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RESUME

Ce travail concerne la simulation et la commande d’un hélicoptere drone. En ce qui concerne
la simulation, un calcul autour d’hélicoptére drone radiocommande avec le modéle du disque
actuateur pour le rotor est présenté, pour cela un modéle CAO a I’aide de SolidWorks a été
construit ainsi qu’un maillage a été géneré par ICEM-CFD. La solution est obtenue en
utilisant le code FLUENT. Un programme (filtre estimateur de KALMAN pour la radio
commande d'un hélicoptére) a I’aide de MATLAB pour minimiser la variance de l'erreur

d’'estimation.

ABSTRACT

This work relates to the simulation and the ordering of a helicopter drone. With regard to
simulation, a calculation around helicopter drone radiocontrols with the model of the disc
actuator for the rotor is presented, for that a model CAO using SolidWorks was built as well
as a grid was generated by ICEM-CFD. The solution is obtained by using the FLUENT code.
A program (filter estimator of KALMAN for the radio ordering of a helicopter) using
MATLAB to minimize the variance of the error in estimation.



Nomenclature

Les indices F, M et T concernent le fuselage, le rotor principal et le rotor de queue,
respectivement.

g Accél ération de la pesanteur (m/s?)

p Masse volumique de I’air (kg/m®)

A Airedu disgue rotor (m?)

d Longueur d’une pale du rotor principal (m)
F; Vecteur de forces externes

F, Composantes du vecteur des forces externes en fonction des forces et des couples
aérodynamiques appliqués au centre de masse de I’hélicoptére (N)

F, La force resultante aérodynamique totale d’une pale (N)
F, La force de trainée générale de I’hélicoptére (N)
Iz Tenseur d’inertie du fuselage (kg.m?)

I,; Tenseur d’inertie du rotor principal (kg.m?)

I+ Tenseur d’inertie du de queue (kg.m?)

I Matrice d’inertie

m ou P Masse de I’hélicoptére (kg)

my, Masse d’une pale du rotor principal (kg)

my  Masse d’une pale du rotor de queue (kg)

Nm Nombre de pales du rotor principal

Nt Nombre de pales du rotor de queue

) Vecteur deforces généralisées

Hy; Rayon du rotor principa (m)

K+ Rayon du rotor de queue (m)

1y Poussée du rotor principal (N)



‘I3 Poussée du rotor de queue (N)

V' Vitesse de translation de I’hélicoptére (m/s)
Vy, Vitesseinduite en vol stationnaire (m/s)

V. Vitesseinduite en vol vertica (m/s)

V, Vitesseinduite en vol en palier (m/s)

V; Vitesseinduite en vol général (m/s)

Cm Centre de masse de I’hélicoptére

Im Tenseur d’inertie du rotor principal (kg.m?)
I+ Tenseur d’inertie du de queue (kg.m?)

Cwm Couple de trainée du rotor principal (N.m)
Cr Couple de trainée du rotor de queue (N.m)
Ca Coefficient de trainée

R, Rayon delabarre stabilisatrice de Bell (m)
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Introduction Générae

INTRODUCTION GENERALE:

Les drones ou UAV (Unmanned Aerial Vehicles) sont des engins volants sans pilote
capables de mener a bien une mission de facon semi autonome ou en mode téléguidé. Le
potentiel d'utilisation de ces nouvelles machines est tres prometteur, tant dans le
domaine civil que militaire, pour couvrir des besoins auxquels les aéronefs pilotes
traditionnels ne peuvent pas toujours satisfaire, ou pour remplacer les avions dans
certaines missions dangereuses.

Ceci a poussé tous les pays industrialisés a mettre au point, seuls ou en collaboration, des
engins de ce type. IIs sont destinés essentiellement aux :

v" Surveillance, reconnaissance et acquisition d’objectifs.
v" Photos aériennes, inspections.
v' Activités gouvernementales (police, douanes, environnement, ...).

Le développement de plates-formes robotiques volantes connait un essor croissant
depuis quelques années en raison de la miniaturisation toujours plus poussée des capteurs et
des actionneurs, mais surtout grace a la possibilité d’embarquer des cartes de commande
toujours plus performantes capables d’exécuter la masse de calcul nécessaire au contrdle des
robots volants.

L utilisation des méthodes numériques dans les études d’aérodynamique sert a fournir
un moyen rapide et bon marché de simuler les écoulements des fluides ainsi qu’a mettre au
point des outils complémentaires aux données obtenues dans les tunnels aérodynamiques en
vue de la conception des véhicul es agrospatiaux.

La simulation numeérique, qui est en relation directe avec la physique (problemes poses
par la turbulence et le transfert de chaleur), les mathématiques (développement d’algorithmes
toujours plus efficaces) et I’informatique (développement de langages, de compilateurs et
d’ordinateurs toujours plus puissants), représente un moyen de recherche courant dont
I’évolution et les performances des moyens de calculs ont permis I’essor de I’industrie
aérospatiale.

L'objectif de notre travail est la simulation numérique d’un drone radio commandée
type hélicoptere, en utilisant les nouvelles techniques de calcul par CAO (Conception Assiste
par I’Ordinateur). Aprés on va estimer la vitesse de rotation du moteur a courant continu
d’hélicoptére a I’aide du MATLAB.

En premier lieu on a fait un éude théorique sur le systéme de drone afin de prévoir
un design préliminaire et calcule de propriétés de masse par logiciel SolidWorks en partant
d'un arrangement structural du drone radio commandée type hélicoptere.

Dans la troisiéme partie on a consacré a la modélisation, conception de différentes
géométries et ala génération du maillage de celles-ci.
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Une suite logique du chapitre précédent, ayant trait afaire des calculs et interpréter les
résultats obtenus en vue de les exploiter. Apres cette étape, on a analysé la vitesse de rotation
du moteur électrique d’hélicoptere par un programme MATLAB.

L es étapes de notre étude vont étre reparties comme suit :

Chapitre | : Généralité sur le systeme drones.
Chapitrell : Etude et désigne par CAO d’un drone radio commandée type hélicoptere.
Chapitre Il :  Simulation numérique d’un hélicoptére drone.

Chapitre IV :  Commande d’un drone radio commandée type hélicopteére.

Nous terminons ce mémoire par une conclusion et les perspectives de ce travail dans
laguelle nous avons émis quelques réflexions et quelques remarques sur le sujet traité. Des
annexes sont données pour compléter les informations utilisées dans la moddisation, la
conception.



Chapitre | Généralités sur le systeme drones

Historique:

Ce sont les lourdes pertes subies pendant 1a seconde guerre mondiale par les aviations
d'observation de chacun des antagonistes qui susciterent |'idée d'un engin d'observation
militaire sans équipage (ni pilote, ni observateur).

Figure.1l.1: Les premiersdrones apparurent en USA dans les années 1930

Pendant |a guerre du Vietnam, les Américains ont utilisé des drones (Firebee) 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 survelllance jour/nuit, l'acquisition des objectifs, et les réglages de
I'artillerie. Dans ce méme conflit, les Britanniques et les Frangais commencerent a servir des
drones.

D'une fagon générale, les spécialistes considerent que les drones ont pu vraiment démontrer
leurs capacités opérationnelles d'observation aérienne (renseignement), sur les trois récents
théétres d'opération qu'ont constituée les conflits en ex-Yougosavie, en lIrak, et en
Afghanistan.

Les exemples d'utilisation civile, eux, se font plus rares. On peut toutefois citer la surveillance
urbaine en Afrigue du sud, et le traitement des cultures effectué au Japon par des drones
hélicopteres télécommandés [1].

En France, deux drones miniatures sont en expé&imentation au sein de la Gendarmerie
nationale et du GIGN (Coccinelle). De son coté, 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 refuseée en 2004 par les autorités et
ce, pour raisons de sécurité.



Chapitre | Généralités sur le systeme drones

. Introduction :

Les drones sont des agronefs capables de voler et deffectuer une mission sans
présence humaine a bord. Cette premiére caractéristique essentielle justifie leur désignation de
Uninhabited (ou Unmanned) Aerial Vehicle (UAV). 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 [8].

Le principe des drones peut étre rapproché, toutes proportions égales par ailleurs, de celui de
I'aéromodélisme, selon lequel des petites maquettes sont pilotées par télécommandes. On
distingue toutefois deux catégories de drones : ceux qui requiérent effectivement |'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 sétendre 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
I'observation et la surveillance aériennes, vocation jusqu'a présent surtout utilisée a des fins
militaires (actuellement 90% du marché mondia des drones). Aujourd'hui, les progrés
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 troisiéme caractéristique essentielle des drones est qu'ils sont récupérables, ce qui
permet de les réutiliser. Cela les différencie des missiles, aux quels 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 fagcon confortable) : les
combinaisons de formules aérodynamiques et de propulsion sont donc plus larges. Il existe de
nombreuses configurations de drones, tres différentes les unes des autres — pratiquement une
pour chaque machine — et dont certaines sont tres novatrices. En fait, laforme d'un drone sera
déterminée par la nature et le profil de sa mission, ains que par sa charge utile : a chague
demande correspond pratiquement une solution spécifique.

[.1. Les éléments composant un drone:

Répondent aux mémes fonctions que sur un avion [4].

[.1. 1. Lacdlule

Porte et abrite la charge utile, le moteur et les systémes de bord, ainsi que le carburant.
[.1. 2. Lasustentation

Est en généra assurée par une voilure fixe ou tournante, comme sur hélicopteres.
Cette derniere est choisie pour certaines missions spécifiques, requérant le vol stationnaire,
par exemple pour des relevés devant seffectuer de facon horizontale (inspection des gros
ouvrages d'art, photogrammétrie...), ainsi qu'une grande souplesse de manceuvre (évolutions
autour de I'objectif) ; ou encore nécessitant |'appontage sur un bateau (surveillance maritime
ou mission de recherche et sauvetage...).
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1.1.3. Lamotorisation :

Lamotorisation du drone est également dictée par lamission qui lui est attribuée ; elle
est déterminée par la grosseur de la machine (et samasse), |'atitude et la durée de son vol. On
retrouve sur les drones toute |a palette des motorisations possibles pour les avions (moteurs a
pistons, avec ou sans turbocompresseur, turbines a hélices, turboréacteurs),

[.1.4. Lessystemesdebord :

Les systemes de bord Sont essentiels car ils assurent le pilotage et la navigation de
facon automatique. 1ls peuvent fonctionner en parfaite autonomie ou selon des ordres émis
depuisle sol, par un opérateur chargé de conduire la mission.

[.1.5. Lacharge utile:

La charge utile proprement dite, constitue I'un des éléments fondamentaux du systeme
drone car c'est elle qui permettra, en parfaite adéquation avec le vecteur aérien, de réaiser la
mission. Souvent placée en dessous de la structure, €elle consiste en un ensemble
d'éguipements pouvant assurer trois fonctions essentielles :

s L'acquisition des données, par des capteurs, €électro-optiques (caméras visibles ou
infrarouges) ou éectromagnétiques (radars), capables de restituer des images, ou tout
autre capteur plus spécifique

s Un éventuel traitement a bord des données, par des calculateurs, afin de les rendre
directement et plus rapidement exploitables, en vol (mise a un format spécifique) ou au
sol (restitution d'images pour interprétation par I'opérateur), et suivi, Si nécessaire, de leurs
fusion/compression.

%+ Une possible sélection a bord des informations «utiles» qui seront transmises vers le sol,
requérant une pré-analyse des données acquises (effectuée par des processeurs, par
comparai son aux criteres entrés en meémoire).

[.1.6. Un systémedetransmission de donnéesentreledroneet lesol :

Achemine a la fois les ordres venant du sol (en temps réel) et les informations
envoyeées par le drone (en temps réel ou différé, le plus souvent par intermittence). Cette
transmission seffectue par télécommunication, soit en portée optique (ligne directe) sur de
courtes distances - jusgu'a 150 km ; soit en utilisant un relais, ce dernier pouvant étre un
satellite ou un autre vecteur aérien (avion ou drone).
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|.2. Lesystemededrones:

La mise en ceuvre d'un ou de plusieurs drones fait appel a différents ééments,
constituant un «systeme drones». Ce systéme a deux composantes [13] :

s Un segment air, lui méme composé du drone, de sa charge utile et de son systeme de
transmission.

% Un segment sol, constitué d'un ensemble de matériels, et de un ou plusieurs hommes,
ayant un degré d'intervention plus ou moins élevé.

On distingue encore dans le composant sol deux catégories de matériels :

» Ceux ayant trait au lancement et ala récupération des drones (catapulte, filets, etc.), et
auxquels sagoutent les moyens techniques nécessaires a la maintenance et au
reconditionnement des drones

» Ceux ayant trait a la conduite de la mission, et devant permettre d'assurer, au sein
d'une «station sol» les fonctions suivantes :

1. Lagestion du vol et de lanavigation (en temps réel si le drone est piloté du sol, ou en
simple surveillance sil est autonome).

2. Laréception des données envoyeées depuis le drone et, éventuellement, |e décryptage.

3. L'analyse et I'interprétation des données, leur éventuelle retransmission a un centre de
décision ou dintervention, ainsi que leur enregistrement.

La station de contréle et de réception des données peut senvisager, dans l'avenir, étant elle-
méme aéroportée (avions gros porteurs ou de combat).

|.3. L'utilisation desdrones:

Les principaes qualités des drones découlent du fait qu'ils sont «sans pilote». Cette
caractéristique, essentielle, supprime toute notion de risque pour I'équipage, notamment dans
le domaine militaire (dangerosité des missions), mais également pour toutes les missions
considérées comme physiologiquement difficiles ou pénibles pour I'homme (acces a haute
altitude, long temps passé sur site...) [24].



Chapitre | Généralités sur le systeme drones

[.3.1. Utilisation dedrones militaires: (Figure. 1.2)

On peut en fait décomposer en trois grandes catégories, les missions militaires
confiées aux drones:

v' Lasurveillance et le renseignement
v' Lesupport au combat
v Lecombat proprement dit

Weight Lenght Wingspan Ceiling Endurence
467 ths  Oft 13 ft 16.400 ft 6h

Figure. 1.2 Catapultage opérationnel d'un Sperwer
a) Lasurveillance et lerenseignement :

Le «renseignement» militaire au profit des instances gouvernementales ou des armeées
(incluant la Gendarmerie), qu'il soit d'ordre stratégique ou tactique, résulte de la trés grande
capacité d'observation aérienne et d'écoute des drones [25].

Les drones répondent ains parfaitement aux exigences modernes de continuité du
renseignement par la permanence spatiale et temporelle qu'ils permettent d'assurer sur zone.

b) Lesupport au combat :

La polyvalence des éguipements embarqués et les évolutions technologiques rapides
des systemes multiplient les perspectives demploi des drones dans le domaine dit du «support
au combat». Ces missions sont plus précisément les suivantes :

v' La désignation d'objectifs : une charge utile de type illuminateur laser confére aux
drones des capacités d'illuminer un objectif fixe ou mobile en vue de sa destruction par
des moyens d'attaque aéroportés, avions ou hélicoptéres de combat (utilisant eux-
mémes des armes guidées par laser).

v' Lereaisde communication : I'évolution en atitude permet de saffranchir du relief qui
pénalise les faisceaux hertziens et permet éventuellement aux drones de remplacer
avantageusement les satellites de communication géostationnaires.
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c)

Le soutien aux opérations spéciales : les mini ou micro-drones, portables a dos
d’homme, discrets et simples d'emploi, peuvent constituer «I'ceil avancé», de jour et de
nuit, du commando appelé a intervenir en zone hostile, dans un environnement
accidenté ou urbanisé.

Le brouillage : communications, émissions des radars de défense aérienne, systemes
sol-air, localisation par GPS, etc. peuvent étre brouillés par les drones, dans le but de
géner I'ennemi tout en assurant la protection électromagnétique des frappes agriennes
par aéronefs ou missiles.

Le transport : largage discret sur le terrain - éventuellement dans un contexte hostile -
de charges de dimensions et de poids réduits (vivres ou égquipements) au profit d'unités
isolées ou en déploiement avancé.

L e combat :

L'utilisation des drones pour des combats aériens semble encore relever aujourd'hui du

domaine de la prospective opérationnelle. Les états-majors étudient cependant I'hypothese de
les employer comme moyen didentification avancée, sous contréle d'un avion de combat
piloté ou d'un PC volant. Dans ce contexte, |'étape «tir» de missiles air-air embarqués sur le
drone apparait envisageable.

|.3.2. Utilisation dedronescivils:

Comme dans le domaine militaire, les exemples d'applications potentielles peuvent

se diviser en plusieurs grandes catégories :

a)

\Vv

(\

RN

NN NN

La survelllance et I'observation :

Etudes scientifiques
Etude de I'atmosphére, des sols (géologie) et des océans
Etudes et prévisions météorol ogiques

Surveillance d'urgence

Incendies de foréts, avalanches

Volcans, tornades

Recherche et sauvetage

Evaluation des dégéts en cas de catastrophe naturelle (inondation, tempéte, marée
noire, éruption, tremblement de terre, etc.)

Surveillance civile

Surveillance des cultures et épandage agricole

Surveillance urbaine, des manifestations, ainsi que des frontieres

Inspection des ouvrages d'art tels les ponts, les viaducs, |les barrages

Surveillance des oléoducs, gazoducs, caténaires et voies ferrées, lignes a haute tension
Surveillance du trafic routier et du transport de mati éres dangereuses.
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O
-

Des missions exploitant le vecteur aérien :

Transport de fret

Cartographie

Utilisation par I'industrie cinématographique

Largages de vivres et d'équipements de sauvetage en zones hostiles

ASANENRN

c) Desmissions spécifiques:

<\

Relais de communications
Missions dangereuses (détection de gaz toxiques, radiations)
v Recherche et sauvetage (mer, montagnes, désert...)

<\

|.4. Catégoriesdedrones: (Figure. 1.3)

Si les drones sont a la portée de presque tous pour la conception la technologie et la
production, les algorithmes de commande et d’observation relévent des recherches évoluées.
Ceci explique la majorité des projets déclares, a I’étude ou déja en phase de développement
émanant des Etats-Unis, de la France, de la Suéde, de I’Allemagne de I’Italie et du Royaume-
Uni. En solo ou en coopération croisée, ces pays ont amorce le virage vers le développement
technologique et accordent une place croissante au concept de vehicule sans pilote et
autonome.

Un drone est définit comme un véhicule aérien motorise, qui ne transporte pas d’operateur
humain, utilise la force a aérodynamique pour assurer sa portance, peut voler de fagon
autonome ou étre pilote a distance, étre non réutilisable ou récupérable et qui emporte une
charge utile |&ae ou non |éde. Il faut remarquer que les engins balistiques ou semi-
balistiques, les missiles de croisiere et les projectiles d’artillerie ne sont pas consideres
comme des drones. Les drones peuvent étre class'es en fonction de leur taille, de leur
application ou des deux.

C’est lataille qui constitue le critére dominant. Ces catégories sont résumeées Ci-apres :

1.4.1. Micro-UAV :

Cette classe d’UAV est caractérisée par le fait qu’une seule personne suffit aux
opérations. Ce type de drones est en général propulse éectriquement. Aingi, ils permettent de
faire des vols a I’intérieur. Le cout peu éleve des matériaux et des composants rend cette
catégorie attractive pour réaliser des applications civiles peu couteuses.
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[.4.2. Mini-UAV :

Les opérations de cette classe de drones exigent une équipe plus fournie que cdlle de
micro-UAV. Ces drones volent en généra a une vitesse de 70 km/h a une altitude d’environ
3,5 km. Leur durée d’intervention est d’environ 4h avec une charge utile de 4 kg

1.4.3. MALE/HALE:

Les drones MALE sont utilises pour des vols de plus longue durée a une altitude
opérationnelle de 10 a15 Km. Lesdrones HALE volent a une altitude d’environ 20 km.
Ces deux types de drones font partie de la classe de grande taille pouvant accomplir des
missions atteignant 2 jours. Les représentants les plus connus sont le Prédateur (MALE) et le
Global Hawk (HALE) des forces armées Nord-Ameéricaines

.4.4. UCAV :

Ce type de drones est celui qui se trouve entre les mains des forces armées jouant un
role offensif. A I’heure actuelle, ces drones se trouvent au stade des études ou de |la réalisation
de prototypes, par exemple le X-45 de Boeing.

Le fonctionnement agrodynamique fournit une autre possibilité de classification. Ainsi, les
drones peuvent étre structures principalement en trois familles:

v' ceux avoilures fixes
v" ceux avoilures tournantes
v les aéronefs a ailes battantes (ornithopteres).

Une étude bibliographique montre que la recherche en robotique aérienne s’est principalement
focalisée sur des drones "a voilures tournantes : des hélicoptéres et des architectures “VTOL”
(Vertical Take-off and Landing).

Ces véhicules capables de décoller et d’atterrir a la verticale, ont été employés pour des
applications militaires et pour des applications civiles telles que, par exemple, le secours et la
recherche de blesses dans un désastre, la surveillance environnementale, la cartographie
aérienne, la surveillance du trafic routier, la cinématographie ou encore I’anthropologie.

10
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Catégories 4
HALE
Le Predator
MALE
Mini- LAy
Micro-LIAY
Le Draganflyer X
<1 az 1.019 3,630 1zp00 Poids (ka)
<05 4 200 200 ap0  Charge utile (kg)
<015 35 10-15 12 20

Altitude
opeérationnells (kmj

Figure. 1.3. Les catégories de drones

11



Chapitre | Généralités sur le systeme drones

|.5. Missions des hélicoptéresdrones:

Nous évoquonsici les différentes missions pour les hélicopteres drones [5] :

1. Rechercheet sauvetage:

v

2.

v

v

Les hélicopteres drone peuvent effectuer rapidement et systématiquement des
recherches dans un secteur trés grand pour localiser des victimes d’un accident ou
d’une catastrophe naturelle.

IIs peuvent plus aisément étre déployés dans les conditions atmosphériques qui
empécheraient normalement la recherche et le sauvetage pilotés par I’lhnomme.

Ils peuvent étre sacrifiés en conditions tres dangereuses pour sauver des vies
humaines. Les exemples typiques incluent le vol pres d’un incendie de forét pour
rechercher les individus perdus, recherchant dans des secteurs contaminés, et
identifiant les fuites radioactives potentielles apres un accident de réacteur nucléaire.

Surveillance:

Les hélicoptéres drones peuvent patrouiller un secteur et rapporter I’activité
intéressante ou peu commune.

Ils peuvent automatiquement localiser et identifier une activité suspecte et effectuer
une détection efficace visuelle des objets ou des personnes impliqués jusqu’a I’arrivee
des forces terrestres.

3. Controle de I’application de la loi :

v

v

4.

v

v

Les drones peuvent voler au-dessus de véhicules pour aider la police dans des
poursuites ou des opérations de recherche de criminels.

Posté sur des bétiments dans des secteurs urbains, ils peuvent étre envoyés en
quel ques secondes pour prendre des images de points sensibles.

Inspection :

Les hélicopteres drones peuvent inspecter les lignes électriques a haute tension dans
des sites lointains ou difficiles d’acces.

Ils peuvent inspecter de grandes structures telles que des ponts et des barrages de
mani ére rentable.

Ils peuvent étre rapidement sollicités pour inspecter des batiments et des routes pour
déceler les dommages potentiel's aprés un tremblement de terre.

IIs peuvent localiser les matériaux dangereux dans des emplacements de rebut par le
transfert d’images aériennes aux experts humains ou par I’identification automatique
de décharges de conteneurs ou de matériaux par lavision a bord [29].

12
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1.6. Le vol de I’hélicoptére drone et la puissance nécessaire au vol :

Nous supposons pour simplifier la présentation du vol de I’hélicoptere, que les pales
du rotor principal décrivent un disque dont I’axe passe par le centre de gravité cm.
En vol, I’hélicoptére est soumis a trois forces[2] [3] [16]:

v/ Son poi ds F, appliqué au point cm.
v Laforce de poussée FN, générée par lerotor principal (voir lafigure 1.4).

v Latrainée générale de Iappareil Fx, provoquée en vol de translation, par la
résistance de I’air sur la structure. Nous supposons que le point d’application
de cette force est le centre de gravité cm.

Pour que I’hélicoptére soit en équilibre, il faut que la résultante Hdu poids_.ij et de la

trainée Fx soit egale et opposée a FN. La résultante des forces est aors nulle et le vol est
stabilisé : si I’hélicoptére est immobile il le demeure, s’il est soumis a une translation, son
mouvement est rectiligne uniforme.

Remarque : On note ici que I'utilisation du fleche avec la notation comme Fx donne son
vecteur, mais si on ne met pas la fleche ca signifie qu’on a une valeur scalaire Fx.

Les variations du vecteur FN varient en fonction de la portance du rotor. L’inclinaison du
levier de pas collectif vers le pilote donne a I’hélicoptére un mouvement ascendant. La

direction de FN est fonction de I’inclinaison du rotor sur laquelle le pilote peut agir grace a
un levier de pas cyclique. FN S’incline dansle méme sens gue le manche.

Figure.1.4: Les principales forces agissant sur I’hélicoptére

On assimile (figure 1.5) le disgue constitué par le rotor a une surface de discontinuité pour les
pressions, la poussee qui en résulte est normale au plan du disgue et vient :

Fy= (¥ —F)S (11)

13
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Figure.1.5: Ecoulement de I’air autour du disque rotor

On considere une ligne de courant de I’écoulement aérodynamique. Sa vitesse est
successivement:

v" V0 (a I'infini en amont), égale et opposée a la vitesse de déplacement de
I’hélicoptére.

v V1 dans e plan du disque rotor.

v V2 (Alinfini en aval).

La pression le long de cette ligne de courant a pour valeur Po a I’infini en amont (soit la
valeur de la pression atmosphérique), ¥, et P1 sont les pressions statiques de part et d’autre
du disque du rotor. En considérant que le débit n’était pas celui traversant le disque, mais :

d=p |V (1.2)

p: étant la masse volumique de I’air 8 0 m et 15C° ona: p = 1.225 kg/m°. Il n’y a égalité
entre ce débit et celui passant a travers le disgue que dans le cas du vol stationnaire ou

vertical. La pousséeﬁ\T du rotor peut alors s’exprimer par application du théoréeme des
guantités de mouvement, la résultante des forces est égal a la variation de cette quantité de
mouvement:

Fy =0 @; — V) (1.3)
Pour réaliser cette poussee, il faut accélérer I’air et lui fournir une puissance :
E =k WV (1.9

Endésignant ¥V =V1 -V0, vitesse dénommée vitesse de Froude, on obtient :

B =Fy (Vg +Ve) (1.5)

14
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Cette puissance peut étre exprimé d’une autre fagon, par évaluation de I’énergie cinétique

fournie a I"air, depuis I’infini en amont jusqu’a I’infini en aval :
=17 (v _yE
K —EQ (V7 — Lfrt:)

1

B =50(Va = Vo) (V3 + Vo)

Ou encore, en tenant compte des équations (1.3) et (1.4) :

B =30 -V (i+V)=d(-V)nh

Soit :
V. = V_'—_Fu'
Ce que I’on peut encore écrire :
W —Ve=Vy

Fy =0 @V — Ve = Vo) = 20V¢

D’apres I’équation (1.2), il vient :
Fa=2p [T3].7
Soit enfin :

—

Fy =2p Ve + Vel Ve

(1.6)

(1.7)

(18)

(19)

(1.10)

(1.11)

(1.12)

(1.13)

Cette relation est fondamentale dans la modélisation du rotor, et peut étre utilisée dans la
plupart des cas de vol pour évaluer |a puissance théorique a fournir au rotor. Dans la section
suivante nous étudions le principe de fonctionnement du rotor principal pendant le vol

stationnaire [10].

15
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Figure.1.6: Vol stationnaire

.6.1. Vol Stationnaire:

En vol stationnaire, la vitesse_hf; est alors nulle, et I’hélicoptere est immobile. La
configuration aérodynamique offre I’aspect de la figure 1.6 [14] [15]. Dans le plan du disque

du rotor, les filets d’air s’écoulent a la vitesse de Froude, ou vitesse induite,ﬁ

Soit : Vg, = £

(1.14), on obtient :

comme le montre I’équation (1.13). En appliquant la formule générale

Fy=2p VZ (1.14)

Soit :
= [ 1.15
VF[: - 5 ( ' )

La puissance nécessaire pour communiquer lavitesse ¥ a la masse d’air qui traverse le
rotor apour valeur :

P, b Ve (1.16)
Soit :
3
Fy
Pr- 25 (1.17)

16
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Cette relation permet d’évaluer la puissance nécessaire au vol stationnaire du point de vue de
la théorie de Froude, et on verra plus loin qu’elle constitue un élément du bilan de la
puissance afournir [7] [9].

Généralement, afin de tenir compte de latrainée verticale I, du fuselage en vol stationnaire,
on prend pour valeur de Fy, :

Fy=m +Fy, (1.18)

Ou m est la masse totale de I’hélicoptere. ¥, Vaut de 2 a5% de mg.

Compte tenu du fait qu’aux extrémités des pales apparaissent des tourbillons marginaux dont
un des effets est I’introduction de pertes de portance a la périphérie, on remplace la vitesse de
Froude théorique par une vitesse induite efficace réelle Vip en vol stationnaire :

K
Ht: = B 1rfIrth: (1.19)

K = Coefficient d’irrégularité de vitesse induite (valeur moyenne : K = 1, 07).

B = Coefficient d’irrégularité de portance.

En remplacant le rayon R du disque du rotor (soit lalongueur de pale) par le produit B.R, on
tient compte du fait qu’une partie de pale située a la périphérie n’apporte plus une portance
positive. Une valeur pratique de B est :

i

B=1-07— (1.20)

Avec [y = _,::L:b coefficient de sustentation et b le nombre de pales du rotor. La valeur du

coefficient B est généralement voisine de 0,97. Dans ces conditions, la puissance induite en
vol stationnaire a pour valeur ¥, =ky.V, =1, 15mg.Vg .

Considérons une veine d’air s’appuyant sur le disque du rotor, sa section est successivement
So (infini en amont), S (disque rotor), S (infini en aval). La conservation du débit s’exprime
comme sulit :

£.5¢ Vo= p.S Vg, = p.5:.2V5, (1.21)
CommeVo=0, il vient :

5 5 1

£ =00 Et === (1.22)

5 5 2

17



Chapitre | Généralités sur le systeme drones

1.6.2. Vol Vertical :

La vitesse V-des filets d’air a I’infini en amont, égale et opposée a la vitesse de
déplacement, est alors verticale, donc égale et opposée a la vitesse ascensionnelle V;de
I’appareil. La configuration aérodynamique est représentée sur la figure 1.7. A I’infini en
amont, ou regne la pression atmosphérique - , les filets d’air s’appuyant sur le disque du
rotor couvrent une surface S; . Dans le plan du disque du rotor de surface S, la pression est
p; & I’'amont et p; a I’aval, la vitesse d’écoulement est égale aV;. A I’infini en aval, ol régne
anouveau la pression atmosphérique po, la section est S, et la vitessels.

' P

(oo vval)

Figure.1.7: Vol vertical

Il vient :

v, =X (1.23)

La conservation du débit fournit successivement :

g5 Vz= p.SVy= p.5.Vy (1.24)
Soit :
k. ¥ Vi
S=2=1+>" (1.25)
¥z ¥z
Vi
1+-L
- ",
S W 1aVE (1.26)
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L’équation de Bernoulli appliquée au filet d’air passant par le centre du disque rotor
fournit les relations suivantes, d’abord entre I’infini en amont et le disque du rotor, puis entre

cedisqueet I’infini en aval :

1 ] 1 ]
PotopVz =g+ oVy

Pe + %FVE =pct %FV:?

' 1 =2 el
PetPi=3F V7 — ¥z)
Il vient alors, pour I’expression générale de la sustentation :

. ! 1 = =
Fy =@ +tp)S=cp (Vi — V)= p.5.Vi(Vz-Vz)

Sachant que V1=V + VF, I’équation (16) devient :
2V1=V2+VzetV,=2V.1-Vz
Donc:

V2—-Vz=2V1-2Vz =2V

Ontrouve alorslarelation générale :

Fu=2pVsV (Vg + Vi)

(1.27)

(1.28)

(1.29)

(1.30)

(1.31)

(1.32)

(1.33)

OU V; est la vitesse de Froude moyenne, dans le plan du rotor, Ff;est la vitesse a I’infini en

amont.
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1.6.3. Théorie Du Disque Actuateur (Ou Théoréme De Quantité De M ouvement) :

Pour arriver a une prévision théorique correcte des charges aérodynamiques et des
performances du rotor de I’hélicoptere, on doit nécessairement partir de la conception d’un
modele d’écoulement d’air a travers le disque rotor et a I’aval des pales en rotation ainsi que
d’une bonne connaissance expérimentale des phénoménes aérodynamiques qui influencent cet
écoulement.

Le modéle de base provient du théoréme de quantité de mouvement résultant des travaux
initiaux de Rankine (1865) et Froude (1889). Suivant ce theoréeme, on doit assimiler I’hélice a
un disque sustentateur infiniment mince ou «disque actuateur» possédant un nombre de pales
supposé infini et communiquant une variation de pression a chaque particule qui traverse le
cercle balayé par I’helice [21].

Equations générales. L’écoulement étant axial, nous appliquerons, par analogie avec le
fonctionnement de I’hélice, la théorie de Froude. On pose les hypotheses suivant lesquelles :

1. lerotor aun nombreinfini de pales.

2. ledisquerotor est infiniment mince.

3. lapoussée et lavitesse sont uniformes sur le disque.
4. on considére le fluide comme non visqueux.

L’air subit une accelération au passage du disque et la vitesse passe de V, a I’infini amont a

V, alatraversée du disque, puisaV, a I’infini aval. L’augmentation de la vitesse de I’air, de
savaleur initiale a savaeur dans le disgue rotor, porte le nom de vitesse induitew.

En exprimant la conservation du débit massique, la loi de Bernoulli (pressions totales
conservées a I’amont du disque et a I’aval, mais différentes sur le disque) et le théoreme de
guantité de mouvement, on démontre que la vitesse au niveau du rotor correspond a la
moyenne arithmétique des vitesses a I’infini amont et aval :

V., +V
V, =2 0 5 0 (1.34)

L’equation suivante permet de déterminer laforce de propulsion T :

T= Q(Vz _Vo) (1-35)
Ou Q représente le débit massique :

Q=r A\V,=r AV, =t AV, (1.36)
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Surface de discontmuing
de vitesse

Figure.1.8: Disgue actuateur.

Les rapports de sections en amont (et en aval) du disque sustentateur (fig. 1.8) et les rapports
relatifs au disque peuvent s’exprimer, d’apres la loi de continuité, par les équations suivantes :

AV w (1.37)
A 0 VO
v 1+ (\\;vj
P!
2 1+ Z(J
0

Si on gjoute lavitesse induite, w, dans I’équation de la force de propulsion, on obtient :

T=2r Aw(w+V,) (1.39)

La puissance dépensée par le rotor et transmise a I’air correspond a :

P=TV,=T (W+V,) (1.40)
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La puissance, P, se compose de deux termes :

- une puissance de propulsion (TV,) qui correspond au travail que fournit la force de
propulsion en se déplacant dans I’air;

- une puissance induite (Tw) qui correspond a la puissance qu’il faut dépenser pour
obtenir laforce de sustentation.

22



Chapitre | Généralités sur le systeme drones

1.6.4. Application delathéorie du disque sustentateur au vol stationnaire:

En vol stationnaire, I’hélicoptere ne se déplace pas, il est au point fixe (V, =0) et le
rotor n’effectue qu’un mouvement de rotation. En posant que w, désigne la vitesse induite
correspondant au cas du vol stationnaire et a partir de I’équation 1.39, on peut écrire :

T=2r Aw,’

T
W, = 1.41
° \2r A (1.41)

Ou T/ A représente la charge du disque (disc loading). L’équation de la puissance est alors :

P=T(w,+V,)=T(w, +0)

(1.42)
P=Tw, =R, (1.43)
Ou, en fonction de laforce de propulsion :
3/2
Po =1 (L44)

N2rA

En vol stationnaire théorique, la puissance a fournir est la seule puissance induiteR,. En

revanche, dans la pratique, la puissance réelle nécessaire au rotor est supérieure ala puissance
théorique en raison de pertes dues a la trainée des pales, a la distribution non uniforme des
vitesses induites et aux pertes en bout de pale. Deux coefficients permettent de qualifier
I’efficacité du rotor réel en vol stationnaire : le coefficient de qualité induite,h, , et le

coefficient de qualité sustentatrice, h, . On utilise ces coefficients pour déterminer les
performances aérodynamiques globales d’un hélicoptere en vol stationnaire.

Le coefficient de qualité induite,h, acomme expression :

P, _ puissanceinduite théorique

h = _ e (1.45)
P, puissanceinduite réelle
Et le coefficient de qualité sustentatrice,h, prend laforme:
h, = P, _ puissanceinduite théorique (1.46)

P puissanceréelle
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L’ordre de grandeur de ces coefficients est :
- h,=08a0,9;

- h,=0,6308.

[.6.5. Application delathéorie du disque sustentateur au vol vertical :

Dans le cas du vol vertical, I’équation qui permet de déterminer la vitesse induite, w
lorsqu’on connait la vitesse verticale V, et la vitesse induite w, correspondant au cas

stationnaire, découle de la relation suivante, qu’on obtient en posant que la force de
propulsion, T deséquations 1.39 et 1.41 est égalea l:

(V—O ¥ ﬂ]ﬂ -1 (1.47)

Les vitesses induites diminuent quand la vitesse de montée augmente On détermine la
puissance en vol de montée grace a I’équation suivante :

P=T(,+w) (1.48)

D’aprés I’équation 1.47, P, étant la puissance induite en vol stationnaire, quand I’hélicoptére
se trouve en atitude au point fixe, on aura :

2

P=T _ (w,) % (1.49)
w w

p-p, o (1.50)
w

L’ application de la théorie du disque sustentateur ne fournit pas de renseignements sur
les caractéristiques géomeétriques et aérodynamiques des pales qui produisent la traction, la
vitesse périphérique ou vitesse des extrémités des pales, la solidité (rapport entre la surface
des pales et celle du disque rotor) et |a présence des pertes en bout de pale .
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Introduction :

Avant de concevoir une piece, il est primordia de bien définir sa fonction le plus
précisément possible dans I’ensemble de la structure. Pour cela on a jugé qu’il est utile de
définir I’avion par sa constitution, et par les parametres qui permettent de caractériser ce
dernier.

Un hélicoptére drone radiocommandé R_C est un modéle réduit d'aéronef dont les
caractéristiques sont différentes d'un avion radiocommandé du fait de différences de
construction, d'aérodynamique et d'expériences de vol.

L'hélicoptere drone radiocommandé est une machine a mécanique complexe, qui
contrairement a d'autres machines volantes, permet d'effectuer des vols dans toutes les
directions (tranglations avant, arriere, latérales) et de rester parfaitement immobile.

I1. Conception del'hélicoptéredrone:

Dans cette section, nous présentons les composants détaillés de I'hélicoptere
radiocommandée, qui est un I'hélicoptere de base.

Héicopteére de base: Un hélicoptére drone radiocommande R_C montreé sur la figure (11.1),
est choisi comme hélicoptére de base. Un tel choix est approprié pour notre besoin car il peut
étre facilement amélioré pour étre un hélicoptere dUAV avec un pilote automatique, capteurs
et un modem nécessaire de communication, ce qui peut étre utilisé pour |'exécution de la
commande de vol.

Figure. 11.1. Hélicoptere de base.
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Notre modele d’hélicoptére R_C est un hélicoptere de jouet de qualité dans I'industrie,

qui est actionnée manuellement avec une télécommande. Il est capable d'effectuer le vol plané
stable, le vol agile et la manipulation docile.
Lataille de notre I'hélicoptere est noter au Tableau (11.1). Elle est de miniature taille. Elle est
équipée « moteur éectrique forts a grande vitesse de double type power 370, avec le bon effet
vertical de vol», qui est capable de produire 2000 t/mn, Le poids de I'hélicoptére environ de
288 grammes.

Avec la conception divisée scientifique de construction, qui effectue chague composant facile
a prendre de partie et remplacée .Elle peut continuer la navigation plus de 8 minutes a rayon
d’action de 30m.

Tableau I1.1. Dimensions de |I'hélicoptére radiocommandée.

Longueur du fuselage 598 millimetres
Largeur du fuselage 160 millimeétres
Tailletotale 168 millimetres

Diametre de rotor principal 495 millimétres
Diamétre de rotor anti couple | 148 millimétres

[1.1. L’utilisation de logiciel de CAO (SOLIDWORKYS):
[1.1.1. Conception assistée par ordinateur (CAO) :

La conception assistée par ordinateur (CAO) permet de créer une vue virtuelle d'un
projet servant de maquette a usage de tests et de simulations avant de procéder a I'étape de
production en grandeur nature. Cette technique est particulierement intéressante, compte tenu
de I'enjeu économique et financier de certains projets. La CAO est aussi utilisée pour réaliser
des séquences cinématographiques qu'il serait impossible ou trop onéreux de tourner
véritablement.

Les différentes applications de la CAO permettent de créer des objets en deux (2D) ou trois
(3D) dimensions, et de les visualiser en modéles filaires, surfaciques, volumiques, ou encore
sous forme de solides avec leur texture.

Les modéles 3D sont établis par des méthodes dites des éléments finis ou des volumes finis,
qui décomposent la structure de I'objet a étudier en ééments simples (triangles,
parallélépipédes...).A partir de ces modéles numériques, des calculs exploitant les lois de la
géométrie, de la physique et de la mécanique permettent de tester le comportement du produit
aréaliser.
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Certains programmes de CAO peuvent faire évoluer I'objet dans I’espace et le visualiser selon
différentes perspectives, en modifier la taille, en montrer I’intérieur, ou méme fournir la liste
des composants nécessaires a sa construction. Les programmes3D de CAO, gros
consommateurs de puissance de calcul pour les simulations, nécessitent donc des stations de
travail trés performantes.

IIs sont utilisés dans tous les services de recherche et de développement de nombreux métiers
liés a I’industrie (automobile, armement, aéronautique, etc.), mais également dans des
applications nécessitant une représentation graphique fidele de ce que I’on envisage de
réaliser, comme en architecture et dans le batiment.

La conception assistée par ordinateur (CAQ) est devenue une technique incontournable dans
I'industrie aérospatiale.

[1.1.2. Logiciel SolidWorks 2009 :

Lelogiciel SolidWorks est une application de conception mécanique qui tire partie de
I’interface utilisateur graphique de Microsoft Windows. Gréace a ce logiciel, les concepteurs
peuvent esquisser rapidement une idée, expérimenter avec des fonctions et des cotes et
produire des modéles et des mises en plan précis [32].

[1.1.3. L’interface du solidworks2008 : (Figure11.2)
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Figure 11.2. L’interface du solidworks2009
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[1.1.4. Principalesaméliorations de SolidWorks 2009 :

En plus des fonctions existantes d§ja dans les versions précédentes, SolidwWorks 2009
contient plus de 250 améliorations suggérées par les utilisateurs. On met I’accent sur les plus
importantes d’entre elles:

v' Améiorations apportées aux assemblages :

» Contraintes de limite :
Les contraintes de limite permettent aux composants de se déplacer dans les limites d’une
plage de valeurs de contraintes a distance et en angle.

» Déplacer et faire pivoter les composants :
On peut désormais déplacer un composant en le faisant glisser dans la zone graphique sans
avoir besoin de passer par le Property Manager ou la boite de diadogue. On peut aussi
déplacer un composant le long d’un axe ou le faire pivoter autour d’un axe a I’aide d’un
mani pul ateur.

v Outils de conception de produits de consommation :

» Fonction Déformer :
La fonction Déformer vous permet d’altérer la forme d’un modéle tout en conservant les
relations existant par rapport aux limites d’origine. On peut étirer un modéle en un point ou
déformer un modele en fonction d’une esquisse ou d’une courbe existante.

v' Automatisation du processus de mise en plan :

» Bulles automatiques :
On peut gjouter des bulles a tous les composants qui existent dans une ou plusieurs vues de
mise en plan en une seule opération. De plus, on peut contréler I’orientation et I’alignement
des bulles.

» Tablesde percages:
Les tables de percages permettent de mesurer les positions de percages sélectionnés par
rapport a un point d’origine spécifié. On peut sélectionner une face pour inclure tous les
percages qu’elle contient dans la table de percages.

» Nomenclature:
On peut générer une nomenclature listant le nombre de piéces ou d’assemblages de chaque
configuration dans une méme table. Les nouvelles tables de nomenclature retiennent plus
fidelement vos formats personnalisés (subdivisions, retour a la ligne & I’intérieur des cellules,
etc.)

v" Outils de conception de moules :

On peut désormais créer un moule en utilisant une sequence d’outils qui vous permettent de
contréler I’ensemble du processus.
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Les principales étapes du nouveau processus de conception de moules consistent a créer les
éléments suivants:

» Bloc noyau-empreinte
» Lignedejoint

» Plandejoint

» Surface d’arrét

v" Performance:
» Sous-assemblages allégés :

On peut ouvrir un sous-assemblage a I’état allége pour accélérer I’ouverture et le travail sur
les assemblages complexes.

» Misesen plan allégées:

On peut créer des mises en plan pendant qu’on est en mode allégé. Le logiciel SolidWorks
n’a pas besoin de charger toutes les données du modele pour créer tous les types de vues de
mise en plan ou rattacher des annotations aux modéeles dans les vues.

» Productivité accrue :
Les principales amédiorations offrant une productivité accrue sont:

v Gestionnaire de commandes. Le Gestionnaire de commandes est une barre d’outils
contextuelle qui se met & jour de maniere dynamique en fonction de la barre d’outils a
laquelle vous souhaitez accéder. Il contient par défaut des barres d’outils intégrées,
selon le type de document ouvert.

v' Postsélection. On est plus obligé de créer et de sélectionner une esquisse avant de
créer une fonction. Par exemple, avec la fonction Extrusion, le systéme vous invite a
sélectionner une esquisse existante ou a sélectionner un plan, une face plane ou une
aréte pour créer une nouvelle esquisse.

v" RealView :
On peut désormais appliquer des shaders et des matériaux réalistes aux pieces et
assemblages. Cette fonctionnalité fournit un environnement réaliste dans lequel on peut
visualiser les conceptions sans recourir aux prototypes.

v" Planificateur de taches SolidWorks :

Le Planificateur de taches SolidWorks est un nouvel utilitaire dans lequel vous pouvez
définir les taches a effectuer a une date ou une heure ultérieure. On peut ainsi programmer
I’exécution de taches telles que I’impression par lots et I’export/import par lots durant la nuit
ou pendant que I’ordinateur est inactif.
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[1.2. Dessin descriptive: (Figurell.3)

La configuration et |a géométrie externe sont fixées a partir de cette configuration on a
établi un design.
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Figure11.3. Dessin descriptive de notre model e hélicopter e radiocommandée
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[1.3. Désigne d’un hélicoptere drone par SolidWorks:

L’hélicoptére drone radiocommandé se compose de plusieurs organes essentielles :
une hélice de grand diamétre appelée rotor principale, une petite hélice appelée rotor anti-
couple, d’un fuselage, des empennages, des atterrisseurs, et d’autres accessoires.

[1.3.1. Ensembles mécaniques:

[1.3.1.1. Lemoteur (Figurell.4) : Notre modéle est équipée d’un moteur électrique a grande
vitesse de double magnétisme type power 370, avec le bon effet vertica de vol, qui est
capable de produire 2000 t/mn.

Figurell.4. Moteur éectrique type power 370

[1.3.1.2. La boite de transmission principale (Figure I1.5) : Il s’agit généralement d’un
réducteur qui permet de passer du régime moteur (élevé) au régime rotor ; situé entre 1500 et
2000 tours par minute et qui, par conséquent, doit transmettre des couples trés importants,
mais tout en restant |égére.

Figurell.5. La boite de transmission principale
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11.3.1.3. Rotor principal (Figurell.6):

C’est I’ensemble mécanique le plus important de I’hélicoptere drone, il offre non
seulement la sustentation (force de portance qui permet de pratiquer le vol vertical), mais
également assure le vol detrandlation horizontal ; il affecte ainsi lamajeure partie du contréle
de I’appareil dans les cas de vol envisageés sur les axes : roulis et tangage.

Le rotor est constitué essentiellement de :

1. Des pales: Et en se mettant en rotation, transforment I’énergie éectrique du
moteur en une force aérodynamique portante grace a leurs formes d’une aile allongée
avec une section profilées. Leurs nombre varient de deux a plusieurs pales suivant la
grandeur de I’appareil. Notre rotor est équipé de deux pales.

2. Un moyeu : Fixé sur le mat rotor dont le role est de supporter les pales en assurant
une liaison articulée (articulation de pas, de trainer et de battement) entre le mat et les
pales. Entraine par le mat qui est fixé sur la boite de transmission principale, pour
transmettre a la structure la portance du rotor a I’intermédiaire des barres de
suspension. Le mat comporte aussi le plateau cycligue (figure 11.6), un mécanisme
compliqué responsable du changement de I’angle d’inclinaison des pales face au vent -
angle d’incidence- afin de varier la force aérodynamique de portance, et par
consequent contréler le vol de I’hélicoptere.

Figurell.6 I’assemblage de rotor principal
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3. Stabilisateur d’inertie : Une corde a piano articulée, munie de petites palettes lestées a
ses extrémités, est disposee perpendiculairement aux pales principales. Cet ensemble sappelle
labarre de Bell-Hiller, communément appelée la barre de Bell ou stabilisateur d’inertie.
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[1.3.1.4. Rotor arriére (Anti couple) (Figurell.9) :

Dans un hélicoptere radiocommandée, le couple de rotation transmis du moteur
électrigque au rotor principale crée un couple rotor qui fait tourner le reste de I’appareil au tour
de I’axe de lacet dans le sens contraire de la rotation des pales (Figure I1.9). A cet effet, pour
compenser ce couple rotor, un rotor arriere est généralement placé. C’est un rotor auxiliaire de
petite taille, animé d’un mouvement de rotation transmit du moteur éectrique par un arbre. Il
est utilisé ainsi pour manceuvrer I’appareil au tour de I’axe de lacet en variant la grandeur de
laforce aérodynamique fournie par les pales avec le changement de I’angle d’incidence.

Figurell.9. L’assemblage de rotor Anti couple

[1.3.1.5. Boitedetransmission arriere (Figurel1.10) :

C’est une boite intermédiaire entre la boite de transmission principale et le rotor
arriere, elle participe alaréduction de vitesse et fournie au rotor arriere la vitesse adéquate de
fonctionnement. Elle dispose d’un moteur électrique afaible vitesse.

Figurel1.10. La boite de transmission arriere
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[1.3.2. L’ensemble structural ou le fuselage :
L e fuselage peut étre divisé en plusieurs éléments qui sont :
v' Structure avant.

v' Structure arriére.

v' Les atterrisseurs.

11.3.2.1. Structureavant (Figurell.12) :

C’est la partie la plus importante de fuselage, car elle comporte la cabine (Figure
[1.12), compartiment des ensembles mécaniques (support batterie électrique rechargeable
Figure 11.15, boite de transmission principale, axe rotor principal, support de moteur
éectrique...).

La structure centrale supporte directement les principaux efforts en vol (portance et poids) et

a I’atterrissage.

Figurell.12. La cabine
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[1.3.2.2. Lestrainsd’atterrissage (Figurell.14) :

Les atterrisseurs d’un hélicoptere drone radiocommandée serve d’assise a I’appareil, protege
la structure lors des atterrissages et amortisses les vibrations.

Selon I’utilisation de notre modele, Les atterrisseurs sont de types atterrisseurs a patins

Figurell.14. Le patin

FigureI1.15. Support de batterie éectrique
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11.3.2.3. Structurearriere (Figurell.18) :

Elle est composée essentiellement de :

a. Lapoutredequeue:

C’est une poutre longue qui supporte le rotor anti couple, les accessoires de transmission
arriere (arbre, paier, boite de transmission arriere, commandes de rotor arriere), et les
empennages.

La longueur de la poutre de queue est faite pour augmenter le bras de levier du moment du
rotor anti- couple, et par conséquent ; réduire les dimensions du rotor arriere tout en
préservant la grandeur du couple nécessaire a I’équilibrage de I’engin.

b. Lesempennages:

Ceux sont des surfaces stabilisatrices, profilées, constituées d’une deux dérives I’un et un plan
fixe horizontal et I’autre fixe verticalement, qui soumises au vent relatif tendent as’opposer
au changement d’assiette de I’appareil.

Figurell.17. La Sructure arriere
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[1.4. Assemblage del'hélicopteredrone (Figurell.19):

Les assemblages sont obtenus par la juxtaposition de piéces. La mise en position de
pieces est définie par un ensemble de contraintes d'assemblage associant, deux entités
respectives par une relation géomeétrique (coincidence, tangence, coaxialite ...).

Dans une certaine mesure, ces associations de contraintes Sapparentent aux liaisons
meécaniques entre les pieces. Le mécanisme monte, sil possede encore des mobilités, peut étre
manipul é virtuellement. On peut aors aisement procéder a des réglages a l'aide des différents
outils disponibles (déplacement composants, détection de collision, mesure des jeux, etc.)

Comme pour les pieces, la gestion de I'ensemble est portée par un arbre de création qui donne
acces a l'arbre de création de chaque piece. Il est dailleurs possible dassembler des
assemblages, donc de former des sous-groupes de piéces. Cette opération étant préalable ou
en cours d'édition.
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[1.5. Présentation desrésultats de SolidWorks :
[1.5. 1. Propriétés de masse d’hélicopteredrone R_C:
Masse = 287.92 grammes
Volume = 165107.28 millimétres cubes
Superficie = 175265.12 millimétres2
Centre de gravité: (millimétres)
X =56.82
Y =-20.44
Z=-0.21
Axes d'inertie principaux et moments d'inertie principaux: (grammes * millimetres carrés)
Pris au centre de gravité.
Ix = (1.00, -0.06, -0.00) Px = 533068.34
ly = (-0.00, -0.00, -1.00) Py = 5243228.27
Iz = (0.06, 1.00, -0.00) Pz = 5302839.11

Moments dinertie: (grammes* millimétres carrés)

Pris au centre de gravité et aligné avec | e systéme de coordonnées de sortie.
Lxx = 548617.24 Lxy =-271331.93 Lxz=-17256.11
Lyx =-271331.93 Lyy=5287353.18 Lyz=1162.67
Lzx =-17256.11 Lzy = 1162.67 Lzz = 5243165.29

Moments diinertie: (grammes* millimetres carrés)

Pris au systeme de coordonnées de sortie.
Ixx = 668875.01 IXy = -605647.24 Ixz =-20729.13
lyx =-605647.24 lyy =6216859.41  lyz=2411.83
lzx = -20729.13 lzy = 2411.83 1zz = 6292903.33
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[1.5.2. Propriétésde massederotor principale:
Masse = 9.56 grammes

Volume = 10743.34 millimétres cubes

Superficie = 34381.08 millimétres*2

Centre de gravité: (millimétres)

X =-30.16
Y =-8.70
Z=45.81

Axes d'inertie principaux et moments d'inertie principaux: (grammes * millimetres carrés)
Pris au centre de gravité.

Ix = (0.99, -0.16, 0.00) Px =661.14

ly = (0.16, 0.99, 0.00) Py = 196824.51

Iz = (-0.00, -0.00, 1.00) Pz =197479.79

Moments dinertie: (grammes* millimétres carrés)

Pris au centre de gravité et aligné avec | e systéme de coordonnées de sortie.
Lxx =5848.03 Lxy =-31473.38 Lxz=-0.11
Lyx =-31473.38 Lyy = 191637.63 Lyz=0.19
Lzx=-0.11 Lzy =0.19 Lzz =197479.79

Moments diinertie: (grammes* millimetres carrés)

Pris au systeme de coordonnées de sortie.
IXx = 26636.26 IXy =-28964.13 Ixz =-13210.80
lyx =-28964.13 lyy = 220400.12 lyz = -3810.85
lzx = -13210.80 lzy = -3810.85 |zz = 206901.78
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[1.5. 3. Propriétés de masse de I’anti couple :
Masse = 3.30 grammes
Volume = 2538.66 millimetres cubes
Superficie = 7074.26 millimétres2
Centre de gravité: (millimétres)
X=3311
Y =0.08
Z=75.23
Axes d'inertie principaux et moments d'inertie principaux: (grammes* millimetres carrés)
Pris au centre de gravité.
Ix = (-0.00, 0.10, 0.99) Px = 310.70
ly = (1.00, -0.01, 0.00) Py = 3492.25
Iz =(0.01, 0.99, -0.10) Pz = 3642.46

Moments dinertie: (grammes* millimétres carrés)

Pris au centre de gravité et aligné avec e systéme de coordonnées de sortie.

Lxx = 3492.26 Lxy =-1.92 Lxz =-5.43
Lyx =-1.92 Lyy = 3609.09 Lyz =331.73
Lzx =-5.43 Lzy =331.73 Lzz = 344.08

Moments dinertie: (grammes * millimétres carrés)

Pris au systeme de coordonnées de sortie.

Ixx = 22168.90 Ixy =6.37 Ixz = 8215.09
lyx = 6.37 lyy = 25903.98 lyz = 350.58
Izx = 8215.09 lzy = 350.58 |zz = 3962.36

Ces résultats sont obtenus par une définition virtuelle de la matiére de chaque
composante, on trouve que les propriétés de masse (Masse, Centre de gravité) coincident a la
réalité (preuves expérimentalement).
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Dans ce chapitre, nous alons procéder a la conception et modélisation de différentes
géométries puis ala génération du maillage de celles-ci. Pour commencer, on a prisle modee
d’hélicoptére drone dont la géométrie du fuselage est simple.

[11.1. Outils de modélisation et decalcul C.F.D :

Afin de valider la partie théorique, nous entamons la partie modélisation numerique.
Cette derniére nécessite un certain nombre d’outils de modélisation et de conception tels que
SolidWorks, ICEM CFD, ainsi que deslogiciels de simulation numérique telle que FLUENT
V6.3

L’outil CFD (Computational Fluid Dynamics) devient de plus en plus intéressant surtout
aprés le saut énorme dans le domaine informatique en termes de vitesse des processeurs et
d’espace mémoire disponible. Ce qui rend la CAO (Conception Assistée par I’Ordinateur) et
la simulation numérique des phénomenes physiques plus économiques et plus rapides que les
méthodes classiques.

La méthodologie générale d’un calcul CFD est indiquée dans la figure (111.15) qui consiste en
la création des pieces et assemblages, générateur du maillage et définition des conditions aux
limites, et en fin larésolution avec un solveur.

CAO Modélisation /
Génération de Exploitation des

Construction de la :> maillage :,\V Solveur : résultats

géomeétrie

[11.1.1. Présentation du générateur de maillage ICEM-CFD :

Lien puissant entre la CAO et I’analyse numérique, Ansys ICEM-CFD, offre des
interfaces CAO, des outils géométriques, un générateur de maillages et des outils de post-
traitement et d’optimisation.

Destiné a la mécanique des fluides ou au calcul de structures, ce logiciel permet de créer des
maillages hexaédriques (structurés ou non-structurés), tétraédriques, hybrides (combinaison
de tous types de cellules), des maillages cartésiens, et de specifier des conditions aux limites.

ICEM CFD offre des interfaces directes CAO (notamment Catia, Cadds5, ICEM surf, Pro E,
Ideas, SolidWorks, SolidEdge...) permettant un transfert de la geométrie de I’'un a I’autre des
systemes CAO.
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Elle comprend plus de 100 interfaces, exportation du maillage vers les principaux codes CFD
et FEA (Ansys, Abagus, Fluent, Star-CD, CFX, Flotran...) ou d’autres codes CAE (codes
d’électromagnétisme...), ainsi que des formats de sorties standard dont CGNS.
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Figurelll.l: Interface d’ICEM-CFD

La génération de la géométrie et du maillage peut étre entierement réalisée dans
GeoMesh ou en important les données d’un autre logiciel (option retenue pour la création des
coupes réalisées sous Solidworks).

GeoMesh est composé de deux modules: un module qui contient des parties géométriques
(Geometry Parts dont I’outil D.A.O. qui permet de générer des géométries est DDN.) et un
autre module qui contient des parties maillage (Meshing Parts dont |e mailleur est P-Cube).

La géométrie doit étre créée dans une Geometry Part ou importée d’un autre logiciel au
format IGES; ensuite elle doit étre copiée dans une Meshing Part. C’est un autre outil, P-
Cube, qui est utilisé pour réaliser latopologie et e maillage. Ce module permet de genérer :

v’ latopologie.
v des maillages 2D/3D structurés.
v des maillages non structurés 2D triangulaires et 3D surfaciques.

Quand le maillage désiré a été obtenu a I’intérieur du module P-Cube, on peut alors le
transférer (transfer) dans un fichier utilisable soit par T-Grid (mailleur tétraédrique pour le
volume), soit directement dans Fluent/UNS ou Rampant (solveurs) pour les maillages 2D ou
3D structurés.
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[1.1.2. Initiation & la smulation numérique par (FLUENT/UNS) :

La premiére opération consiste a importer le maillage dans Fluent/UNS sous la forme
d’un nouveau cas (read case). Il est tout d’abord utile de savoir que le maillage peut étre
modifié dans le logiciel Fluent/UNS. On peut par exemple changer les dimensions et les
unités de la geométrie (grid scale) avant d’initialiser la solution. Il est également possible de
faire une adaptation du maillage (adapt) selon divers critéres permettant de définir des régions
a I’intérieur du domaine de calcul. L’adaptation du maillage n’est toutefois permise que sur la
base d’une solution pour I’écoulement. Si I’on désire faire une adaptation sans effectuer un
calcul detaillé de I’écoulement, on peut utiliser la solution obtenue aprés I’initialisation du
probléme a partir des conditions initiales.

B rLusn (24 obns expl |= | O |
File: Znd Dofine Solve  Adapr Surfocc. Display  Plet: Roport Paaallz Help

Uolcome to FLluont 6.3.76 -

Copyright 26886 Fluent Inc.
nll Rights Rescrved

Ludding “CoyFloenl Ty Floenl d S_F6%T il F1_s 1119 dup”
Lone.

¥ Reading "D :ZHinuvean das<ieriAKRAH_cAas'"._ .

1248866 tetrahediral cells, Zone 26, binary.

2upuyE teianqular interior dacec, zone 2/, bdnary.
1654 Lridanyular pressure-far—field Fdaces, sune 28, Lindry.
1064 triangular pressure-far—-field Faces, zone 29, binary.
LBE2 triangular pressure—far—ficld Faces, zone 28, binary.

232805 trdanqular wall faces, zone 31, bdnary.

BIRT lridangnldr w41l fdepes, smme 32, hindry.
J92% tr-dangular wall races. zone 03, binary.
1265 trianqular wall +aces, zone d%, binary.
2054 trlangular wall faces, zone 3%, binary.

Figurelll.2: Interface de FLUENT

On mentionne finalement a propos du calcul de la solution qu’il est préférable
d’utiliser un schéma de discrétisation du deuxieme ordre pour garantir une certaine précision
dans les résultats. Le schéma de discrétisation utilisé dans Fluent par défaut étant du premier
ordre, on suggere de modifier ce parameétre avant d’effectuer la simulation. La convergence
du calcul est visualisée graphiquement au cours de la simulation.

Pour conclure, on note encore que la sauvegarde des cas et des solutions devrait
toujours se faire en hinaire (option binary a activer avant de sauvegarder), ceci afin de réduire
lataille des fichiers (en particulier pour les calculs 3D). Il est également intéressant de noter
que I’on peut sauvegarder les fichiers avec une extension .cas.gz ou .cas.Z (resp. .dat.gz ou
.dat.Z) et ils seront automatiquement compressés par Fluent en format gzip ou compress. La
décompression se fait aussi de maniere automatique si I’extension est donnée lors de la lecture
desfichiers.
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[11.2. Conception de I’Hélicoptére drone a I’aide de SOLIDWORKS :

a. La conception d’un modele d’hélicoptére drone est obtenir a I’aide de SolidWorks,
enregistrer le document sous format IGES, puis quitter Solidworks.
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FIG I11.3. Conception d’un modéle d’hélicoptére drone par SolidWorks

b. Conception du Far Field contenant I’hélicoptere.
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FIG I111.4. Le modeéle d’hélicoptere drone avec le domaine de définition
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[11.3. Modédlisation et maillage de I’hélicoptere drone :
[11.3.1. Importation dela géométrie dans ICEM-CFD :
Importer la géométrie sous format IGES dans IMPORT GEO
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Figurelll.5 : Fuselage d’hélicoptére drone dans |ICEM-CFD.

[11.3.2. Lagéométrie Fairfield-Hélicoptéredrone:

Créer les huit points, ensuite raccorder ces derniers par des courbes, puis créer les 6

surfaces du cube. Ci-dessous les différentes figures du Fairfield montrant |a surface latérale,
d'entrée, et de sortie.
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Figurelll.6 : Fairfield-Hélicoptere drone
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Choisir Geometry > Surface> Change family. Sélectionnée la face devant I’hélicoptere
drone et entrée S ENTREE ; puis sélectionnée la face d’arriere I’hélicoptére et entrée

S SORTIE
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Figurell1.7 : Surfaces d’entrée et de sortie du Far Field.

I’hélicoptére drone et entrée S_PAROI

Geometry > Surface> Change family. Sélectionnée les faces autours de
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Figurelll.8 : Surface latérale du Far Field
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Chapitre I11

[11.3.3. Définition du domaine « FLUID » :
Lors de la création de la géométrie, il est obligatoire de créer un point qui n’appartient
pas a la géométrie elle-méme mais qui est contenu dans le domaine ou est le fluide. Ce point
vapermettre de déterminer quel domaine doit étre maillé (intérieur ou extérieur)
Ce point doit étre dans le cube. I peut donc avoir comme coordonnées { 100, 200,100} .
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Figurelll.9: Création du domaine"FLUID"

Une fois la géométrie totalement définie, il ne reste qu’a la sauvegarder.
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[11.3.4. Paramétres de maillage:

Dans cette étape on réalise le maillage du domaine de calcul. On utilise la commande
« Surface Mesh Site » qui nous ouvre une fenétre dans laquelle nous pouvant choisir la talle
de chague élément de maillage pour chaque surface du domaine de calcul.

On a opté pour le maillage « Meshing tétra», le bouton « OldTetra GUI» nous permet de
lancer I’opération de maillage.

Cliquer sur «Geometry Mesh params >Model. » Pour apporter vers le haut la fenétre
modéle de paramétres de maillage suivant lafigure. Ecrire 1 pour lataille de référence et 150
pour lataille maximum.

Cliquer sur Geometry > Mesh params >All Family. Ecrire pour chague curve et surface la
taille de maillage.

Cette fenétre permet de déterminer pour une ou plusieurs familles les paramétres du maillage
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Figurel11.10 : Parametres de maillage

Ce choix est validé en cliquant sur « Apply » puis « Dismiss ».

Sauvegarde du dossier de Tetin, Chois File > Save > Tetin (geometry) file pour
sauvegarder les changements fait au modéle.
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[11.3.5. Création du maillage:

Dans notre éude, on a lanceé les calculs pour plusieurs maillages différents. Les
résultats obtenus montrent que le maillage a 1139443 ééments donne la meilleure
convergence du processus itératif.

Le nombre d’éléments formant le maillage final:

Nombre d’éléments  : 1139443,
Nombre de nceuds : 199632.
Durée de convergence : 5 minutes.

NICEM CI L 42 (MEU), compiled | n Aug 32U U 29045 AM [ acific Dayhght Lime 2002 2
Copynght 2002 ICEM C1 U Enginsenng

|ielease dafte: Aug Z9 2002

ICEM C1 L Engineenng licerse for mec cbtained

Loading domain "U: LUEN 1O08" .
Element types -
BAlL 26414
[ETIHA 4 1055874
e 3:f7150
Element families
L DOMAINE - 1192
G OO 2198
C MU DHRENTIC  B4¢
L S1AHLY 201
LG SIAHLH 195
L_AXEIG D18
C_IMOUIRE: 87
L CABINE - 11490
5 EHITRIE 15022
S_HCTCHET 22408
S0 TCHRE 42400
5 HCTORAN 1 . 4201
5 HCTORAN 121231
5 HI1ABHT /02
8 blAaBZ  20E
- S1ABVT £r3
y S ABY2 225
3 LABINET 20rd
5 LGABINEZ  B424
S 'CUIRE:165/4
[ LLIL - 10858 /9
| otal elements @ 11349445
| otal nodes 199632
Min - -2000 100742 1000
Mas - 2000 7007 42 1000

l:_ )

Figurelll.11 : Les éléments formant le maillage final
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Le maillage final apparait, Ce maillage est celui que I’on peut obtenir le plus simplement avec
ICEM.
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Figurelll.13: Maillage du fuselage de I’hélicoptére drone.
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[11.3.6. Sauvegarde du maillage :

L’option writte volume permet d’enregistrer le maillage

L’étape de maillage par elle-méme est donc finie. Il ne reste plus qu’a sauvegarder le
maillage. Le maillage est ainsi sauvé et pourra étre exploité par ICEM qui va I’exporté vers le

solveur de votre choix.

I111.3.7. Choix du solveur :

En cliquant sur le bouton « OUTPUT », les menus présentés dans la figure 111.14. Puis «
SELECT SOLVEUR », une nouvelle fenétre « SELECTION » apparait, 1l suffit de choisir le

solveur souhaité.

Dans notre cas, nous choisissons: FLUENT_V5.
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Figurelll.14 : Choix du solveur
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[11.4. Simulation numériquepar FLUENT/UNS:

Les fichiers obtenus lors de la génération de la géométrie et du maillage de
I’hélicoptére drone R_C, s’y trouvent exploités pour faire la simulation numérique de
I’écoulement et les calculs nécessaires en utilisant le code FLUENT. Nous constatons par la
suite que grace a ces techniques, les ingenieurs, dans les bureaux d’études spécialises, ont pu
perfectionner les avions et les hélicoptéeres actuels, les hélices propulsives et motrices ainsi

que les nouveaux veéhicul es spatiaux.

[11.4.1. Procédures de simulation :
€ Paramétres de la solution.

® Choisir le solveur.

Set the solution parameters

® Schéma de discrétisation.

& |Initialisation. Initialize the sohition

4 Convergence. |

Enahle the solution monitors of interest

® Suivi dela Convergence.

® Stabilite. Calculate a solution - 3
s I odify solution
-Régler laUnder-relaxation. parameters or grid
¥ 3
-Fixer le Courant number. b et J
= = “No )
® Accéérer laConvergence. | Yes et

Check for accuracy

& Précision. = / \ N—- :

® Indépendance de maillage. R k""“--‘/ i
4 Stop I}
® Adaptation. —

Figurelll.15 : Organigramme de la procédure de simulation.
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I11.4.2. Conditions aux limites:

Afin de définir un probléme avec une solution unique, on doit fournir des informations
sur les variables aux frontiéres du domaine.

v Spécifier les flux de masse, quantité de mouvement, énergie, etc. dans le
domaine.

Définir les conditions aux limitesimplique:
v Identifier la position des frontiéres (e.g. entrées, parois, Symétrie)
v Donner lesinformations sur ces frontieres

L es données dépendent du type de conditions aux limites et des model es employés.

Vous devez connaitre I’information nécessaire aux frontieres et positionner ces frontieres
ou I’information est connue ou peut étre correctement approchee.

v' Des mauvaises conditions aux limites ont un impact négatif sur les
résultats.

Types de conditions limites pour les External Faces
v' General: Pressureinlet, Pressure outlet
v" Incompressible: Velocity inlet, Outflow
v' Compressible flows. Massflow inlet, Pressure far-field
v' Special: Inlet vent, outlet vent, intake fan, exhaust fan
v' Other: Wall, Symmetry, Periodic, Axis
Types de conditions limites pour les Cell ‘Boundaries’
v Fluide et Solide
Types de conditions aux limites Double-Sided Face ‘Boundaries’
v" Fan, Interior, Porous Jump, Radiator, Walls
Voici quelgues définitions concernant les conditions aux limites
» Condition “velocity inlet’ : la vitesse a I’entrée du domaine.
» Condition “pressure outlet’: la pression totale a la sortie du domaine.

» Condition ‘symmetry’ : les gradients normaux et la vitesse normale au plan de
symétrie sont nuls.

Condition ‘wall’ : condition de paroi solide.

Condition ‘interior’ : Condition de paroi perméable.
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» Condition “periodic’.

Les conditions aux limites sont spécifiées en général dans le solveur, cependant I’utilisation
de la condition type ‘periodic’ doit nécessairement étre définie a I’étape de génération du
maillage dans ICEMCFD.

[11.4.3. Calcul de I’écoulement autour de I’hélicoptére en utilisant FLUENT/UNS :

Avant de commencer le calcul, il faut avoir le fichier du maillage helicopter.msh
11.4.3.1. Maillage:

Le maillage généré par ICEM au format FLUENT V5 se trouve donc dans e sous-répertoire
Transfer sous le nom helicopter.msh

Pour utiliser cefichier avec Fluent, lancez Fluent : fluent 3d

1. Lire le fichier du maillage de I’hélicoptére :
Dansle menu « File », sélectionnez « Read », « Case » puis «helicopter.msh».

2. Afficher le maillage.

Display |—Grid...

[11.4.3.2. Etablir lemodéle:

Define>model > solver > density based > explicit
Define> model >energy > I’equation d’énergie
Define> model > viscous> inviscid

Define> material > ideal gaz

Définir les conditions aux limites.

Define|— Boundary Conditions...

Sélectionner Surface entrée dans Zone. Cliquer sur Set...pour ouvrir le panneau
Véocité-Inlet. Spécifier Vélocité Magnitude sur la valeur de 4 m/s avec un angle
d’incidence égale a5°.

Cliquer sur OK pour sortir
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111.4.3.3. Solution :

1. Initialiser le domaine de I’écoulement en utilisant les conditions aux limites
définies dans Entr ée sur face.

2. Activer I’affichage des résidus durant le calcul, pour cela sélectionner Plot dans
Options et valider par OK.

Soluel ,[Monitcrs -Residual. ..

3. Activer I’affichage de la force de portance sur le fuselage de I’hélicoptére.

Solve |ﬁ Monitors |—> Force...

4. Sauvegarder lefichier helicopter.case

| Fi|e|—- Write|——Case&Data...

5. Effectuer 2000 itérations.

Solve|—iterate...

Entrer 2000 itérations dans Number of Itération et cliquer sur Iterate.

Quand le solveur commence les itérations, I’affichage des résidus et de la portance sera
montre. Si, vers la fin du calcul, la solution n’a pas encore converggé, on peut lancer de plus
2000 et quelques itérations. Et si on remarque qu’il y a une diminution des résidus, et un tout
petit changement dans la force de portance, donc la solution a convergé.

6. Enregistrer lefichier des données helicopter.dat

'File|—|Write|—Data...
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[11.4.3.4. Présentation desrésultatsde calcul :

1. Afficher le champ de la pression statique (Figure 111.18).
Display|— Contours...

Sélectionner Pressure... et ensuite Static Pressure dans les listes de Contours Of.
Sélectionner Filled dans Options. Sélectionner y = 0 a partir de la liste de Surfaces. Cliquer
sur Display pour afficher le champ de pression dans le plan de symétrie.

Le champ montre clairement la différence de pression entre la zone supérieure et
inférieure du disque rotor, ainsi que I’interaction aérodynamique entre le rotor et le fuselage
de I’hélicoptere drone.

Il est préférable de sélectionner le fuselage de I’hélicoptére pour voir la distribution de la
pression autour du fuselage de I’hélicopteére.

2. Afficher le champ de la vitesse sur la zone supérieure du disque rotor (Fig. 111.17)
Sélectionner Velocity... et ensuite Z-Velocity dans les listes de Contours Of. Sélectionner
Filled dans Options. Sélectionner la surface du disque rotor (rotor) dans laliste de Surfaces.
Cliquer sur Display pour voir la distribution des vecteurs vitesses dans la direction des
coordonnées z par rapport au disque rotor.
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Figurelll.16 : Résidus de Fluent.
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2000 itérations ont étés suffisantes pour atteindre la convergence, une décroissance de I’ordre
2 en magnitude de I’équation de continuité, 6 pour la vitesse suivant Z, néanmoins les vitesse
X, Y sont de I’ordre 7, ce qui nous donne une trés bonne convergence.

—d

Figurelll.17 : Champ de vitesse sur le disque Rotor du cas test suivant I’axe z.

La distribution des vitesses est presque uniforme sur toutes les surfaces du disque principal a
cause de I’hypotheése du disque actuateur (1.33 a2.69 m/s sur la surface du rotor principale).
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3. Afficher le champ de pression statique sur la zone supérieure du disque rotor

Sélectionner pressure... et ensuite Statice pressure dans les listes de Contours Of.
Séectionner Filled dans Options. Séectionner touts les surfaces (wall) dans la liste de
Surfaces. Cliquer sur Display pour voir la distribution du champ de pression statique dans le

disque.

Figurell1.18 : Champ de pression statique sur I’hélicoptere drone.

On peut remarquer une nette distribution de la pression statique sur I’hélicoptere.
Au dessus du rotor on observe en vert |a zone de basse pression (la valeur de pression passe
de 1.11+02 Pa a1.33+02 Pa).
Au dessous on observe en rouge la zone de haute pression (la valeur de pression passe de -
8.54+01Paa-4.17+01 Pa), caractéristique de portance de I’avion.
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Pour quitter le panneau Contours, cliquer sur Close.

4. Afficher les vecteurs vitesses

Display|—:— Velocity Vectors...

L

AN Y

5 L RS | SR e a2 ]
| ”T SR ey b [ T

Vet Ly medoars Jaloeadl Sy o velacily

Figurelll.19 : Vecteurs vitesses dans |e plan de symétrie de I’hélicoptére drone.

Cette figure montre la direction des vecteurs vitesse au voisinage de I’hélicoptére
drone R_C, la direction de I’écoulement a I’infini amant avec un angle d’azimute égae 5° a
une vitesse de 4m/s, le rotor aspire I’air augmente sa pression et dévie sa trajectoire afin de
générer la portance.
(a) Séectionner z =0 danslaliste Surfaces.

(b) Mettre I’option du vecteur sur In Plane dans |le panneau Vector Options.

(c) Cliquer sur Display pour visualiser les vecteurs vitesse dans le plan de
symétrie.
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5. Champ de pression statique dans le plan de symétrie de I’hélicoptere drone R_C.

A T

1 e
T e
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4 54z

Sweep Surface: Contours of Static Pres=ure May 30, 2004
FIUFKT § 3 [3d, dhns s

Figure111.20 : Champ de pression statique dans le plan de symétrie de I’hélicoptéere drone.

Dans cette figure on peut voir clairement le saut de pression généré par la rotation du
rotor, en effet, I’air se trouvant au dessus du rotor subira une dépression (la valeur de pression
passe de 1.11+02 Pa a 1.33+02 Pa), tandis que I’air se trouvant au dessous subira une
surpression (lavaleur de pression passe de -8.54+01Pa a -4.17+01 Pa).

On note aussi la trace du tourbillon issu de I’extrémité du disque rotor.
La distribution du champ de pression statique est quasi identique avec laréalité, y compris le
saut de pression, Malgré la complexité de la géométrie de I’hélicoptere droneR_C.
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6. Calcule des forces s’exercant sur I’hélicoptére drone :

Cliquer sur Report puis Forces pour obtenir les forces et coefficients de pression et de
viscosité ainsi que les moments de ces derniers, les résultats son représentés sous forme des
tableaux suivantes:

a. Vecteur Force: (111):

TABLEAU I11.1: Forces de pression et coefficients de pression applique sur I’hélicoptére

drone.
surfaces Forces de pression totale (N) coefficients de pression totale
S poutre 0.037091519 0.00063044891
S rotorpl 15.466087 0.2628789
s rotorpl 0.062991192 0.0010706687
S rotorantl -0.0078322393 0.00013312549
S rotoranti2 0.020210468 0.0003435197
S stabhl 0.052005767 0.00088394815
S stab?2 0.0014034278 2.3854228e-05
S stabvl -0.0013571482 -2.3067607e-05
S stabv2 0.0020307718 3.4517267e-05
s cabinel 0.10168892 0.0017284185
s cabine2 0.89112326 0.015146527
net 16.625443 0.28258461

Avec : Forces de viscosité n = coefficients de viscosité = 0.

b. Centredu Moment: (111):

TABLEAU I11.2: Moments de pression sur I’hélicoptere drone.

surfaces Moments de pression (N-m)

S poutre (0.053590979 0.0039982689 -0.045648262)

s rotorpl (25.809677 -5.960657e-08 -25.929796)

s rotorpl (0.0017838895 -0.10348252 0.098699607)

S rotorantl (0.01362077 -0.0083574699 -1.4257586e-09)

S rotoranti2 (0.01204204 -0.021273537 0.015030757)

S stabhl (0.089371607 -8.433929e-06 -0.057373136)

S stab2 (-0.0019891826 0.00091857841 0.00035944575)
s stabvl (0.0024135835 -0.001818079 -1.2281485e-07)
S stabv2 (0.00074849656 -0.0026396269 0.0022676839)
s cabinel (0.10083107 -0.073983394 -0.025137601)

s cabine? (0.81183827 -0.69572026 -0.092253514)

net (26.893929 -0.90236653 -26.033851)

TABLEAU I11.3: Coefficient de pression sur I’hélicoptere drone.
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surfaces coefficients de pression
S poutre (0.00091089219 6.7959047e-05 -0.00077588888)
s rotorpl (0.43869012 -1.0131399e-09 -0.4407318)
s rotorpl (3.032098e-05 -0.0017589046 0.0016776088)
S rotorantl (0.00023151382 -0.0001420529 -2.4233787e-11)
S rotoranti2 (0.00020467997 -0.00036158881 0.00025547954)
S stabhl (0.0015190597 -1.4335248e-07 -0.00097517795)
S stab2 (-3.381037e-05 1.5613185e-05 6.1095418e-06)
S stabvl (4.1023962e-05 -3.0902103e-05 -2.0874985e-09)
S stabv2 (1.2722284e-05 -4.4866048e-05 3.854409e-05)
s cabinel (0.0017138376 -0.0012575045 -0.00042726677)
s cabine2 (0.013798911 -0.011825239 -0.0015680438)
net (0.45711927 -0.01533763 -0.44250044)

Avec:

Moment de viscosité = coefficient de viscosité = (00 0)
Coefficient de pression = coefficient totale
Moment de pression = moment total

c. Coordonnéesdu centre depression (m):

X=0
Y =-1.0150075
Z =0.039703933

d. Coordonnées du centre de pression (m):
X =0.033545935
Y=0
Z = 0.036379036

e. Coordonnéesdu centre de pression (m):
X =2.1337934
Y =59.156077
Z=0
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[11.5. Conclusion:

On conclut que la variation de distribution de la vitesse et de la pression statique sur
I’hélicoptére est due a la variation des charges aérodynamiques d’une position quelconque
caractérisee par un angle d’azimut sur le rotor principale, a une autre position avec un angle
d’azimut différent.

Cette tache a été tres bénéfique pour nous; elle nous a permis de nous familiariser avec

les techniques du maillage et les conditions aux limites et prendre connaissance de leur
importance en simulation numerique.
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IV.1. Introduction :

L’hélicoptere et un systeme complexe non-linéaire a plusieurs variables, instable sure
certaines plages de vol et qui présente une dynamique fortement couplée. Durant cette
derniére décennie, des méthodologies de conception de lois de commande pour les
hélicoptéres drones ont été développées, ceci dans le bute de stabiliser leurs mouvement soit
sur une trajectoire ou autour d’une position fixe.

Dans ce Chapitre on va analyser al’aide du MATLAB la vitesse de rotation des moteurs a
courant continu de notre hélicoptere (moteur principa) et on va savoir a quelle
précision notre commande va étre exécutée, et on va déterminer les erreurs de la vitesse dans
lestroiscas:

L’estimation de la vitesse de rotation du moteur a courant continue et I’erreur
d’estimation on fonction du temps

La vitesse de rotation du moteur a courant continue avec un bruit d’état et I’erreur
entre lavitesse réelle et la vitesse vraie on fonction du temps

La vitesse de rotation du moteur a courant continue avec un bruit de mesure et I’erreur
entre lavitesse réelle et la vitesse vraie on fonction du temps

IV.2. Commandesdevol :

Les divers controles de I'hélicoptere sont assurés par des petites motrices
servocommandes.

La radiocommande doit pouvoir gérer :

la vitesse angulaire du rotor principal (couramment appelée « commande des gaz »,
elle contrdle la vitesse ascensionnelle donc I'altitude) ;

le plateau cyclique (commande de tangage et de roulis, ainsi que 1a)

le dispositif anti couple (commande de lacet).

La commande du plateau cyclique se fait au moyen de la commande de pas général (aussi
appel ée pas collectif) tenue par la main droite du pilote sur la télécommande. La commande
des gaz et du pas est généralement multiplexée sur laméme voie de latélécommande. Dansle
cas d'un hélicoptére a pas fixe, seuls les gaz permettent de contrdler |'atitude de I'aéronef.

Le contrdle du lacet se fait généralement a l'aide du rotor anticouple par changement du pas
ou de la vitesse de rotation du rotor de queue. Un gyroscope peut constituer une aide au
pilotage en stabilisant le lacet de I'hélicoptére.

Ces différentes commandes permettent de faire effectuer a I'hélicoptére la plupart des

manceuvres d’'un avion et d'autres qui ne lui sont pas possibles, comme le vol stationnaire et en
marche arriére, ils sont ainsi similaires aux vrais hélicopteres.
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IV.3. Moteur éectrique:

Les moteurs éectriqgues sont de plus en plus utilisés, grace aux progres des
accumulateurs. Les batteries lithium polymére de haute performance sont de plus en plus
utilisées. Les derniers développements technologiques en matiére de batteries ont permis
daugmenter |'autonomie de vol des modéles éectriques. Cependant, il existe un risque de
surchauffe et d'explosion de ces nouvelles batteries au lithium polymere.

Les hélicopteres R_C éectriques ont d'abord été utilisés en intérieur, puisquils n'‘émettent
aucune fumée ni gaz toxique. De plus grands hélicopteres éectriques sont maintenant
fabriqués pour un usage a l'extérieur, offrant des dispositions intéressantes pour le vol
acrobatique, ils deviennent populaires.

Leur faible niveau sonore les rend particuliérement adaptés pour le vol en milieu résidentiel
ou les émissions de bruit peuvent étre limitées, comme en Allemagne par exemple. Il existe
des kits de transformation d'hélicoptéres « thermiques » en modél es él ectriques.

IV.4. Lesdispositions des commandes : (Figure. IV.1.a, Figure. 1V.1.b)

Les récepteurs, montés dans les hélicopteres, sont les pendants des télécommandes, et
distribuent, selon les ondes regues, des ordres aux servomoteurs.

Les servomoteurs, souvent appelés «servos», sont des moteurs entrainant des
gouvernes a l'aide de tringles et de cables. Leur taille, poids et puissance peuvent
beaucoup varier selon leur fonction et lataille du modéle.

Les accumulateurs servent a alimenter toute I'électronique d'un hélicoptere, voire le
moteur.

Divers circuits sont construits et utilisés, au gré des besoins. IIs peuvent servir pour
I'illumination des modéles volants, |e lancement de parachutes, des bruitages...

Divers circuits sont construits et utilisés, au gré des besoins. IIs peuvent servir pour
I'illumination des modéles volants, |e lancement de parachutes, des bruitages...

Figure. IV.1.a. Systeme de réception Figure. IV.1.b. Servomoteur Hitec
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IV.5. Contrbleradio:

IV.5.1. Radiocommandes: (Figure. 1V.2)

Figure. IV.2. T8écommande Graupner

Les petits hélicoptéres a pas fixe ne nécessitent qu'une radio a quatre canaux (gaz,
ailerons, gouvernes, volets) alors que pour les modéles a pas collectif il est nécessaire d'avoir
au moins 5 canaux, 6 éant le plus courant. A cause de l'interaction entre les diverses
commandes, les radios les plus sophistiquées comprennent des réglages de fonctions mixtes

comme gaz/collectif et gaz/gouverne.

Certaines sont trés sophistiquées, permettant |a double commande, ou possedant des fonctions
telles que le contrdle du temps de vol restant avant que le réservoir ou la batterie ne soit vide,
ou détectant tout comportement suspect du matériel, et permettent a I'utilisateur de faire

atterrir son hélicoptére avant la panne pour éviter des dégéts sur |'apparell.
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IV.5.2. Mode de pilotage::

Le mode de pilotage définit les fonctions de chacun des manches sur un émetteur de
radiocommande. Les fonctions du manche gaz/pas sont particuliéres, car il regroupe 2
commandes mélangées (gaz et pas collectif d'un hélicoptére). Celui-ci possede un crantage
sans retour au neutre.

Il seraimportant de déterminer votre mode de pilotage al'achat de la radiocommande, celle-ci
pouvant avoir ce manche a droite (mode 1 et 4), ou a gauche (mode 2 et 3). Un changement
d'affectation étant difficile par la suite sil ne correspond pas a votre mode de pilotage.

Pour définir ce mode si vous ne savez pas lequel choisir, prenez contact avec votre futur
moniteur. |l faudra calguer son mode de pilotage, car il lui sera difficile d'on changer (en
principe). C’est le mode 2 qui se rapproche le plus du pilotage d'un hélicoptere réel. Mais ce
n'est pas le mode le plus répandu, en France.

IV.6. Commande d’un Moteur Electrique : (Figure. IV.3)

Pour notre model les moteurs a courant continu qui font tourner le rotor principal, qui
permet la sustentation, et le rotor anti-couple ont lafonction de transfert établ ée ci-apres :

J: Moment d'inertie du rotor.
r, L : Résistance et inductance de I'induit.
f . Coefficient de frottement visgueux du rotor.

k : Coefficient de couple.

E)=U@-rm-L @ (IV.1)
E(p) = kQ(p) (IV.2)
Cm(p) = kI(p) = JpQ(p) + FQ(p) (IV.3)
Soit apres quelques calculs
_ O _ k
M(p) = U(p)  K2+(r+L )(J +F) (V4
Soit :
D[Z
M(p) = e —— (IV.5)
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Avec:
bg =1
{ag = “2:" (IV.6)
a, = % + i

Notons ¥ (p) = Q(p)- sortie du processus (vitesse angulaire)

U(p) - entrée du processus (tension, volts)

beU(p) = (p* + wyp + )Y (p) (IV.7)

Cequi conduit al’équation différentielle suivante, si les conditions initiales sont nulles.

a=y(t a (t
20+ a, =2+ agy(t) = beu(e) (IV.8)

Le systeme est ‘ordre 2, nécessitant deux variables d’état x1, X2

U y= 1l

]

Figure. 1V.3. Schéma block d’une commande d’un moteur a courant continue
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Les variables d’état représentent les sorties des intégrateurs

x(0) =¥, x2 (1) =(x, (1) (IV.9)
Xz (D) == tyxz () — gy (2) + bou(t) (IV.10)
Soit sous forme matricielle :
x4 () 0 1 x1(1) 0|
Ix’;(t)J = I—H[: —HlJ . II:(E)J + Ile .u(t) (IvV.11)
X=4 @®+B8 @ (IV.12)
() = [(1)] Iﬁlggj (IV.13)

IV.6.1. FiltredeKaman :

Le filtre de Kaman est la solution optimale pour la résolution des problemes

d’estimation d’états dans les systemes continus ou discrets, il permet de filtrer les effets du
bruit du processus et celui de mesure gréace a des hypothéses statistiques.
Le filtre de Kalman est un jeu d’équations mathématiques qui fournissent une solution
efficace récursive de la méthode des moindres carrés. Le filtre est tres puissant dans plusieurs
aspects : il prend en compte les estimations du passe, du présent et méme de l'avenir des états
et il peut faire mieux quand la nature précise du systéme modelé est inconnue.

IV.6.2. Lefiltrage de kalman :

Les mesures de position et de vitesse peuvent étre entachées de bruit et d’autres
sources d’erreurs. Ces imprécisions conduisent a des mesures de navigation bruitées. Un
filtrage de kalman est en général mis en ceuvre pour calculer des résultats de navigation lissee.

Dans un systéme dynamique (qui varie en fonction du temps), les variables du systéme sont
des variables d’état. L’état d’un systeme peut étre caractérisé a un instant donné par un
vecteur regroupant les parameétres permettant a I’utilisateur de connaitre ce systeme.
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IV.7. Organigrammede calcule:

Nous avons établi un programme en MATLAB qui permet d’estimer de la vitesse de
rotation du moteur a courant continue de notre hélicoptere (moteur principal et moteur anti-
couple) et I’erreur d’estimation on fonction du temps est le tracer leurs courbes.

Clear all

r=3; resistance en Ohm

L=0.001; inductance Hnr
f=0.002; coefficient de frottement
J=0.01; moment d'inertie Nm

k=1.2; coefficient de couple

A 4

a0= (k"2+r*f)/ (L*J)
al=f/J+r/L

b0=k/ (L*J)
A=101; -a0 -al]
B=[0 bO0]

C=[10]

D=0

Te=0.02

\4

[Ad,Bd]=c2d (A,B,Te)

A4

Sys=ss(Ad,Bd,C,D,Te)

!
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l

Génération du bruit

n=100 l
w=0.1*randn(n,1)
v=0.3*randn(n,1)
Q=std(w)."2
R=std(v)."2

l

Signal de commande avec bruit d’état

Process=ss(Ad,[Bd Bd],C,0,Te)
[F_Kaman,L,P,M]=kaman(process,Q,R)

l

Signale de commande avec Bruit de mesure

l

a=Ad

b=[Bd Bd [0; 0]]

c=[C; C]
d=[000;001]
processus=ss(a, b,c,d,Te)
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Commande d’un hélicoptere drone R_C

!

Model + F Kaman

l

sysp=parallel(processus,F_Kaman,1,1,[ ],[ )
syspb=feedback(sysp,1,4,2,1)
syspb=sysp([12345],[123])

Simulation du signal d'entrées sorties

|

t=[0:Te:(n-1)*Te]
u=square (2* pi*t)

Sorties du model

l

[yp.t.xp]=Isim(sys,u,t)
Sorties F_Kaman + model

!

[sorties,x]=Isim(syspb,[w v u],t)

l
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l

Impression

l

vitesse de rotation avec

bruit d’état sorties (:,1)

A

A

Erreur de détermination de la vitesse sorties (;,1)-yp

\4

vitesse avec bruit de mesure

+ bruit d’état’ sorties (:,2)

A

y

Erreur de détermination de la vitesse de bruit de mesure et

vitesse réelle sorties (:,2)-yp

A 4

vitesse Estimée avec

F_Kaman sorties (:,3)

A 4

Erreur de détermination de la vitesse de rotation Estimée
avec F_Kaman t,sorties(:,3)-yp

Fl

N
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IV.7.1. Résultats et interprétations::

Pour commander notre model d’hélicoptere on fait changer a I’aide de la
télécommande la tension du moteur a courant continue qui fait trainer le rotor principal pour
ladirection haut-bas ou lerotor anti-couple pour la direction gauche droite.

Comme pour toute commande, on ne peut pas éviter les erreurs de mesures ou d’états,
alors on a utilisé le filtre de Kalman pour filtrer ces erreurs et manipuler notre hélicoptére
avec une grande précision.

Dans les graphes ci-dessous on aillustré la vitesse de rotation des moteurs (la sortie
de I’objet commandé), ce qui signifier I’orientation de notre objet de commande. On fait
changer la tension a I’entrée du moteur on obtient a la sortie une vitesse proportionnelle a la
tension.
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IV.7.1.1. Lesgraphes: Voire (FigurelV. 4, FigurelV.5, FigurelV.6)
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Figure V. 4. L’Estimation de la vitesse de rotation du moteur & courant continue et I’erreur
d’estimation on fonction du temps

FigurelV. 4: montre I'erreur de détermination de la vitesse entre la vitesse réelle de rotation
du moteur a courant continue et la vitesse de rotation du moteur avec bruit d’état. La mesure
de l'erreur aun écart-type de 0.2 r/s.
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FigurelV. 5. la vitesse de rotation du moteur a courant continue avec un bruit d’état et
I’erreur entre la vitesse réelle et la vitesse vraie on fonction du temps

A partir delaFigure I V. 5. On peut remarquer I'erreur de détermination de la vitesse entre la
vitesse de rotation réelle et la vitesse de rotation du moteur avec bruit de mesure elle est non
réguliéere et bruitée et engendre des bruits non négligeables cela signifie que les mesures en
présence du bruit de mesure ne sont pas trés preci ses.

Lamesure del'erreur aun écart-type de 1.2 r/s.

83



Chapitre 1V

Commande d’un hélicoptere drone R_C

srasEe da rvat S ode o mal = A Talrse T carIn A Bl t aoeEra

3 T T T T T T
T — ' [ —— I | TR R I B ] B
e & T T ' T T
= Jr 3 : H E ‘r’“‘ : i H alezzie: e
e N ,- ............ ,- ........... .;. ........................... L eger S ,- ............ ; ............ :. ........................ -
£ { ] i | ! ! ! i | i
2 I ! : : el ; ] :
T E T || 5 |
= i ¥ : ¥ ¥
E : ! Ao 4 | : s B
;;'_: =4+ ,' ............ ,' ........ 5....§. ...................................... ,' ............ LIS, .'|....§. ........................ .
b | G I | Y,
= H ! S P H ettt
1 1 1 | 1 1
- T n< (N n- |2 B “h [ -
Ten:
B v debervml e e b Lagye
S ! ! ! ! ! !
2 ! | ! ;
S | : i
: ; o | i o
= S i ; g
:: D—""""“"“““"""‘. ........ e L EGEE R R BT PR 5............. ..................... kL L e R P R g
= N [ ; b
5 : : el 2 ! : I
. % ; [ 4 . : [
ﬁ ™ E |I E l"._ E |I E
= - : i e :
T i i i i i i
£ e L L U= = B .= -

oz

Figure IV.6. La vitesse de rotation du moteur & courant continue avec un bruit de mesure et

I’erreur entre la vitesse réelle et la vitesse vraie on fonction du temps

Figure 1V.6 : Montre I'erreur entre la vitesse réelle et la vitesse estimée du filtre de Kalman
Lorsque la trgjectoire n'est ni filtre, la déviation latérale est beaucoup plus bruitée et oscille
entre deux valeurs extrémes soit plus de 0.05 et moins de -0.05, En effet.

On peut remarquer une nette amélioration sur laforme du signal de commande en présence du
filtre Kalman, elle est non réguliere et bruitée et engendre des bruits non négligeables
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IV.7.1.2. Simulation MATLAB (Figure. IV.7):

Avec la figure ci-dessous on montre qu’il est possible de commander le model
d’hélicoptére a partir d’un ordinateur, on utilisant les convertisseurs digital-anaogique et
analogique-digital. On manipulant avec le curseur de la souris les dliders horizontal ou
vertical on change ainsi la valeur de latension et évidement la vitesse de rotation des moteurs
acourant continu.
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Figure. IV.7. Interface de commande d’un hélicoptéere
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IV.7.1.3. Interprétation desrésultats:

L’efficacité de I’utilisation du filtre de Kalman est évidant dans les résultats obtenus,
soit I’erreur de I’estimation de la vitesse de rotation a la sortie du moteur a courant continu
avec lefiltre varie entre -0.05 a 0.05 rad/s par contre si on n’utilise pas le filtre I’erreur entre
la vitesse de rotation réelle et la vitesse de rotation vraie est de -0.5 a 0.5 rad/s, on voit
qu’avec le filtre dix fois plus précise.

Avec le filtre de Kalman on peut estimer I’état du processus, ce procédé évite donc

I’emploi de capteurs lorsque ceux-ci sont couteux ou lorsque la mesure risque d’étre difficile
ou fortement bruitée.

1VV.8. Conclusion :

Ce chapitre concerne la modélisation et la commande d’un hélicoptére drone a modéle
réduit. Nous avons développé un modéle a 2 degrés de libertés de I’hélicoptére.

Les résultats de simulation montrent I’efficacité de la commande, on utilisant le filtre Kaman
qui réduit I’erreur a la sortie du systéme.

Lefiltre KALMAN al'avantage de minimiser la variance de |'erreur d'estimation.
Les bruits peuvent provoquer des erreurs de positionnement. Afin de ne pas introduire

de bruits dans la loi de commande, il est important de traiter et de filtrer les données au
moyen d'un filtre/estimateur KALMAN.
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Conclusion générae

CONCLUSION GENERALE:

L “industrie aéronautique longtemps considérée comme un secteur tres particulier, est
le domaine par excellence ou les technologies de pointe se développent. Les constructeurs
disposent actuellement de plusieurs méthodes de simulation numeérique sous forme des codes
de calcul souvent trés conviviaux. Néanmoins, il est indispensable de savoir comment ces
méthodes ont été élaborées et quelles en sont les hypothéses de fagon a ne pas appliquer
aveuglement les codes de calcul sous peine de commettre de lourdes erreurs d’interprétation.
C’est notamment dans ce secteur de I’interprétation que se situe I’art de I’ingénieur.

Gréce a cette étude, on a pu connaitre les différentes étapes d’une simulation CFD.
Elle nous a auss permis une assez bonne familiarisation avec les logiciels utilisés
(SolidWorks, ICEM-CFD et FLUENT), ainsi qu’une connaissance plus approfondie des
problemes d’écoulement autour d’un hélicoptéere drone, ce qui est un plus dans notre
formation en aéronautique.

II'y afort & parier que cet outil fera de plus en plus souvent partie de la panoplie des
outils offerts aux ingénieurs et conduira a une meilleure optimisation des technologies ainsi
qu’a leur développement plus rapide.

Apres un bref paragraphe concernant les drones, leur classification et leur importance,
nous nous sommes concentrés sur un hélicoptere droneR_C.

Ensuite nous avons réalise une étude sur les forces et les couples agrodynamiques
produits par chague rotor. Certains paramétres aérodynamiques ont été identifies
théoriquement afin d’avoir un modele le plus fin possible.

Enfin, nous avons éudié la dynamique des actionneurs en fonction des effets
aérodynamiques.

Nous avons propose une commande de vitesse. Cette commande a été testée
théoriquement, montrant des résultats satisfaisants. Les résultats obtenus dans ce chapitre

seront utilises pour la suite de notre travail.

Enfin nous conclurons ce travail en évoquant les points essentiels développés dans
chague partie et en évoquant les différentes perspectives permettant de poursuivre cette étude.
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ANNEXES:

Propriétés des matériaux utilisés dans solidworks :

LesPalles:

PLASTIQUE PP copolymeére

Symboles | propriétés Vaeurs Unités
EX Module d'éasticité 896 N/mm~2
NUXY Coefficient de Poisson 0.4103 :

GXY Module de cisaillement 315.8 N/mm~2
DENS Masse volumique 0.00089 g/mm~"3
KX Conductivité thermique | 0.147 W/m K
C Chaleur spécifique 1881 Jkg K
SIGXT Limite de traction 27.6 N/mm”2
Lerotor anti couple:

PLASTIQUE PBT ausage générae

Symboles | propriétés Valeurs Unités
EX Module d'éasticité 1930 N/mm~2
NUXY Coefficient de Poisson 0.3902 :

GXY Module de cisaillement 690.2 N/mm”2
DENS Masse volumique 0.0013 o/mm”"3
KX Conductivitéthermique | 0.2741 W/m K
C Chaleur spécifigque 1421 Jkg K
SIGXT Limite de traction 56.5 N/mm~2
L e moteur principal :

Alliage d’aluminium 6061

Symboles | propriétés Vaeurs Unités
EX Module d'éasticité 69000 N/mm~2
NUXY Coefficient de Poisson 0.33 :

GXY Module de cisaillement 26000 N/mm~2
DENS Masse volumique 2.4e-005 o/mm”"3
KX Conductivité thermique | 0.0027 W/m K
C Chaleur spécifique 170 Jkg K
SIGXT Limite de traction 1300 N/mm”2




Le systéeme train d’atterrissage (PATIN) :

PLASTIQUE PVC rigide

Symboles | propriétés Valeurs Unités
EX Module d'éasticité 2410 N/mm~2
NUXY Coefficient de Poisson 0.3825 :

GXY Module de cisaillement 866.7 N/mm”2
DENS Masse volumique 0.0013 g/mm~"3
KX Conductivité thermique | 0.147 W/m K
C Chaleur spécifigque 1355 Jkg K
SIGXT Limite de traction 40.7 N/mm~2
Lacabine:

PLASTIQUE POM copolymere d’acétal

Symboles | propriétés Vaeurs Unités
EX Module d'éasticité 2600 N/mm~2
NUXY Coefficient de Poisson 0.3859 :

GXY Module de cisaillement 932.8 N/mm”2
DENS Masse volumique 0.00139 o/mm”"3
KX Conductivité thermique | 0.221 W/m K
C Chaleur spécifique 1378 Jkg K
SIGXT Limite de traction 715 N/mm~2
L es stabilisateurs horizontaux et verticaux :

PLASTIQUE PE haut densité

Symboles | propriétés Vaeurs Unités
EX Module d'éasticité 1070 N/mm~2
NUXY Coefficient de Poisson 0.4101 :

GXY Module de cisaillement 377.2 N/mm”2
DENS Masse volumique 0.000952 g/mm~"3
KX Conductivité thermique | 0.461 W/m K
C Chaleur spécifigque 1796 Jkg K
SIGXT Limite de traction 22.1 N/mm~2
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