces ailettes sont populaires parmi les compagnies aériennes qui volent ces avions
sur les courriers a moyen / long comme la plupart de la véritable essence économies se
matérialisent en croisiére. Les vols plus longs signifient plus de croisiére, donc de plus
grandes économies de carburant. Et ils ont aussi serveur comme surface de marketing pour les
logos des compagnies aériennes ou des adresses Web en général. Ce type est considérée par
Boeing par exemple comme une fonctionnalité supplémentaire en option sur leurs produits,
sauf pour le Boeing 747 -400.

Boeing
747-400

Boeing
737 NG

S0 7 ; TR L T AN Y

Figure 3-15 : Blended Winglet.
» RAKED WINGTIPS :

sont des variantes les plus récentes de Winglet (ils sont probablement mieux classées comme
des ailes spéciales, cependant), ou le bout de I'aile a un degré plus éleve de balayage que le
reste de l'aile. Ils sont largement appelées ailettes, mais ils sont mieux décrits comme des
extensions de bout d'aile intégrés car ils sont des ajouts a l'aile existante (horizontal).
L'objectif déclaré de cette fonction supplémentaire est d'améliorer I'économie de carburant,
grimper performance et de raccourcir la longueur de piste au décollage.

Boeing 787
Dreamliner

Airbus A350

Figure 3-16 : Raked Wingtip.
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3.3.1 Etude D’optimisation :

Le processus d'optimisation se concentre sur la maximisation de l'efficacité
aerodynamique avec l'augmentation simultanée de portance et la diminution de trainée, de
sorte que la consommation soit réduite au minimum, I’endurance augmente et les
performances de vols s’améliorent. L’expérimentale a montré que I’utilisation des ailettes au
bout des ailes fait augmenter I'efficacité de I’aile en réduisons les tourbillons marginaux au
saumon via ces dispositifs spécialement congu. Il est important que les winglets n'a pas
d'interaction avec les ailes produisant des tourbillons d'interférence, pour cela un total de trois
configurations a été examines.

(@)

ORI ©

Figure 3-17 : Configurations des Winglets (a,b,c).

De toutes les configurations examineées, la configuration présentée dans la figure 3-17
était dominante sur le reste a tous égards (haute portance, faible trainée et haute finesse) ce
qui valide notre choix pour cette ailette dans la conception optimale.

L’ailette (b) combine tous les points positifs rencontrés dans les autres ailettes, la force
des tourbillons marginaux est affaiblie tandis que dans le méme temps ne semble pas genérer
des tourbillons d'interférences dues a sa courbe spécialement congus pour un large éventail de
conditions de vol examiné
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Figure 3-18 : linges de courant et tourbillons prés au saumon d’aile.

L'effet est clairement affiché dans la figure 3-18 qui fournit une comparaison de flux dans la
région de bout d'aile. Il est évident que la force de tourbillon marginal est fortement réduite par
I'utilisation de ces ailettes.

On va discuter les résultats de ANSYS FLUENT 16 dans le Chapitre 4 pour choisissez le
winglet le plus efficace.

++ Conclusions

Pour satisfaire les besoins croissantes des UAV légéres pour la prise des photographies aériennes,
un UAV léger a été concu, et testé avec succes en vol. La conception préliminaire a été suivi par une
analyse approfondie CFD qui a servi de base pour le processus d'optimisation finale. L’efficacité de
I’aile et la trainée induite ont été optimisés par I’utilisation des ailettes. La conception de l'aile finale
était le résultat de plusieurs simulations CFD qui ont démontré clairement que les caractéristiques
aérodynamiques de I'aile pourraient étre améliorées apres certaines modifications. Ce document met
I'accent uniquement sur l'optimisation de I’efficacité aérodynamique par I’utilisation des ailettes. Une
fois que les obstacles a I'intégrité de structure sont éliminés, les performances aérodynamiques peuvent
étre encore améliorées. 1l est prévu que de nouvelles améliorations aérodynamiques en utilisant
I'analyse CFD, combinée a I'optimisation structurelle pourraient permettre a un modéle plus
performant et plus écologique.

61



CHAPITRE 4

INTERPRETATION DES RESULTATSET
ESSAIS



CHAPITRE 4 INTERPRETATION DES
RESULTATS ET ESSAIS

4 Résultats et interprétation :
4.1 Interprétation des résultats de performances :

4.1.1 1°*VARIANTE PROPOSEE COMME PERFORMANCES DU
DRONE-TYPE
Estimation des performances
L’évaluation des performances est un processus itératif. D’abord, nous verrons
comment estimer ou "prédéterminer” les performances de notre avion, puis dans un
deuxiéme temps nous pourrons affiner nos calculs et déterminer ses performances

réelles.

Prédétermination ou estimation des performances

Soient les caractéristiques d'un avion :

Poids de I’appareil G = 550kg

Puissance motrice Py = 60CV
Rendement de I’hélice n=72%

Puissance utile B, = Py x 0,72 = 43,2CV utiles
Surface Alaire S =14,5m?
Envergure E =94m
Allongement

. A=E?%?/S=942/145=6,1
(carré de I’envergure /Surface Alaire) / /

Coefficient aéronautique C.A =350

Profil utilisé 23012
Résistances passives unitaires

ou finesse X=2X/S=(100C"p)/S = 2,2
On peut évaluer ses performances graphiquement ; il suffit pour cela d'extraire du

réseau de polaires unitaires moyennes la polaire correspondant a la finesse X = 2.

Polaires logarithmiques moyennes (fig. R.G. Desgranschamps)
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0.008 0,01 D.D16 0.018

Figure 4-1:R.G. Desgranschamps.

On translate ensuite la courbe vers la droite d'une abscisse constante = 0,207, ce qui

donne la courbe ci-dessous.

La courbe ci-dessous nous permet de déterminer : Point O (caractéristique de l'avion),
Vitesse maximum au sol, Plafond théorique, Vitesse minimum de sustentation, Vitesse

d'atterrissage. (Fig. R.G. Desgranschamps)
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Figure 4-2:Les caractéristiques de I'avion.
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Point O caractéristique avion

Le Point O, caractéristique de 1'avion est donné par

s l'ordonnée G /S = 38 kg/m?
* l'abscisse P,/S =3
Vitesse maximum au sol
A partir du point O, on trace la parall¢le a la droite des vitesses. Elle coupe la polaire en

A.

La valeur de la Vitesse maximum au sol V, se lit sur la droite des vitesses (graduée), sur
laquelle on reporte la longueur du vecteur OA a partir du point Or :

Plafond théorique

A partir du point O, on trace la parallele a la ligne des altitudes. Elle coupe en B la

parall¢le a la droite des vitesses, tangente a la polaire.

La valeur du plafond théorique Pl. th se lit sur la ligne des altitudes (graduée), sur
laquelle on reporte la longueur du vecteur OB :
Pl.th = 6.000m
Plafond pratique
Pl.th = 5.400m.
Vitesse minimum de sustentation
Vminsust Est donnée par le vecteur OC. On trace la paralléle aux abscisses, tangente a

la polaire. Elle coupe la droite OA en C.

La Vitesse minimum de sustentation se mesure en reportant la longueur du vecteur
OCO sur la droite des vitesses (graduée), a partir du point Or, mais en sens opposé car

le vecteur OC est dirigé en sens inverse du vecteur OA.

* Viinsuse =77 km/h

Vitesse d'atterrissage

_________________________________________________________________________________________________ |
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Vaee: Elle est inférieure a Vi ouse d'environ 10% a 15% grace au matelas d'air
comprimé sous les ailes a l'arrivée au sol qui produit un "freinage sustentateur”.

* Avions ailes hautes : V,;; = 69,3km/h

* Avions ailes basses : V,;; = 65,5km/h
Le C. A et les performances

Le C.A traduit le role du Poids, de la surface alaire et de la puissance :

_G. G_ G?
TP, S PyxS

C.A

= Les meilleures performances sont obtenues avec un C. A aussi petit que possible :
* un poids faible,
* une surface alaire grande,
* et une puissance ¢élevée.
Le poids
Le poids est le facteur le plus nuisible. Pour construire un avion, on choisit des
matériaux aussi légers que possible, dans les limites de la résistance de I'avion.
Surface alaire et puissance

Soit la surface alaire S, et la puissance P, ,

Si Avantages Inconvénients
trainée 1
décollage plus aisé Veroisisre |
S1 plafond 1 poids G 1, prix 1
Vaee | inconfort 1

encombrement T

décollage plus aisé

plafond 1, poids G 1

prix 1
encombrement 1

Po 1
Vcroisiére T
manceuvrabilité 1

Si la surface augmente, le poids constitutif de l'aile et les efforts de flexion augmentent
d’environ 1,5 kg/m?supplémentaires. L'avion devient sensible aux turbulences et

inconfortable si la charge alaire est inférieure & 30 kg/m?.
"
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Si la puissance augmente, le poids du moteur augmente d’environ 3 kg/cheval a
autonomie constante. Poids : bloc moteur, hélice, carburant, lubrifiant, réservoirs vides,

tuyauterie, radiateurs (?).

Role de la surface S et de la puissance Po dans notre exemple numérique :

G = 550kg 100C'p = 32 n=72%
P, = 60CV S = 14,5m?

S= S= S= Po= Po= Po=

10 14,5 19 40 60 80

C.A 504 348 265 521 348 261

Vo 186 168 154 131 168 185
Pl.th 5000 | 6000 | 7100 1000 | 6000 | 7800
Vinin sust 90 77 66 77 77 77

Performances d'un aéronef a finesse 8 (fig. Henri Mignet).

20k 30k aok S0k 60k 7Ok BOKk S0K100K

—H105

s Drsigr: Load
1 ——E817

—Loadirg

Figure 4-3:Performances d'un aéronef a finesse 8 (fig. Henri Mignet).
-
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Role du C D

A surface S constante, si ’on diminue Cpde 3,5 a 2, par exemple, on gagne 7% en

vitesse

3/3,5/2,8 =1,07

Mais en fait le gain en Cx ne dépasse que rarement 5%, car il s’obtient au prix d’une

sophistication coliteuse en poids.

A puissance constante, par contre, si S diminue de 13m?a 6m? (grice a un gain de
poids) on gagne cette fois 30% en vitesse. Autrement dit, au niveau de la conception, les
sophistications constructives pour améliorer le Cp sont moins importantes que les gains

de poids.

Estimation des Trainées parasites
Nous avons vu précédemment que la résistance G due a la viscosité de 1’air était de la
forme :

G=K.S.V?

G = Résistance en kg

V = vitesse en m/s

S = surface alaire en m?

K = coefficient variant de 0,008 a 0,1

Et que La Trainée qui équilibre la traction T (ou la propulsion) de I'hélice était de la

forme :

_100Cy
=1 1600

S +100C,]V?

Ou:
100Cx = coefficient de Trainée caractéristique du profil
S = surface alaire en m?

100C', = X Des trainées parasites (parties autres que l'aile : mats, cordes a piano,

ferrures, etc.)

V = Vitesse de l'avion en m/s

Des études en laboratoire ont permis de déterminer les trainées C' dues aux éléments
non porteurs.

__________________________________________________________________________________________________ |
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C =C'p/S

Nous en donnons ci-dessous quelques valeurs approximatives :

Elément : c

* Cordes a piano, cébles ronds 0,900
 Tubes ronds 0,700
* Roues nues 0,500
e Haubans fuselés 0,400
* Fuselage empenné monoplace a section rectangulaire, d’allongement 7, 0.260
appuie-téte, pare-brise, moteur avant refroidi par radiateur ’

*» Fuselage empenné monoplace a section ovoide, moteur refroidi par air 0,185
* Fuselage empenné biplace cote a cote, a section ovoide, moteur a air 0,215
» Fuselage empenné, biplace cote a cote, de forme ovoide a galbe soigne, 0.135
conduite intérieure fuyante, moteur a air ’

» Mats carénés, tubes profilés 0,100
« Jambes de train carénées 0,065

Pour calculer le coefficient des trainées parasites C'p, on multiplie chaque C' pars, la

surface du maitre couple en m?.

Exemple : sxC C'p
* Fuselage caréné 1,4 x 0,135 0,18900
 Jambes de train 0,15 x 0,065 0,00975
* Roues 0,16 % 0,500 0,08000
 Jambe et roue arriére 0,02 x 0,500 0,01000
TOTAL 0,28875

Les chiffres ci-dessus doivent étre majorés de 10 a 12% a cause des interactions :

C'ptotal = 0,28875x 1,1 =0,3176
La somme des résistances passives a 1’air ou finesse X est :

X = (100C'/S) = (100 x 0,3176)/14,5 = 2,19~2,2

Ou: S = surface alaire en m?
Calcul final des performances

Récapitulons les caractéristiques de notre avion biplace :

__________________________________________________________________________________________________ |
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Poids de I’appareil G = 550kg
Puissance motrice Py = 60CV
Rendement de I’hélice n=72%
Puissance utile P, = Py, X 0,72 = 43,2CV utiles
Surface Alaire S = 14,5m?
Envergure E =94m

Allongement
. A=E%?/S=942/145=6,1
(carré de I’envergure /Surface Alaire) / /

Coefficient aéronautique C.A =350
Profil utilisé 23012
Résistances passives unitaires

X=X/S =(100C"',)/S =2,2
ou finesse / ( p)/

La finesse X = 2,2 est un minimum pour une incidence de vol normale, une trainée
minimum du fuselage supposé dans le lit du vent, et une portance100C, = 20 a 30.
Voici le tableau permettant de tracer la polaire logarithmique :

Tableau 4-1 : Les coefficient de la Portance et de la Trainée en fonction de I'Angle
d'Incidence.

Coefficient Coefficient| Trainées |Trainée Coefficient
de o, .
Incid | Portance de Trainée  parasites X | totale de
neidencet 100 C. ou 100 Cyou| =X/S = 100Cyx Tangage
z Cx% (100C'y)/S + X 100G,
C,%
4,15 23 1 2,40 3,40 -4,9
-1,05 0 0,62 2,30 2,92 +0,5
+1,66 20 0,82 2,20 3,02 +5.3
4,32 40 1,52 2,30 3,82 10,1
6,98 60 2,78 2,50 5,28 15,1
9,64 80 432 2,70 7,02 20,1
12,3 100 6,40 2,90 9,30 25,2
14,96 120 9,10 3,10 12,2 30,3
17,61 140 12,5 3,30 15,8 353
22,05 159 20 3,60 23,6 44
22.75 130 22,5 3,70 26,2 40
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CL -
Cr™
0 Co d}

Figure 4-4:La polaire logarithmique.

Le point O caractéristique de I’avion a pour coordonnées :

Ordonnée = G/S = 550/14,5 = 38

Abscisse = P,/S = (Pyn)/s = (60 x 0,72)/14,5 = 3CV utiles par m?
On en déduit (voir prédétermination) :

Vo ausol = 173 km/h

Va1500m = 167 km/h

Plafond théorique = 5400 m

V mini de sustentation = 72 km/h

V atterrissage = 72 X 0,85 = 61,2 km/h

Rendement de I’hélice

Le rendement d’hélice et le diamétre optimum peuvent se calculer comme nous
L’avons expliqué dans le chapitre sur les hélices :

V, Etant connue(173 km/h), on peut appliquer la formule de Caquot
16 5
Nmax = 0,54 _|Vy>/(N?P)

P(CV) = puissance du moteur.

Ou:

N (t/mn) = vitesse de rotation de ’hélice (tours/minutes)

Vo = (km/h) vitesse au sol de I’avion
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Nmax = 0,54'3/1735/(2300)260) = 0,79

Rendement pratique (selon profil du capot, du train, etc.)

Nréel = Nmax X 0,96 = 0,79 X 0,96 = 0,76

Ceci décale le point O vers la droite et améliore les performances :

Tableau 4-2:Les vitesses en fonction de Rendement.

Prédétermination Nyéer = 0,72 Nyreer = 0,76
V, au sol 168 km/h 173 km/h 177 km/h
Va1500m = 167 km/h 176 km/h
Pl.th 600 m 5400 m 6000 m
Vininsust 77 km/h 72 km/h Idem
Vai-65,5km/h 61,2 km/h Idem

Diametre optimum de I’hélice :

D =104y P/(N%Vay)
Ou:
D(m) = diamétre du cercle décrit par I’hélice
P(CV) = puissance du moteur
N (t/mn) = vitesse de rotation de I’hélice (tours/minutes)

Vinax (km/h) = vitesse maxi de I’avion

Pour un monomoteur de 60CV tournant a 2300t/mn,aVy, = 177km/h,ona:

D = 1043/60/(2300)2177 = 1,645 m
Nombre de Reynolds

VXt
e =~ T

\%

V = vitesse de 'avionen m/s = 177 km/h = 49,2m/s
t = profondeur moyenne = 14,5/(9,4 — 1,08) = 1,74 m
v = coefficient de viscosité de l'air

____________________________________________________________________________________________________ |
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R, = (49,2 x 1,74 x 107)/145 = 5,9 x 106

Comme R, > 4,5 X 10°V,insuic devrait en principe diminuer, ce qui améliore la

partie supérieure de la polaire.

Qualités d’en vol

« Décollage

Passage des 15 meétres en 500 meétres environ (franchir un obstacle de 15 métres
plus haut que le sol de I'aérodrome en parcourant moins de 500 meétres en projection
horizontale).

La distance horizontale parcourue pour franchir un obstacle de 15m comporte la

distance de roulement (L,) et la distance parcourue pendant la montée(L,,).

Distance de roulement Lr

Ly = (—1,88/(Cp, —7C.,))(G/S)Log[1 = ((Cp, = 7C1,)/(CL, (T'/G) = 1)]
ou :
r = Coefficient de roulement = 0,02 sur piste en dur = 0,04 sur herbe
T' = traction moyenne pendant le roulement = 1,75 kg/CV ; avec une puissance maxi

admissible de 66CV pleins gaz indiquée par le constructeur, T'=115,5kg

Sur la polaire logarithmique (voir figure précédente), Cp, et €y, correspondent a I’angle

V, (avion en ligne de vol)

* Cp, = 0,032
* ¢, = 0,26
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C,, (Montée sous pente maximum) correspond & I’angle de finesse optimum = tangente

a la polaire issue de ’origine (figure ci-dessous)

1,40

1,20 |-
G I M
o
E 1,00 |-
8' 0,80 |-
-]
E B -
E 0.60 |- M, : portance nulle
= M, : trainée minimale
8 i M, : finesse maximale
o : : [

0,40 |- Mj : portance maximale |

B faik
020 |- !"f
ol
’
0,00 i L i i ; i
0,004 0,008 0,012 0,016 0,020 0,024
Coefficient de trainée, C,
Figure 4-5:Polaire de portance en fonction de la trainé.
On lit:
Cp, = 0,06
¢, =068

L, = (—1,88/(0,032 — 0,04 x 0,26))(550/14,5)Log[1

— ((0,032 — 0,04 X 0,26)/(0,068 (1,75 X 66)/550) — 0,04))]

D’ou:

L, =87 %x38x10g0,813 = 297m

__________________________________________________________________________________________________ |
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Distance de montée L,,
Ly = 15/((T/G) - (CDZ/CLZ)

Si ’on prend un rendement 7 = 60% en montée a I’angle de finesse optimum,

V= ’(166)/(CLZS)

V = /(16 x 550)/0,68 x 14,5 = 29,9m/S

La vitesse vaut

La traction
T=nxP,x75/V -

T = (0,60 X 66 X 75)/29,9 = 99,5 kg

La distance de montée
Lm =15/((T/G) — (Cp,/Cp,)

L,, = 15/((99,5/550) — (0,06/0,68) = 166,7 m

Le passage des 15 métres (500m maximum)

L15=L,+ L, =279+ 166,67 = 463,67 m

(L15 Est donc bien inférieur a 500 m)

« Montée a 360m en 3 minutes

Atteindre 360 m d’altitude en moins de 3 minutes implique une vitesse ascensionnelle

o =2m/s.
o est maximale pour 1’angle du plafond (défini par la tangente a la polaire
logarithmique)
Sur la polaire ci-dessus on a un point de tangence pour :
* C,=110u100C, =100
* Cp, =0,10ul100C, =10
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La vitesse est tirée de

C.=6G/(SV,) =

V=y(166)/(CzS)

V =,/(16 x 550)/(1,1 x 14,5) = 23,5m/s

La traction est tirée de
P,=TXV=PyXn=

T=mXP,75/V =
T = (0,55 X 60 X 75)/23,5 = 105,32kg
* Vol plané
Pente du plané = (Cp + X)/C,

La polaire montre que Cp + X < 1/6 de Cp, pour tous les angles d’incidences compris
entre 1,5 et 22°.

- Roulement a ’atterrissage

Avec le moteur arrété au moins 50 metres au-dessus du sol et en vol plané, pouvoir
s'arréter a l'atterrissage en roulant moins de 250 métres depuis le point d'impact jusqu'a
I'arrét complet, sur terrain plat et horizontal avec un vent inférieur a 2,5 metres par
seconde.

Pour satisfaire a cette condition, prévoir des freins sur roues.

ESSAIS DE MAQUETTE

Une maquette de I’appareil permet d'expérimenter son comportement aérodynamique en
soufflerie. Si les valeurs numériques des C; et Cp différent, les écoulements d'air ne
sont pas trés différents.

L’échelle 1/5¢ permet de rester au-dessus du nombre de Reynolds critique. N, Varie
de 2.000.000 a 5.000.000 pour un avion, et de 200.000 & 500.000pour une maquette
au 1/5°€.

Autrefois, on réalisait une maquette en bois soigneusement poncée et vernie qui
reproduisait fidélement les formes extérieures de I’avion, a part les organes de petites

dimensions comme 1’hélice, les cables et cordes a piano dont les résistances parasites
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prendraient une importance relative exagérée sur un petit modele. Ce type de maquette
permet d’estimer la polaire, les décrochages et la stabilité.
Si ’on respecte l'échelle des poids on peut aussi estimer la plage de centrage et
l'efficacité des wvolets. Toutefois les puissances restent difficiles a comparer.
Polaire d’avion
La polaire d’avion est établie au cours d’un essai en soufflerie. Certains laboratoires
peuvent exécuter 1’essai sur 1’avion entier, mais il est plus facile d’y soumettre une
magquette a échelle réduite.
Le laboratoire fournit les valeurs 100C,,100C; et 100Cm a différents angles
d’incidence de 1’avion entier (I’axe de traction) et les courbes correspondantes. Il ne
reste plus qu’a reporter les 100C, et 100 C;, sur un fond de diagramme logarithmique.
Stabilité longitudinale (tangage)
La stabilité en tangage est donnée par I’empennage horizontal.
Le laboratoire fournit la courbe et les valeurs du coefficient de moment autour du
centre de gravité 100CmG , en ordonnées, en fonction de 1’angle d’incidence de
I’avion, en abscisses (I’angle d’incidence est I’angle entre 1’axe de traction et la

trajectoire ou "lit du vent relatif™).

Stabilité longitudinale (ou stabilité en tangage)

0.2=
=
ﬁ 0.1=
e
8 00—
L3
B not exactly 0
£ due to sting
:E 0.2 misalignment
L

do d do & b B @
vaw angle, deg

Figure 4-6:Stabilité longitudinale (ou stabilité en tangage).
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Cette courbe permet d’ajuster les surfaces et la position des empennages horizontaux et
verticaux. La meilleure stabilité correspond a une courbe fortement ascendante vers la
droite.

Par exemple, si I’essai donne une branche de courbe descendante comme en ab, ceci

indiquerait une instabilité dans cette zone :

Dans la formule de La presle[X/t = 0,225+ 0,37 (s.L)/(S.t)], il faudrait alors
augmenter le produit (s.L) , c’est a dire soit "L" la distance entre le CDG de 1’avion et
le foyer du stabilisateur horizontal, soit "s" la surface d’empennage horizontal, ou bien

les deux a la fois

Remarque : la stabilité¢ longitudinale est peu sensible a des calages différents de la
partie fixe de I’empennage horizontal ou a des braquages divers du gouvernail de
profondeur.

Stabilité de route (axe de lacet)

La stabilit¢ suivant 1’axe de lacet est donnée par [I’empennage vertical.
Le laboratoire fournit la courbe et les valeurs du coefficient de moment autour du centre
de gravit¢ 100CmG , en ordonnées, en fonction de différents angles de dérapage (axe

de lacet), en abscisses.

Les trois courbes représentées correspondent a trois angles d’incidence i de 1’avion.
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Stabilité de route (suivant I'axe de lacet)

tail up,
pitch up

-0.1—
tail down,

=027 pitch down

-0.3—

~0.4—

pitching moment coefficient

0 20 40 60 80
angle of attack, deg

Figure 4-7 : Stabilités de route (suivant I'axe de lacet).

Comme pour I’axe de tangage, la meilleure stabilité¢ de route correspond a une courbe

fortement ascendante vers la droite.

En cas de branche descendante, le reméde a apporter serait le méme que précédemment,
c’est a dire augmenter le produit (s. L), soit "L", la distance entre le CDG de I’avion et
le foyer du stabilisateur vertical, soit "s", la surface d’empennage vertical, ou bien les

deux a la fois.

Remarque : la stabilité de route est peu sensible au braquage du gouvernail de direction

ou des ailerons.

Stabilité au roulis (axe du fuselage)
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La stabilité au roulis traduit I’efficacité des ailerons suivant leur angle de braquage a.
Le laboratoire fournit la courbe et les valeurs du coefficient de moment de
roulis 100CmG, en ordonnées, en fonction de leur angle de braquage a, en abscisses.

Les trois courbes représentent trois angles d’incidence i de I’avion.

Stabilité au roulis (autour de I'axe du fuselage)

tail up,
~ pitch up

0.00—

~0.05—

-0.10— reversal:
_0.15— tail down,
] pitch up

~0.25—
-0.30—

pitching moment coefficient

6 20 40 60 80
angle of attack, deg

Figure 4-8:Stabilité au roulis (autour de I'axe du fuselage).

De la méme maniére, un manque d’efficacité conduirait au méme reméde, augmenter le
moment s X d, c’est a dire soit augmenter la surface des ailerons, soit les éloigner du

fuselage.

Les controles et essais en vol

Pour obtenir le CNRA L'avion est finalement soumis aux essais en vol.
Ces controles comportent une visite du GSAC (ex bureau vérités) qui vérifie la qualité
de la construction, et des essais en vol sous le controle du GSAC. Les ULM de

construction amateur sont toutefois dispensées de la visite vérités.
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Les services techniques de I'aéronautique exigent d'effectuer 15 heures de vol et 50
atterrissages au cours desquels le GSAC effectue les controles et essais suivants :

- vitesse maximale en km/heure et le nombre de tours/mn,

- vitesse de croisiere en km/heure et le nombre de tours/mn a environ 70% de la

puissance maximale (d'aprés la courbe hélice),
- consommation en litres par heure d'apres les courbes du moteur,
- passage des 15 métres en 500 métres environ

- essais en ressource a 2,5g; 3g; 3,5g mesurés a l'accélérometre, sans déformation
permanente,
- aucun essai de rupture de l'atterrisseur n'est exigé car dans ce cas seule la sécurité de

l'usager est mise en jeu et pas celle des tiers a terre.

Décollage

Franchir un obstacle de 20 métres plus haut que le sol de 1'aérodrome en parcourant
moins de 600 métres en projection horizontale. Atteindre en moins de trois minutes
une altitude de 360 metres au-dessus du sol de l'aérodrome.
Atterrissage

Avec le moteur arrété au moins 50 meétres au-dessus du sol et en vol plané, pouvoir
s'arréter a l'atterrissage en roulant moins de 250 métres depuis le point d'impact jusqu'a
I'arrét complet, sur terrain plat et horizontal avec un vent inférieur a 2,5 meétres par

seconde.

Vol Plané

Descendre en vol plané sur une distance horizontale au moins égale a six fois l'altitude.

4.1.2 2 VARIANTE PROPOSEE COMME PERFORMANCES
DU DI,{ONE-TYPE )
CARACTERISTIQUES TECHNIQUES DU DRONE
-Poids aux décollages 7 kg. Envergure 950mm.
- Longueur 735mm.
-Vitesse du drone 40-150 km/h.
- L’altitude du drone 5-1500 m.
- Temps de vol de chargement de 1.5kg pendant 40 min.

____________________________________________________________________________________________________ |
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- Charge utile 3 kg. - Poids de cellule 4 kg.

- Moteur ¢électrique 1 kW. Vitesse de décollage 35 km/h.

- Vitesse d’atterrissage 35km/h.

- Piste d’atterrissage 15 m.

- Monter en vitesse vertical 5 m/s.

- Qualité aérodynamique pour une vitesse de 60km/h est 14.

- Rayon de virage. Aile haute sans volets (Profil d’aile NACA 5305).
- Le fuselage (CUB J3).

- L'empennage horizontal. Stabilisateur vertical.

- Plaque de fixation du servomoteur. Le train d'atterrissage type classique fixe.

RESULTATS EXPERIMENTAUX ET NUMERIQUES:(Voir Annexe)

Une étude a été ¢laborée et qui nous aidé a déterminer plusieurs parameétres qui influent
sur D’exactitude des résultats Théoriques et expérimentaux tels que
Les erreurs de fabrication de la maquette car elle est faite a la main.

Les erreurs des instruments de mesure et de la lecture .. .etc.

Pour le calcul numérique on a utilisé logiciel (L’ANSYS.16), malgré ses avantages
concernant la rapidité dans les calculs, mais aussi présence des inconvénients : Il est
basé sur des méthodes numériques (volume finie) qui reste juste une méthode de
résolution approximée et elle nécessite une validation, pour cette raison on trace les
courbes expérimentales de 1’approche numérique pour qu’on puisse comprendre les

résultats ou se déroulent.

41.3 3™ VARIANTE PROPOSEE COMME PERFORMANCES
DU DRONE-TYPE

L’étude englobe les caractéristiques du drone utilisé dans la deuxiéme variante.
Et aprés une simulation numérique a l'aide du logiciel (Advanced Aircraft

Analysis 2.5 Project) les résultats sont comme suivis :
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LE DECOLLAGE

Tableau 4-3:Les résultats de calcul a phase de Décollage.

Qutput Parameters

2 ? ?
Pro/MD,” 50,00 = Vi 75,84 '% FSras 177 m =
m
A N N
2 ? ?
Vg, 63.20 il =5 273 EBFL 206 =
TO . - ; TO m I m ;
1500 T T T Takw-oll Distance
| AT=0degC
WPho 1asp [ 4
M
"W mp
™m0 h
00
=0 \\‘ .
TG =130
o0 LL""'m T h——=13 —C——=130- =+ n
T b
ooo 100,00 200,00 e 300,00 WSy N 400,00

Figure 4-9 : courbe de la distance au cours de Décollage.

D'apres le graphe on remarque que la distance de Décollage diminue jusqu’a la valeur

125 (W/P),,
Ensuite elle est stable selon l'axe OY, 'allure du graphe peut atteindre 2.5(W /P) ..,

-Franchir un obstacle de 20 métres plus haut que le sol de 1'aérodrome en parcourant

moins de 273 meétres en projection horizontale.

Atteindre en moins de trois minutes une altitude de 360 métres au-dessus du sol de

I'aérodrome.

-La limite de vitesse avant le Décollage est des environs de : 75.84km/h.

-la vitesse de Décrochage au cours de Décollage est : 63,20 km/h.

LA MONTE

Tableau 4-4 : Le Taux de Monté.

Dutput Parameters

ki ki il k]
Fovnd ) W jm 597 deg ﬁuc 2,5400 = 3{:0&! 432 ﬁl*;,w 12,000 2

-Taux de Monté de drone RC=2,54 m/s.

b s
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Figure 4-10 : Polaire de Performance de Montée.

Dans la figure (fig. IV.) on voit que la vitesse de monté commence a partir de 5.5m/s et

elle croissante jusqu'a RC (27m/s)

VOL PLANE

20

Maximumn Gruise Speed |

(WP

gl=

150 — -
00 - -

50 —

i [ e

0,00 100,00 200,00 300,00 400,00
(WiShy M
z

m

Figure 4-11 : Courbe de la vitesse maximale de Croisiére.

-La polaire est sous forme d'une droite avec une petite pente qui veut dire que la vitesse

de Croisiere augmente jusqu'a atteindre le maximum au saint de 4,5(W /P) ..

-La vitesse maximale de Croisiére arrive jusqu'a V¢ max=14,2km/h.
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LA DESCENTE

Dive Performance al Comtanl Flight Path Angle: Flight Condition 1

- [ L
i oo |hreor| A o [[F ovea] G voor | Bow |
150,00 T T T T w1
Velacity vz
v == ] Tho solutians 10 the
12500 - | Soiriy equations of metion
in | o= aet bacatod at th
he — inis of nesuaciion
10000 | 4 [paints of in X
7500 \
000 - =1
=5m ———— e
00 - e i " 1 4 L
1500 10,00 500 0 500
Angle of Altack, & dog

Figure 4-12 : Performance de la Descente en fonction d'angle d'Attaque.

-L'interprétation de cette courbe est la solution qui est l'intersection des deux graphes de
la fig.4.12.

-D'apres le graphe :
La vitesse de la descente de drone Vp=12,5km/h.

Temps de la descente est : 7 min.

ATTERRISSAGE

Tableau 4-5 : Les résultats des parametres d'Atterrissage.

Qutput Parameters

? 18l 2
¥ 0,30 v, 47,59 '% == 15 m =
N N A
? 18l 2
Vs, 36,61 '% =5, 34 m =1 19 m =
A N A

-La vitesse d’atterrissage vaut VA=47,59 km/h.

- a 15m le drone entre dans la phase d'Atterrissage avec le moteur arrété au moins 50
metres au-dessus du sol et en vol plané, pouvoir s'arréter a l'atterrissage en roulant 15
meétres depuis le point d'impact jusqu'a l'arrét complet, sur terrain plat et horizontal avec

un vent inférieur a 2,5 meétres par seconde.

-La vitesse de décrochage dans cette phase ¢a veut dire la phase d'Atterrissage est égale
: Vs1.=36,61 km/h.

86



CHAPITRE 4 INTERPRETATION DES
RESULTATS ET ESSAIS

4.2 Interprétation des résultats d’optimisation :
4.2.1Influence de I’incidence sur la force de portance Fz :

D’aprés le logiciel fluent on a obtenu les résultats indiqués dans les graphes suivant
pour Chaque angle d’incidence (de 0° a 16°) :

4,5

4

3,5 A

; N

2,5 =4=wing

2 =fi—end plat

==end plat 30°
1,5

Force de portance FZ

=>¢=hoerner
1

0,5

0

ALPHA

Figure 4-13 : Courbe Fz en fonction d'incidence.
D’apres ce graph on voit que ‘end plat’ winglet a optimiser la portance.

4.2.2 Influence de I’incidence sur la force de la trainée Fx :

1,4
1,2
X 1 /
3
-E 0,8 —.—ng
3 0,6 =fli—hoerner
()]
o ==end plat
S 04 ‘E‘:—‘F

=>e=end plat 30°

0,2

0

0 5 10 15 20
ALPHA

Figure 4-14 : Courbe Fx en fonction d'incidence.
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D’apres ce graph on voit que tous les 3 types de winglets on réduit la trainée avec des

résultats approximative.

D’apres cette petite comparaison on va choisie ‘end plat © winglet pour notre drone.

Figure 4-15: end plat winglet.

Figure 4-16 : Forme finale du drone.
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CONCLUSION GENERALE

Notre travail est consacré d’une part & I’étude de la stabilité et performances du drone
PIPER CUB J3.Et d’autre part a la simulation numérique a l'aide de logiciels ANSYS
FLUENT 16 et ADVANCED AIRCRAFT ANALYSIS 2.5 PROJECT. Cette étude peut
étre généralisée sur tous les autres types des drones .Apres, une interprétation et des
discussions des résultats obtenues par notre logiciel sont élaborées.

Ce sujet est tres riche d’informations et de techniques, ¢a nous a permet de :

e S’initier au logiciels ADVANCED AIRCRAFT ANALYSIS PROJECT 2.5
ANSYS FLUENT 16, SOLIDWORKS , et de les maitriser.

e Faire une recherche bibliographique et qui a nous aider a améliorer notre
connaissance sur les drones d'une fagon générale et sur notre model CUB J3 en
particulier.

Des performances étudiées a savoir :

e Franchir un obstacle de 20 metres plus haut que le sol de lI'aérodrome en
parcourant 273 metres en projection horizontale. Atteindre en moins de trois
minutes une altitude de 360 métres au-dessus du sol de I'aérodrome. Avec le
moteur arrété au moins 50 metres au-dessus du sol et en vol plané, pouvoir
s'arréter a l'atterrissage en roulant 15 metres depuis le point d'impact jusqu'a
I'arrét complet, sur terrain plat et horizontal avec un vent inférieur a 2,5
meétres par seconde.

e Lalimite de vitesse avant le Décollage est des environs de: 75.84km/h.

e la vitesse de Décrochage au cours de Décollage est: 63,20 km/h.
e Lavitesse de la descente de drone Vp=125km/h.

e Temps de la descente est: 7 min.

e Lavitesse d'atterrissage vaux Va=47,59 km/h.

Il a été constaté une trés bonne satisfaction entre les résultats obtenue dans I’étude
numerique et  I’étude  théorique, I’erreur ne  dépasse pas  10%.
Dés le départ on a voulu prouver que malgré la complexité et les difficultés de cette
étude elle reste réalisable ici méme en Algérie notre principal objectif c’était de fournir
aux gens de I’aéronautique au pays un support technique qui fait I’étude aérodynamique
et I'étude des performances necessaires pour des éventuelles réalisations
A la fin nous espérons qu’on a apporté toutes les réponses nécessaire entourant ce sujet
qui permettront & nos collégues de poursuivre ce travail pour des amélioration  qui
feront I’objet d’un autre sujet en constatant le développement illimité de I’aéronautique.
Et enfin ce volet de recherche est cl6turé par une demande d'une publication a été
sollicitée dans la revue (J.A.E.S.T) de I'Université de BISKRA pour valoriser notre
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travail de recherche, ou une optimisation des différentes formes aérodynamiques des
ailes avec des Winglets a été élaborée et un choix judicieux d’une construction adéquate
a été propose.

PERSPECTIVES:

1-Une partie expérimentale est obligatoire pour déterminer les coefficients de stabilites.
2-Une étude de simulation plus approfondie est souhaitable, dont le but de varier
dautres  parametres a  savoir les  matériaux, les  régimes  etc...
3-Des essais: - vitesse maximale en km/heure et le nombre de tours/mn, - vitesse de
croisiére en km/heure et le nombre de tours/mn a environ 70% de la puissance
maximale, - consommation en litres par heure d'apres les courbes du moteur, - passage
des 15 meétres en 500 meétres environ, - essais en ressource a 2,5¢; 3g; 3,59 mesurés a
I'accéléromeétre, sans déformation permanente, sont souhaitable, une fois une variante
optimale a été choisie.
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ANNEXE A PRESENTATION DES LOGICIELS UTILISES

Introduction :

La simulation numérique représente une bonne alternative a de nombreux essais effectués en
soufflerie. L'économie potentielle est évidente puisque fabrication, installation, et réglage des
maquettes ont disparus de la procédure.

Dans ce chapitre, nous allons présenter le logiciel de calcul SOLIDWORKS, ICEM, FLUENT
et les différentes notions théoriques de base. Surtout les équations principales régissant

I’écoulement.

A.l. Les avantages de la simulation numérique :

On reconnait aujourd’hui la simulation numérique comme un moyen de conception efficace et

indispensable a I’élargissement du champ d’application de I’aérodynamique. Dans la phase de

conception d’un nouveau design d’avion, par exemple, la simulation numérique donne

I’occasion :

- De simuler des phénomeénes physiques complexes.

- Drétudier les interactions de plusieurs disciplines (thermodynamique, aéroélasticité, etc.).

- D’améliorer les modéles théoriques en passant des fluides parfaits (équations d’Euler) aux
fluides réels (équations de Navier-Stokes).

- De mieux optimiser I’appareil en tenant compte d’un plus grand nombre de parametres,
donc en se rapprochant de plus en plus de I’écoulement réel.

- De raccourcir la durée de mise au point du prototype final.

A.2.Equation de Navier Stokes [6]:
Les équations de Navier Stokes sont des équations différentielles non linéaires régissant
I’écoulement étudié. Ces équations, lorsqu'elles ne sont pas simplifiées, elles n'ont pas de

solutions analytiques et ne sont donc pas utiles pour des simulations numériques.

Ces équations peuvent étre simplifiées de diverses manieres ce qui rend les équations plus
facile a résoudre. Certaines simplifications permettent de trouver des solutions analytiques a
des probléemes de la dynamique des fluides.

Pour un fluide Newtonien, incompressible, isotherme et a propriétés constantes; avec p , v, U,
v, W et p représentant respectivement la masse volumique, la viscosité cinematique, les trois
composantes de la vitesse et la pression statique instantanées et (X, y, z) un repére de

coordonnées cartésiennes, les équations de Navier Stokes s’écrivent sous la forme :
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+« Equation de continuité :

div U0

+« Equation de quantité de mouvement :
9u, div (pvU) =vdiv gradu- s

at p ax =~ Mx
v, div (pul)=vdiv gradv- L

at p ay My

9 _ - : 9
%+dlv (pwU) =vdiv gradw - a—’Z’ + Sy,

+«+ Conservation de I’énergie interne :

a(:te) +div (peﬁ) =-pdiv U+div (kgradT)+S,

A.3. les logiciels utilisés pour notre travail :

A.3.1.SolidWorks :

Inventé par I’éditeur américain en 1933, et qui a été acheté par la société Dassault Systémes.
Les grandes entreprises qui utilisent le SOLIDWORKS sont : Michelin, Patek Philippe,
Mega Bloks, Axiome, ME2C, SACMO, et le Boulch Robert Renaud. Le SOLIDWORKS

est un modeleur 3D utilisant la conception paramétrique.

Il génére 3 types de fichiers relatifs a trois concepts de base la piece, I’assemblage, et la mise
en plan. De nombreux logiciels viennent compléter I’éditeur SOLIDWORKS. Des utilitaires
orientés métiers (tblerie, bois, BTP...), mais aussi des applications de simulation mécanique

ou d’image des synthéses travaillent a partir des éléments de maquette virtuelle.
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SolidWorks Document :

a 3D representation of a single design component

a 3D arrangement of parts and/or other assemblies

E a 2D engineering drawing, typically of a part or assembly

Dravwing

[ Cance

Figure. A.1. Format d’un SOLIDWORKS.

A.3.1.1.La piéce:

Elle est I’objet 3D monobloc, la modélisation d’une telle entité dépendra de la culture
de I’utilisateur, c’est la réunion d’un ensemble de fonctions volumiques avec des relations
d’antériorité, des géometriques, cette organisation est rappelée sur I’arbre de construction.
Chaque ligne est associée a une fonction qu’on peut renommer a sa guise. Parmi les fonctions

génératrices on trouve :
e | ’extrusion :

Déplacement d’une section droite dans une direction perpendiculaire a la section. La section
est définie dans une esquisse ‘qui apparait alors dans I’arbre de création comme élément
générateur de la fonction. Cette esquisse contient I’ensemble des spécifications géométriques
(cotation) nécessaires a la compléte définition de la section. Cet ensemble de cotes auquel il
faut ajouter la (ou les) longueur d’extrusion constitue I’ensemble des parametres de la

fonction ; il est possible de les modifier une fois la fonction validée.
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File View Go Tools Help
 Open [@]Edit | J* ZoomIn = Zoom Out [ Full Screen | ) Left (* Right | @ Information | 4 Previous = Next
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Figure.A.2 .L’extrusion d’un rectangle.

» La révolution : déplacement d’une section droite autour d’un axe, ou extrusion

Suivant un cercle ou un arc de cercle.

» Le balayage : déplacement d’une section droite le long d’une ligne quelconque.
Lorsque la génératrice de balayage est gauche, I’esquisse est en 3D dimensions.

- D’autres fonctions, plut6t orientés métier intégrant des notions qu’il serait fastidieux de

modéliser :

- D’autres fonctions, plut6t orientés métier intégrant des notions qu’il serait fastidieux de

modéliser :
* Congés et chanfreins.

¢ Nervures.

» Coque (permettant d’éviter un objet en lui conférant une épaisseur constante).

 Trous normalises (percage, mortaises..).

Ainsi il est possible d’obtenir a partir d’un seul fichier de type piece, I’ensemble des modéles

de vis d’assemblages (toute forme de tete ou dimensions), ou encore toutes les combinaisons

de briques LEGO (1x1, 1x2, etc.).

Avec tous ces outils, la méthode de conception d’une piéce trés proche du métier du
concepteur qui ne soucis plus de savoir ou placer les traits du dessin mais les formes de la
piéce. Les possibilités d’édition sont complétées d’éditions sont complétées par un ensemble
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d’outils de mesures géométriques. Ainsi il est possible de connaitre le volume de la piece, son

poids, la position de centre de masse, sa matrice d’inertie, la surface...

Esquisse | Télerie | Evaluer | DimXpert | Produits Office | =

® (FIBS] > LA BER-P- - @ R-O-

® Piecel (Défaut <<Deéfaut>_Etat c
(5] Captews
# LA] Annot stions
3= matériau cnon spécifié>
& Flan de face
5> Plan de dessus
Z2 Plan de droite <
1, Origine :]
= [@ Boss.-Extru.1
E (- Esquissel

| A
v

*Trimétrique

Figure. A.3.Fonctions de SOLIDSWORKS (congés).

e L’assemblage :

Ils sont obtenus par la juxtaposition de piéces. La mise en position de piéces est définie par un
ensemble de contraintes d’assemblage associant, deux entités respectives par une relation

géométrique (coincidence, tangence, coaxial ite...).

Dans une certaine mesure, ces associations de contraintes s’apparentent aux liaisons
mécaniques entre les pieces. Le mécanisme monté, s’il possede encore des mobilités, peut étre
manipulé virtuellement. On peut alors aisément procéder a des réglages a I’aide des différents

outils disponibles (déplacement composants, détection de collision, mesure des jeux, etc.).

Comme pour les piéces, la gestion de I’ensemble est portée par un arbre de création qui donne
acces a I’arbre de création de chaque piece. Il est d’ailleurs possible d’assembler des
assemblages, donc de former des sous-groupes de piéces. Cette opération étant préalable ou

en cours d’édition.

L’intérét de cet outil, c’est qu’il rend possible la création d’une piéce dans I’assemblage, c’est
qu’il propose la méme méthode au concepteur que celle qu’il appliquait sur la table a dessin:
tout concevoir en méme temps. En effet, a part sur les petits ensembles simples (ou déja
définis), il n’est pas raisonnable de concevoir chaque piece dans son coin pour corriger
ensuite, lors de I’assemblage, les problemes éventuels d’interférence, ou de coincidence. La
conception intégrée lie automatiquement les géométries des pieces entre elles, si bien qu’une
95



ANNEXE A PRESENTATION DES LOGICIELS UTILISES

modification sur une, est automatiquement répercutée sur les autres.alors I’édition de piéce est

la conséquence de I’édition de I’ensemble.

A.3.1.2.La mise en plan :

C’est un dessin de définition établi avec SOLIDWORKS. Il concerne a la fois les pieces
(dessin de définition) ou les assemblages (dessin d’ensemble). Pour aboutir a un plan fini
d’une piéce, on peut estimer de mettre deux fois de temps qu’avec un outil CAO (temps de
conception et exécution du dessin). En effet, en CAO, chaque trait est indépendant et c’est au
dessinateur de savoir quelles entités graphiques sont concernées par une modification. Le
logiciel 3D ne fait qu’une projection de I’objet. Les modifications éventuelles sont opérées sur
I’objet représenté, et ne concernent pas directement le plan.

e \Vues:

La projection sur plan de modele ne pose aucun probleme. Aujourd’hui il est trés facile
d’obtenir un plan, forcément juste (avec un logiciel de CAQ il est possible d’éditer un plan
faux 1). Les vues en coupes, les vues partielles, perspectives, sont exécutées d’un simple clic.
Les seuls problemes encore rencontrés concernent la représentation des filetages et taraudages

dans les assemblages.

De plus, chaque vue peut étre exécute avec habillage différent, filaire, conventionnel ou

ombré rendant encore plus accessible la lecture de plans aux non initiés.

« Cotation:

La cotation regroupe I’ensemble des spécifications géométriques definissant la piéce, les
parameétres déclarés des esquisses en font partie. Ils peuvent étre automatiqguement intégrés, de
maniére équilibrée, a la mise en plan. A ce niveau il est encore possible de modifier la piéce
en changeant la valeur des cotes. L’indépendance de ces parametres, se rapproche du principe
dit d’indépendance (cotation GPS). Cependant, la mise en forme définitive de la cotation

demande encore un peu de travail (avec un éditeur DAO ou sur le calque aussi).
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Figure.A.4.La mise en plan.

» Fond de plan :
SOLIDWORKS par défaut propose ses propres fonds de plan. mais il est possible de les faire

soi-méme ; il existe deux types de fond de plan :
- Le fond de plan statique, ou il faut remplir a la main chacun des champs.

- Le fond de plan dynamique, ou il se remplit automatiquement suivant les parametres

mis dans I’assemblage ou dans la piéce.

* Nomenclature :

Le fichier assemblage contient chacune des piéces qui composent I’assemblage, on peut donc

sortir de facon automatique la nomenclature appartenant a la maquette 3D.

e | es extensions des fichiers :

La simple ouverture d’un fichier dans une version ultérieure le rend inutilisable pour toutes
versions antérieures. Vu leur tres faible interopérabilité et le fait que leur contenu soit sauvé
sans que I’on utilise la commande de sauvegarde, ces fichiers SOLIDWORKS ne doivent pas
étre considérés comme des sauvegardes a long terme d’un contenu, mais comme une simple

extension de mémoire physique ayant la propriété de réemanence.
Chaque type de fichier posséde une extension qui lui est propre. On trouve :
.solder, pour les fichiers piéce.

.soldas, pour les fichiers assemblage.
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.solder, pour les fichiers plans.

.soldat ; pour les fichiers de fond de plan. Certains formats proposés par le logiciel permettent
d’envisager une sauvegarde a long terme. [7]

A.4. La CFD et ses objectifs :

Le mot CFD est un acronyme en Anglais qui veut dire « Computational Fluid Dynamics »
dont la traduction en Francais donnerait « Mécanique des Fluides Numérique (MFN) ».
Cependant, méme dans les ouvrages en francais et la littérature francaise, c’est le mot CFD

qui est utiliseé.

C’est la résolution numérique des équations qui gouvernent les écoulements des fluides en
utilisant différentes approximations. Elle prédit ce qui se produira qualitativement et
quantitativement pour plusieurs probléemes d’écoulements de fluides internes ou externes, et

qui peuvent étre aussi complexes que:
* les écoulements avec ou sans transfert de chaleur.
* les écoulements avec ou sans changement de phase (fusion, congélation, évaporation, etc.).

 les écoulements multi-especes avec ou sans réaction chimique (dispersion de polluants,

combustion, etc.).

* les écoulements avec ou sans mouvement relatif (écoulement autour d’une aile d’avion ou

autour d’un rotor d’hélicoptere).

L’utilisation de la CFD permet essentiellement une réduction des colts reliés au
développement de produits qui mettent en jeu des phenomeénes physiques d’écoulements de
fluide et de transfert de chaleur particulierement durant la phase conception et analyse. Elle

présente les avantages suivants par rapports aux techniques expérimentales :
» moindre co(t et plus rapide que la réalisation de modeéles et les tests.

» la solution que CFD fournit permet de connaitre la solution partout dans le champ

d'écoulement.

e la CFD permet la simulation des phénomenes physiques qui sont difficiles ou mémes
impossibles.
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A mesurer expérimentalement telles que les prévisions des performances d’objets non encore

construits ou présentant des risques.

A.5.Méthodologie de la CFD :

De maniére genérale, la résolution d'un probléme de mécanique des fluides numérique

(MFN) passe par trois grandes phases :

a.

la préparation du probléme : ceci passe par la définition d'une géométrie, d'un
maillage discrétisant le domaine de calcul, du choix des modeles et méthodes
numériques employés ;

la résolution numérique du probléme qui passe par I'exécution d'un programme
informatique. Bien des problemes suscitant un minimum d'intérét necessitent des
ordinateurs aux tres grandes capacités ;

I'exploitation des résultats : ces derniers sont vérifies afin de verifier leur cohérence,
puis examinés afin d'apporter des réponses aux questions posées par le probléeme de
MFN de départ. Cette exploitation passe le plus souvent par des logiciels de post-
traitement scientifique utilisés dans de nombreuses branches de la physique, ou bien
par les modules de post-traitement disponibles dans certains logiciels de MFN

commerciaux.

A.6.Modéles physique :

Dans le cas général il faut passer par la résolution numeérique des équations de Navier-

Stokes ou des équations d'Euler. Selon le probléme il est important de choisir les bonnes

hypothéses pour prendre en compte tous les aspects de I'écoulement.

A.7.Méthodes de discrétisation :

Les équations de Navier-Stokes peuvent étre numeriquement abordées de diverses manieres :

différences finies, volumes finis ou éléments finis par exemple.
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A.7.1.Méthode des différences finies :

En analyse numérique, la méthode des différences finies est une technique courante de
recherche de solutions approchées d'équations aux dérivées partielles qui consiste a résoudre
un systeme de relations (schéma numérique) liant les valeurs des fonctions inconnues en
certains points suffisamment proches les uns des autres. En apparence, cette méthode apparait
comme étant la plus simple a mettre en ceuvre car elle procéde en deux étapes : d'une part la
discrétisation par différences finies des opérateurs de dérivation/différentiation, d'autre part la

convergence du schéma numérique ainsi obtenu lorsque la distance entre les points diminue.

Toutefois, il convient de rester vigilant et critique sur les résultats obtenus tant que la

seconde étape n’a pas €té montrée en toute rigueur.

A.7.2.Méthode des volumes finis :

En analyse numérique, la methode des volumes finis est utilisée pour résoudre
numériquement des équations aux dérivées partielles, comme la méthode des différences
finies et celle finis. Contrairement a la méthode des différences finies qui met en jeu des
approximations des dérivees, les méthodes des volumes finis et des éléments finis exploitent
des approximations d'intégrales. Toutefois, la méthode des volumes finis se base directement
sur la forme dite forte de I'équation a résoudre, alors que la méthode des éléments finis se
fonde sur une formulation vibrationnelle de I'équation (on parle aussi de formulation
faible).L'équation aux derivees partielles est résolue de maniére approchée a I’aide d’un
maillage constitué de volumes finis qui sont des petits volumes disjoints (en 3D, des surfaces
en 2D, des segments en 1D) dont la réunion constitue le domaine d'étude. Les volumes finis

peuvent étre construits autour de points d'un maillage initial, mais ce n’est pas une nécessité.

Les méthodes de volumes finis ont été initialement mises au point pour des lois de
conservation hyperboliques, mais des développements récents permettent a présent de les
utiliser pour des équations elliptiques et paraboliques. Ces equations aux dérivées partielles
contiennent des termes de divergence. En utilisant le théoreme de flux-divergence, les
intégrales de volume d'un terme de divergence sont transformees en intégrales de surface et

ces termes de flux sont ensuite évalués aux interfaces entre les volumes finis.

On utilise une fonction de flux numérique pour élaborer une approximation des flux aux

interfaces. Puisque le flux entrant dans un volume donné est égal au flux sortant du volume
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adjacent, ces méthodes sont conservatives, donc parfaitement adaptées a la résolution de lois
de conservation. Un autre avantage de la méthode des volumes finis est qu'elle est facilement
utilisable avec des maillages non-structurés car, en matiere de discrétisation des lois de
conservation, sa formulation ne tient aucun compte de la complexité du maillage. En
revanche, les caractéristiques géométriques du maillage peuvent jouer un role prépondérant

lorsque des flux diffusifs entrent en jeu.

A.7.3.Méthode des élements finis :

La méthode des éléments finis fait partie des outils de mathématiques appliquées. 1l s'agit de
mettre en place, a l'aide des principes hérités de la formulation variationnelle ou formulation
faible, un algorithme discret mathématique permettant de rechercher une solution approchée
d’une équation aux dérivées partielles (ou EDP) sur un domaine compact avec conditions aux
bords et/ou dans I'intérieur du compact. On parle couramment de conditions de type Dirichlet
(valeurs aux bords) ou Neumann (gradients aux bords) ou de Robin (relation gradient/valeurs
sur le bord).1l s'agit donc avant tout de la résolution approchée d'un probléme, ou, grace a la
formulation variationnelle, les solutions du probleme vérifient des conditions d'existence plus
faibles que celles des solutions du probléme de départ et ou une discrétisation permet de
trouver une solution approchée. Comme de nombreuses autres méthodes numeriques, outre

I'algorithme de résolution en soi, se posent les questions de qualité de la discrétisation :

« existence de solutions,

e unicité de la solution,

o stabilité,

e cCoONvergence,

et bien sOr: mesure d'erreur entre une solution discrete et une solution unique du

probleme initial.

A.8.LE Maillage avec ICEM CFD :

Le maillage est une discrétisation de I’espace a étudier. Support des calculs CFD, il est
constitué d’un ensemble de mailles (ou cellules) dans lesquelles les équations du probléme
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seront résolues. Le pas d’espace est ici défini comme la taille caractéristique d’une maille.
Aussi, faut-il veiller a ce que deux mailles adjacentes n’aient pas de dimensions trop
differentes sans qu’il y ait recouvrement d’une maille sur I’autre. Il est souhaitable pour cela
que la variation de tailles entre deux cellules adjacentes n’excede pas a 20% .le maillage doit
étre réalisé de sorte a minimiser la diffusion de I’erreur numérique. Dans une approche de
CFD, il faut aussi définir des directives de création de maillage, d’autant que le maillage est la
piéce maitresse en terme de gain de temps de calcul .différents type de cellules existent :
tétraedre, hexaedre, pentaedre,...la facon dont les cellules sont assemblées donne lieu a des
maillages conformes ou non conforme, structurés ou non, orthogonaux ou non. Lors d’une
étude CFD, I’étape de création du maillage est cruciale pour assurer la cohérence des résultats
et prendre en compte les considérations physiques du cas a étudier, numériques du code utilise
(convergence) et pratiques du contexte de I’étude effectuée (delais, puissance des ordinateurs,

volume de données a traité
Qu’est-ce qu’un maillage ?

Un maillage est un mécanisme pour I’organisation et la structuration d’un domaine dans
I’espace pour fins de calculs. 1l s’agit un partitionnement des frontiéres et du domaine qu’elles
renferment en éléments géométriques discrets. Ces entités possedent des propriétés
géométriques (les coordonneées, tailles) et des informations topologiques (connectivite,
voisinage). Ces entités s’impliquent hiérarchiqguement selon leur dimension ou étendue : zéro

pour les nceuds, un pour les segments, deux pour les faces et trois pour les volumes.

Noeud |=>>| Segment | =>| Face |c=p>»| Volume

Ensemble, ces éléments forment un recouvrement de I’espace avec les propriétés suivantes :

e Les éléments couvrent complétement le domaine ;

e |l n’y apas de chevauchement (ni de vide) entre les éléments.

De plus, ils sont ordonnés, c’est-a-dire numérotés ou identifiés de sorte qu’ils peuvent étre
facilement récuperés pour fins de traitement numérique. Par les propriétés géometriques et
topologiques, ils peuvent étre localisés dans I’espace et vis-a-vis leur voisinage, ainsi qu’entre

eux-meémes par une structure hiérarchique.
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(a) Repére cartésien

(b) Repére polaire

Figure. A.5.Maillages construits avec des systemes de coordonnées réguliers

A.9.Buts d’un maillage :

La simulation numérique de phénomenes physiques que I’on retrouve dans des applications
en ingénierie est réalisée par la résolution d’équations dans des applications en ingénierie est
réalisée par la résolution d’équations aux dérivées partielles sur des domaines a géométrie
complexe. Quelle que soit la méthode retenue, éléments finis, volumes finis ou différences
finie, toutes nécessitent une discrétisation du domaine.
Comme support a la discrétisation des équations différentielles, les maillages doivent
rencontrer un certain nombre d’exigences :

e Representer une discrétisation fidéle de I’espace et des frontieres du domaine de

calcul,

e Discrétiser I’intérieur du domaine en fonction des équations et du phénomene simulg,

e Permettre un contréle sur la répartition, la forme et la taille des éléments.
Un maillage se défini comme un ensemble d’éléments discrets qui recouvrent au complet un
domaine sans chevauchement ni vide. Ces éléments ont des propriétés spatiales telles qu’une
position et une dimension, et sont construits par une hiérarchie de nceuds, segments et faces.
Une autre propriété d’un maillage est la connectivité qui traite de la relation des éléments
entre eux. Le procédé de génération de maillage doit créer ces deux niveaux d’information,
c’est-a-dire calculer les positions des nceuds et leur imbrication en structure d’élément
(géométrie), et établir le voisinage de chaque élément (la topologie). Dépendant de la méthode

utilisee, ces deux niveaux peuvent se faire sequentiellement ou en parallele. Les entrants dans
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ce procédé sont la représentation géométrique des frontieres du domaine, avec d’autres
fonctions décrivant la répartition des nceuds.
A.10.Classification des maillages :
Les maillages sont caractérises selon leurs caractéristiques ou bien selon la méthode utilisée
pour les générer.
Les maillages sont caractérisés selon leurs propriétés :

e Réguliers structurés .

e Curvilignes ou adaptés .

e Non-structurés .

e Hybrides.

e Et leur forme géométrique.
Ou bien selon la méthode utilisée pour les genérer :

e Interpolation transfinie ou techniques algébriques ;

e Equations différentielles ou transformations conformes ;

e Triangulation de Delaunay ;

e Avance de font;

e Décomposition par blocs ;

e Décomposition hiérarchique ;
Le type de classement le plus fréqguemment utilisé est basé sur la propriété structuré ou non
structuré des maillages qui se rapportent a la nature de la connectivité entre les éléments. La
connectivité peut étre implicite (comme c’est le cas dans un treilli) ou explicite pour les
maillages non structuré. Un niveau de raffinement de ce procédé est obtenu en utilisant la
forme des eéléments. En dimension 2, les formes les plus répandues et les plus pratiques sont
le triangle ou le quadrangle. Les formes équivalentes en dimension 3 sont les tétraédres ou les
hexaedres, avec I’autre possibilité comme le prisme ou la pyramide.
Dans un maillage structuré chaque nceud est entouré d’exactement du méme nombre de
nceuds. Une différence entre les maillages structurés ou curvilignes et les maillages non
structurés réside dans la présence de lignes (surfaces) ou des directions clairement
identifiables a I’intérieur du maillage. Ces dernieres peuvent ou non coincider avec les
frontiéres du domaine selon la technique de génération utilisée. La propriété globale de tels
maillages est qu’ils sont des applications vers un carrée (cube) logique ou un triangle logique

en dimension 2.
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STRUCTURE NONSTRUCTURE
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Figure .A.6. Classification des maillages.

Il est évident qu’il ne sera pas toujours possible de réaliser de telles applications pour des
domaines complétement quelconques, comme par exemple des topologies non-simplement
connexes. Dans ces cas-la, ces difficultés peuvent étre contournées par une décomposition ou
zonage du domaine qui donne une combinaison de plusieurs blocs ou sous-domaines,

chacun pouvant s’appliquer a un carré (cube) logique. On obtient alors des maillages dits
composites Par contre, dans un maillage non structuré chaque nceud est entouré d’un nombre
variable de voisins. LA forme des éléments est un polygone quelconque mais en pratique on
retrouve des quadrangles et surtout des triangles, qui peuvent étre mélangés. Contrairement
aux maillages structurés, il n’y a aucun patron (absence de lignes ou surfaces de maillage) et

aucune restriction sur la topologie du domaine.

el

Figure.A.7.Classification des maillages structurés.
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Figure.A.8.Maillage non structuré.

A.11.Classification des techniques de génération de mailles :

Il existe de nombreuses techniques pour la génération de maillages structurés et non

structurés :

» Structurés :

= Méthodes algébriques et interpolation transfinie.
= Transformations conformes ou analytiques.

= Méthodes différentielles.

» Non structurés :

= Delaunay triangulation.
= Avance de font.
= Adaptation methods.

= Hierarchical methods.

La génération d’un maillage structuré peut se présenter comme une application d’un maillage
régulier cartésien par une transformation d’un espace paramétrique vers un espace physique.
Ce qui distingue les diverses méthodes dans cette catégorie générale, c’est la forme ou le type
de transformation utilisée. Strictement parlant, le maillage (la position des nceuds et la

connectivité) est généré dans I’espace paramétrique (qui est une tache triviale)
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et en suite appliqué vers I’espace physique par une transformation qui préserve les nceuds et
leur connectivité. La forme des frontieres et le type de transformation déterminent les

caractéristiques et limitations du maillage résultant.

Les techniques de maillages non structurés travaillent seulement dans I’espace physique et
sont classées en méthodes directes (avance de font) ou itératives (Delaunay ou adaptatives).
Dans les premiéres, les positions et connectivités sont engendrées simultanément lors de la
propagation du font dans le domaine. Dans les méthodes itératives, un maillage est adapté aux
frontiéres du domaine et a une carte de tailles pour la répartition des nceuds par un processus
adaptatif ou un maillage initial est modifié successivement par I’ajout, le retrait et la
relocalisation des nceuds, opérations accompagnées d’une modification de la connectivité.
Afin d’obtenir des simulations numériques donnant des résultats les plus fideles a la physique
du probléme, la discrétisation doit tenir compte de plusieurs critéres portant sur la forme des
éléments st la distribution des sommets, sur la géométrie du domaine ainsi que sur les
caractéristiques du phénomene étudié.

Les contraintes portant sur les propriétés topologiques, physiques et géométriques du
maillage :

- La fidélité du maillage par rapport a la géometrie du probléme.

- La densité des sommets en fonction des zones d’intéréts.

- La forme des éléments.

Le tout afin de permettre I’écriture de codes de calculs généralisés, c.-a-d indépendant du
domaine et ou les frontieres sont des données du probleme.

Les attentes vis-a-vis un maillage sont nombreuses.

-Une représentation précise de la geométrie :

e Alignement avec les frontiéres.
e Orthogonalité des lignes du maillage.
- Une organisation et un stockage efficace des éléments.

- La possibilité d’adaptabilité selon la physique du phénomene :

e Concentration.
e Etirement des mailles.

e Regularité.
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Les exigences vis-a-vis un logiciel de maillage comprennent les éléments suivants :
e Intégration avec les modeleurs géométriques.
e Structure de données efficace.
eRapidité de calcul.

eMinimise les interventions, c.-a-d. automatique.

A.12.Présentation ICEM CFD 16.0 :

=N = )
. T T T T T

File Edit View Info Setings ‘Windows Help = |
= [ﬂ,[!,@‘ #) O\ | Geomety | Mesh | Blacking | EditMesh | Froperties | Canstraints | Loads | Salve Options | Dutput | Cat3D | Past-processin a |
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T Model

Checked out ansysimd feature aiere [product ANSTS ICEM CFD] from server 1055@HACEN-PC
Custarner number is 503050

I Log SEvel Clear

Ll I

Figure.A.9.1CEM CFD 16.0.

Le logiciel ICEM CFD est un mailleur 2D/3D; permet de préparer la configuration
géométrique du probléme pour I’étudié et générer le maillage de maniére assez conviviale
bien qu’assez simple.

Quand il s’agit de géométries complexes, ICEM CFD peut étre couplé avec d’autres
logiciels meilleurs pour la réalisation de la géométrie ainsi que le maillage. L’un des
avantages de ce logiciel est sa simplicité ainsi que sa robustesse envers la réalisation des
géométries les plus complexes.

Pour le maillage, ICEM CFD utilise des structures mono ou multi blocs en fonction de la
géométrie, il permet de générer deux types de maillages, entre autre le maillage tétraédre et
hexaedre.

Il génere des fichiers *.msh pour Fluent. Fluent est un logiciel qui résout par la méthode
des volumes finis des problémes de mécanique des fluides et de transferts thermiques.

ICEM CFD regroupe trois fonctions : définition de la géométrie du probléeme (construction
si la géométrie est simple ou bien import de la géométrie CAO), le maillage et sa vérification,
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la définition des frontieres (Types de conditions aux limites) et définitions des domaines de
calculs.

A.13.La simulation avec fluent :

1- Présentation de Fluent :

13 FLUENT Launcher I (o S|
NANSYS FLUENT Launcher

Dimg_r_‘@j-:un Optiong
i20; [] Double Precision
i@ 3D [] Use Job Scheduler

Dizplay Optionz Proceszing Options
Dizplay Mesh After Beading @ Seral

Embed Graphicz “Windows 1 Parallel
Warkbench Color Scheme

[ Show kore Options

ak. ] [ Diefault ] [ LCancel ] [

Figure .A.10.Fluent launcher.
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5 FLUENT [24, pbns, lam) =
Fie Wesh Define Solve Adspt Suface Display Report Paralldl View Help

Erd @@ [Feaa s Me~o-~

General

Mesh

) DensityBased () Relatve

Time
(@ Steady
) Transient

oty i

Welcome to ANSYS FLUENT 13.0.8

Copyright 2818 ANSYS Inc.
A1l Rights Reserved. Unauthorized use, distribution or duplication
is prohibited. ANSYS and FLUENT are trademarks or registered trademarks
of ANSYS, Inc. or its subsidiaries in the United States or other countries.

Build Time: Oct 12 26108 17:33:26 Build Id: 10783
Loading “C:\PROGRA™1\ANSYSI~1\u136\fluent\fluent13.0. B\1ib\F1_s1119.dmp™
Done.

>

Figure.A.11.ANSYS Fluent 16.0.

"Fluent™ est un code de calcul pour modéliser les écoulements des fluides et les transferts
thermiques dans des géométries complexes. Il peut résoudre des problemes d'écoulement avec
des mailles non structurées, qui peuvent étre produites pour des géométries complexes, avec
une facilité relative. Les types de mailles supportées sont des mailles, en 2D, triangulaires ou
quadrilatérales, ou en 3D tétraédriques/hexaedriques/pyramidales, et les mailles (hybrides)
mélangées. "Fluent” est écrit en langage de programmation C et utilise pleinement la
flexibilité et la puissance offertes par ce langage (allocation de la mémoire dynamique). En
outre, il utilise une architecture qui lui permet de s’exécuter en tant que plusieurs processus
simultanés sur le méme poste de travail ou sur des postes separés, pour une exécution plus

efficace. Ainsi, a titre non exhaustif, il a les capacités de modélisation suivantes :

e Ecoulements 2D ou 3D.

e Etats permanents ou transitoires.

e Ecoulements incompressibles ou compressibles incluant toute vitesse de
régimes (subsoniques, transsoniques, supersoniques et hypersoniques).

e Ecoulements non visqueux, laminaires ou turbulents.

e Ecoulements Newtonien ou non.

e Transfert de chaleur forcé, par conduction, par convection ou radiatif.

e Les ecoulements avec changements de phases.
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2- Etapes d’utilisation de fluent :

Un fichier de données (extension .cas) est creé suite a la lecture du fichier contenant les
détails de la géométrie (extension .msh). Apres Vvérification du maillage. On passe au type de
solveur. Pour notre cas. C’est un solveur découplé avec une formulation implicite pour un cas
tridimensionnel et un écoulement stationnaire prenant en considération des vitesses absolues.
D'autres équations peuvent étre ajoutées selon les Phénomenes étudies (transfert de chaleur.

combustion. multi phases...).

Les autres étapes du menu "define” sont les choix du fluide (air), des conditions d'opération
(introduction de I’ effet de la gravite et de la pression de référence) et l'introduction des

conditions aux limites.

Le dernier menu utilise pour entamer le calcul est le menu "solve”. On doit choisir les
équations a résoudre. Les schémas de discrétisation. Les facteurs de sous relaxations et les

criteres de convergence. Le calcul est initialisé d’apres les conditions.
Donc on peut resumer la résolution d'un probléme dans "Fluent™ par les étapes suivantes :

Etape 1 : lire le fichier qui poste le maillage sous I'extension (.msh).
Etape 2 : définir le modéle physique par le quel Fluent va faire le calcul.
Etape 3 : définir les propriétés du matériel.

Etape 4 : définir les conditions d'opération.

Etape 5 : définir les conditions aux limites.

Etape 6 : donner une solution initiale.

Etape 7 : définir les contréles de résolution.

Etape 8 : définir les criteres de convergence et les parametres d'affichage.
Etape 9 : compter et afficher les résultats.

Etape 10 : Analyse des résultats.

Dans notre simulation on a suivi les instructions suivantes :

Lancez I’application Fluent, choisissez la version « 3d ».

Mise en place dans Fluent : * File — Read— Case et lire le fichier (drone.msh).

Vous pouvez visualiser votre maillage : display/grid.
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Résultats et interprétation

Pour un angle d’incidence a=0°

On fait varier la vitesse, on obtient les valeurs suivantes :
D aprés larelation L =1/, pv2s ¢,

D =1/, pv2sc,

On déduit: C,=2L/pV?* S
Cp =2D/pV?S
Données
$=0,0086m? , p=1.225g/m®
Tableau.B1
Fréquence(Hz) Vitesse L(N) D(N) C Finesse(f)
(m/s)
20 9.5 0.10 0.080 0.213 0.171 1.246
25 12 0.23 0.115 0.307 0.153 2.006
30 14 .4 0.38 0.160 0.352 0.148 2.378
35 17.2 0.58 0.205 0.376 0.133 2.827
40 19.0 0.79 0.230 0.421 0.138 3.051
45 21.2 1.09 0.330 0.466 0.141 3.305
50 23 .1 1.30 0.380 0.468 0.137 3.416
Résultats

Pour une vitesse V (m /S) donnée en fait varie I’angle d’incidence (o) on obtient les valeurs

suivantes :

- Pour V1=19 (m/s), on obtient le tableau suivant

Tableau.B2
(o) | Portancel | Trainée | Coefficient | Coefficient | Finesse(f)
(N) D(N) de de trainé
portance (Co)
(C)
0° 0.79 0.23 0.350 0.120 3.051
2° 1.38 0.25 0.734 0.130 5.518
4° 1.69 0.27 0.899 0.138 6.243
6° 1.71 0.35 0.909 0.150 4.887
8° 1.91 0.41 1.011 0.170 4.637
10° 2.12 0.46 1.127 0.200 4.600
12° 2.35 0.54 1.250 0.240 4.355
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14° 1.98 0.63 1.053 0.335 3.143
- Pour V2=21 ,2(m/s) on obtient le tableau suivant :
Tableau.B3
Alpha | Portance L(N) | Trainée D (N) | Coefficient de | Coefficient de Finesse(f)
(o) portance (C,) trainé
(Co)

0° 1.09 0.33 0.440 0.150 3.305
2° 1.67 0.335 0.714 0.160 4,993
4° 2.10 0.34 0.897 0.170 6.186
6° 2.48 0.37 1.060 0.190 6.708
10° 2.70 0.60 1.154 0.256 4,508
12° 2.90 0.69 1.239 0.295 4,200
14° 3.00 0.79 1.282 0.337 3.804
16° 2.60 0.91 1.112 0.389 2.858

- Pour V3=23 ,1(m/s) on obtient le tableau suivant

Tableau.B4
Alpha (o) | Portance L (N) Trainée D (N) | Coefficient de | Coefficient de | Finesse
portance (C\) trainé (Cp)
0° 1.3 0.38 0.46250331 0.13875099 3.333
2° 1.75 0.40 0.62260061 0.14230871 4.3750
4° 2.50 0.42 0.88942945 0.14942415 5.953
6° 2.93 0.45 1.04241131 0.17077045 6.104
10° 3.17 0.71 1.12779654 0.24548253 4.594
12° 3.45 0.81 1.22741264 0.28817514 4.259
14° 3.76 0.90 1.33770189 0.3201946 4.177
16° 3.10 1.11 1.10289252 0.39490668 2.793
Les graphes
Influence de I’incidence sur le coefficient de portance C.
Tableau
L angle Le
d’incidence | coefficient o
o de portance v
(a®) ) §0§§ I.’.’./l
0 0.46250331 ]
2 0.62260061 S~ T i
4 0.88942945 0
6 1.04241131 0 Angle d'iffdence(a) 20
10 1.12779654
12 1.22741264
14 1.33770189 Figure B.1 : Courbe C en fonction d’incidence.
16 1.10289252
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Interpretation des résultats

A partir du graphe qui représente les variations du coefficient de portance C, en fonction de

I'angle d’incidence, on tire des points marquants interpretes comme suit :

» Lorsque l'angle d'incidence est nul ; on obtient un coefficient de portance : 0 .462.

> Entre l'angle 0°et 15° le coefficient C, augmente rapidement, ce qui signifie qu'il y
a une augmentation aussi importante avec l'augmentation de l'incidence sur cette
tranche du graphe.

» Pour I’angle d’incidence = 14°, C passe par un maximum (C_ n=1.337), au-dela
de cet angle on aura le phénomeéne de décrochage qui interprétes par une chute de
portance. Par ce que les filets d'air n'épousent plus le conteur de l'aile.

» La courbe obtenu avant le point de décrochage n’est pas une droite a cause :
Les erreurs de manipulation expérimentale.
Les erreurs de lecture des résultats.
Les erreurs de I’appareil utilisé (les frottements des parois de la soufflerie).

Les erreurs durant la réalisation de la maquette qui est faite a la main.
Conclusion 1

» On conclut que : I’incidence de I’écoulement et leur vitesse deux facteurs influent

sur la force de portance et leur coefficient.

Influence de I'incidence sur le coefficient de trainée Cp

Tableau B5
1,5
L’angle Le
d’incidence | coefficient 35
e S 3
(@) de trainée g
(Co) 2 g
0 0.13875099 go§
2 0.14230871 ©
4 0.14942415 0
160 8;222;2?2 0 5 Angle d'ificidence 15 20
12 0.28817514 . . .
1 0.3201946 Figure B.2 :Courbe Cp en fonction d'incidence.
16 0.39490668
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Interpreétation des résultats

A partir du graphe qui représente les variations du coefficient de trainée Cp du modele

complet en fonction de I’angle d’incidence, on tire des points marquants interprétés :

» La courbe du coefficient de trainée Cp du modéle En fonction de I’incidence obtenue
possede approximativement la forme d’une parabole. Appart quelques points qui sont
décalés de la courbe a cause des erreurs cités déja dans la courbe de C_

» Cette courbe ne coupe pas I’axe d’incidence ce qui signifie que la trainée ne pourra
jamais étre nulle car si on arrive & annuler la trainée induite, on ne pourra jamais
annuler la trainée qui dérive de la forme du modele.

> Lorsque I’angle d’incidence est nulle ; les filets d'air sont peu dévies, la surpression et
la dépression sont faibles, et leur coefficient et faible.

» Lorsque I’angle d’incidence augmente la trainée et le coefficient de trainée augmente.

Conclusion 2

» On conclut que : I’incidence de I’écoulement et leur vitesse deux facteurs influent sur

la force de trainée et leur coefficient.

Courbe de la polaire

TableauB6
Le Le coefficient 15
coefficient de portance 8
iy (Cu) £ 1 M
de trainée £ g
o
(Cp) 23T o5
0.13875099 0.46250331 g = f
0.14230871 0.62260061 g 0
0.14942415 0.88942945 S 0 01 0,2 0,3 0,4
0.17077045 1.04241131 Coefficient de trainée(Cp)
0.24548253 1.12779654
0.28817514 1.22741264
0.3201946 1.33770189 Figure B.3 :Courbe de la polaire
0.39490668 1.10289252

Interpretation des résultats

» On constate sur la partie correspond au C, Positif de la polaire de révolution du
coefficient de portance C_ est plus grande que révolution du coefficient Cp
correspond.
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» Drautre part on prend I'incidence 0° correspond a C, nul et Cp = 0.15 (minimum de
trainée induite).

» Entre I’incidence : 0° et 14° quand Cp augmente C_ augmente.

» Pour I’incidence 14° on a pour Cp =0. 32 correspond a un C | 1ax=1.337, elle n’a
qu’un interét usuel pour le vol du modele car elle a aussi un coefficient de trainée
éleveée.

» Ou dela de 14° quand Cp augmente C, diminue.

» Ces points prisent ne représentent pas les meilleures conditions de vol du modeéle.

Remarque : dans notre courbe on remarque qu’il y a des points qui sont un peu décalés, et

ca dd aux erreurs cités avant.

Courbe de la finesse

Tableau B7
L angle La finesse 8
d’incidence (C,/Cp) 7
(@) -
x
0.13875099 | 0.46250331 3 N\
0.14230871 | 0.62260061 '8
0.14942415 | 0.88942945 gt )4
[}
0.17077045 | 1.04241131 £
0.24548253 | 1.12779654 52
0.28817514 | 1.22741264 1
0.3201946 | 1.33770189 0
0.39490668 | 1.10289252 0 > Angle dlncidencel5 20

Interprétations réesultats

Figure B.4 : Courbe de la finesse.

La courbe de finesse en fonction de l'incidence peut nous servir des autres caractéristiques

complémentaires de vol du modéle.

» Pour I’incidence 0° on a une finesse f = € /Cp = 3, 33.
» Entre 0° et 6° quand I’incidence augmente la finesse augmente.
» Pour I’incidence 6° corresponde a une valeur maximum de finesse

f: CL/CD = 6,87

» Ou dela de cette angle la finesse diminue.

Remarque : dans notre courbe on remarque qu’il y a des points qui sont un peu décalés, et

ca dd aux erreurs cités avant.
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Conclusion 3 :  Draprés ces résultats on déduit que : L’angle optimale de vol a=6°.

Comparaison entre les résultats expérimentaux et numeriques

En réalité on ne peut pas dire est ce que I’expérimental est la bonne route pour nous
pousser a faire confiance a ces résultats car elle a des cotés négatifs, par ce que ils existent
plusieurs parametres

Qui influent sur I’exactitude des résultats tels que :

e Les erreurs de fabrication de la maquette car elle est faite a la main.
e les erreurs des instruments de mesure et de la lecture ....etc.

Pour le calcul numérique on a utilisé logiciel (L’ANSYS.16), malgré ses avantages
concernant la rapidité dans les calculs, mais aussi présence des inconvénients :

e |l est basé sur des méthodes numériques (volume finie) qui reste juste une méthode de
résolution approximée et elle nécessite une validation, pour cette raison on trace les
courbes expérimentales de I’approche numérique pour qu’on puisse comprendre les
résultats ou se déroulent.

La force de portance et son coefficient

e Les résultats obtenus
Tableau B8

Alpha | L C, D Cp | Err%
(@) |CFD | CFD | EXP | EXP

0 1.35/0.473 | 1.332 | 0.462 | 2.307

2 1.94 1 0.675 | 1.753 | 0.622 | 8.571

4 2.35|0.836 | 2.502 | 0.889 | 6.000

6 2.7510.978 | 2932 | 1.042 | 6.143

10 [3.43[1.209|3.176 | 1.127 | 7.225

12 | 3.73]1.316 | 3.455 | 1.227 | 7.246

14 13.85|1.367 | 3.763 | 1.337 | 2.393

16 [3.33]1.174)3.102|1.102 | 6.451

Coefficient de portanceitr)
s © & @ - e e

P 10
8
7
=& Cz exp 5 \
; —Crefd I y
2
1 193 1 16 18 0
Angle dincidemce ) ) - 0 I-E'ngle d'ifcidentg 20

Figure B.5 : Courbe de C, en fonction de I’angle Figure B.6 : Courbe de [I’erreur relative
de C__en fonction de I’angle d’incidence
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La force de trainée et leur coefficient

Les résultats

TableauB9
Alpha (o) D-CFD Cp-CFD D-EXP Co-EXP Err%
0 0.42 0.149 0.38 0.138 7.693
2 0.43 0.152 0.40 0.142 7.552
4 0.46 0.163 0.42 0.149 9.521
6 0.51 0.182 0.45 0.170 6.254
10 0.64 0.227 0.71 0.245 7.246
12 0.76 0.270 0.81 0.288 6.179
14 0.94 0.334 0.9 0.320 4.446
16 1.2 0.174 1.11 0.394 8.108
0
0,45 9 /x\
<04 8 7
%9,35 E Z \\ /
9 =
-g 0,3 § 5 HI
25 o 54
202 = 3
Il cfd 2
P15 1
§ 0,1 0
w,05 0 10 20
0
10 20 angle d'incidence
Angle d'incidence

Figure B.7 : Courbe de Cp en fonction de « Figure B.8 : Courbe de I’erreur de Cp en

fonction dea

Courbe de la polaire

Tableau B10
Cp exp CLexp Cp cfd C_ cfd
0,149 0,462 0,149 0,47317647
0,152
0,622 0,152 0,67596638
0,163 0,889 0,163 0,83606368
0,181 1,042 0,181 0,97837239

119



ANNEXE B

RESULTATS DE PERORMMANCE

0227 1,127 0,227 1,20962405
0,270 1,227 0,270 1,31635558 16
0,334 "
1,337 0,334 1,36972135
0,426 1,102 0,426 1,17404687 5
] 1
i
i
E"' —gpelaire cid
EJ.E =palaire ey
g:,:
0 005 01 :.:dﬁd::tde‘?:i;d(:j 035 04 045
Figure B.9 : Courbe de la polaire.
Courbe de la finesse
Tableau.B11
Angle Finesse Finesse
d’incidence | fexp=(C/Cp)exp Fcfd= B
(a°) (C./Cp)
cfd 7 A
3.16 3.33 3.16 g / \
4.88 4 .38 4.88 & \
J
£ -
6.21 6.13 6.21 / \ Fiesse i
.E ; f N =+=Finesse exp
6.75 6.87 6.75
1
4.95 4.55 4.95
1
3.94 4 .26 3.94
0
2 .97 3.88 2 .97 oo B
Angle dlincidencelw)
2.12 2 .86 2.12

Interprétation et comparaison

Figure B.10 : Courbe de la finesse.

D’apreés les courbes des erreurs relatives obtenues on deduit que :

e Lamarge d’erreurs relatives entre 2% et 8% nous indique qu’on est dans la bonne

voie. Ce qui nous encourage a compteé et faire confiance pour les résultats

experimentaux et L approche numerique.
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