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Résumé

La famille des véhicules aériens est essentiellement constituée de deux classes de
systemes : les voilures-fixes et les systemes a décollage et atterrissage vertical (VTOL en
anglais, pour “Vertical Take-Off and Landing”). En raison de leur forme profilée, induisant
un rapport portance/trainée élevé, les voilures-fixes ont 'avantage d'une bonne efficacité
énergétique. Cependant, la plupart d’entre eux nécessitent des pistes ou des systemes
catapulte/filet pour le décollage et I'atterrissage. Quant aux VTOL, grace a leur capacité
au vol stationnaire, ils sont particulierement bien adaptés aux applications d’observation
et d’'inspection de structures, mais leur efficacité énergétique en vol “de croisiere” est
généralement ordinaire . Il y a donc un intérét a concevoir des véhicules appelés
“convertibles”, qui combinent les avantages de ces deux types de structures : bonne
efficacité énergétique en vol de croisiere et capacité au vol stationnaire. Cette mémoire
est consacrée a la conception et la réalisation d’un tel mini-drone hybride en matériaux
composite

Mots-clés: Véhicule a décollage et atterrissage vertical, Drone convertible, Aérodynamique,
matériaux composite

Abstract

The family of aircraft essentially consists of two classes of systems: fixed-wing and VTOL
(Vertical Take-Off and Landing) aircraft. Due to their streamline shapes inducing high
lift/drag ratio, fixed-wing airplanes are efficient in cruising flight. However, most of them
require runways or catapult/net systems for take-off and landing. As for VTOL aircraft,
thanks to their hover ability, they are particularly suitable for many applications including
observation and structures inspection, but their efficiency in horizontal flight is generally
mediocre. There is therefore an interest in designing so-called “convertible” vehicles, that
combine the advantages of these two types of aircraft: efficient cruising flight and VTOL
capability. This memory is devoted to the design and production of such a convertible
mini-drone with composite materials

Keywords: VTOL UAV, Convertible UAV, Aerodynamics, composite materials
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Introduction générale

Les conceptions des véhicules aériens sans pilote (UAV, également appelés drones)
peuvent étre divisées en deux principales types : les aéronefs a voilure fixe et rotative, les
deux ont leurs différents avantages et inconvénients car un drone a voilure fixe peut
effectuer des déplacements sur de longues distances grace a son systéme de propulsion
et sa surface aérodynamique (les ailes) mais I'inconvénient estle besoin d'une piste pour
le décollage et l'atterrissage et nécessite également une surface considérable pour
effectuer des manceuvres pour le positionnement et I'orientation ainsi le drone ne peut
pas rester statique dans I'air ; il doit toujours étre maintenu en mouvement.

D'autre part, les aéronefs a rotor peuvent effectuer des vols stationnaires puisque leur
systeme de propulsion est dirigé verticalement, de méme, ils peuvent réaliser des
manceuvres en douceur et ils ont la capacité d'effectuer des déplacements rotatifs et
latéraux. Cependant, ce type de véhicules aériens présente plusieurs aspects limitatifs,
tels que la faible vitesse de déplacement et une grande consommation d'énergie pour
effectuer ces mouvements.

Comme prévu, ces deux types de drones ont des applications tres différentes, cependant,
un drone pourrait obtenir des capacités spécifiques permettant d'élargir ses applications
possibles de ces deux, en utilisant le drone hybride dit convertible. Cela peut étre fait via
un vol longue distance et, si nécessaire, le drone peut passer en mode vol stationnaire soit
atterrissage ou pour maintenir une position statique et superviser un événement statique.

Au fil des années, différents drones dotés hybrides était congus afin d'obtenir les
avantages de vol des deux fameux types d’aéronef ; a voilure fixe et a rotor. Pour cela on
a opté dans ce travail a réaliser un drone hybride baptisé NADJAH200 de moyenne taille
avec un systeme de propulsion électrique permettant de filmer diverses cibles au sol a
I'aide de cameras; d’'inspecter les routes, les réseaux électriques dans les endroits
éloignés et a acces difficile aussi pour faire des missions de soutien ou de sauvetage.

Les exigences de design de ce drone hybride sont extraites de la mission elle-méme. En
effet, le but est de concevoir une structure qui répond a un certain nombre de contraintes :

Respecter les dimensions extérieures imposées par I'aérodynamique
Résister aux charges appliquées

Avoir un faible cofit (matériaux, construction et exploitation)

Etre aussi légére que possible

AN N N NN

Faciliter la construction ; I'assemblage, le démontage et le déplacement.

Le présent travail comprend quatre parties principales :



Le premier chapitre comporte des généralités sur les drones suivi par une
présentation de I'état de I'art des drones hybrides,

Le deuxiéme chapitre est devisé en deux parties dont la premiere est consacrée au
cahier de charge du drone; I'étude et la conception préliminaire tandis que la
deuxieme partie est consacrée aux notions d’aérodynamique des voilures fixes (vol
d’avancement) et des voilures tournantes (vol stationnaire)

Le troisiéme chapitre présente la conception détaillée du drone et les calculs de
performances.

Le quatrieme chapitre comprend la réalisation et 'assemblage des différentes
parties du drone hybride.
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Chapitre I L’état de I'art des drones hybrides

I. L’état de I'art des drones hybrides

I.1. Introduction

Un drone est un aéronef sans pilote, télécommandé ou bien programmé. Il existe une
multitude de drones dont la taille, la masse, 'autonomie sont ces parametres qui se
changent de catégories selon I'application que doit réaliser un drone. Il faut distinguer les
drones a voilure fixe et les drones a voilure tournante ainsi une autre catégorie les drones
hybride dit convertible.

= Undrone hélicoptere est a voilure tournante qui assure sa poussée et sa portance
par ses moteurs. Il a I'avantage de pouvoir voler a faibles vitesses et a rester
immobile.

= Un drone a voilure fixe assure sa poussée par son moteur et sa portance par son
moteur et ses ailes. Cela lui permet de couvrir de longues distances et d’atteindre de
hautes altitudes.

= Un drone hybride a des capacités spécifiques de ces deux types (drone a voilure
fixe et a voilure tournante).

Dans ce mémoire, on s’intéresse aux drones hybrides.
1.2. Etymologie

En frangais, le mot drone peut s’appliquer a un engin aérien, terrestre ou bien sous-marin.
En anglais, le mot drone signifie littéralement « faux-bourdon ». Cette détermination ne
s’applique qu’a un engin aérien. Une autre traduction anglaise tres connue est UAV
(Unmanned Aerial Vehicle). Par ailleurs, le terme UAS (Unmanned Aerial System) est de
plus en plus répandu. La Federal Aviation Administration tend a employer les termes UA
et UAS et n’utilise plus le terme UAV.

1.3. Historique

L’origine du drone remonte a la fin du XIX ¢ siécle. Les premiers aéronefs utilisés comme
drone étaient des ballons gonflables. Par la suite, la volonté de développer des drones
vient sous l'impulsion des Etats Unis lors de la premiere guerre mondiale qui s’est
déroulée entre 1914 et 1918. Par la suite, ’Allemagne développe le bombardier « V 1 »
pendant la seconde guerre mondiale qui s’est déroulée entre 1939 et 1945. Pendant la
guerre froide, les Americains ont trouvé un intérét a envoyer des drones au plus proche
des essais nucléaires, un lieu ou ’homme ne peut pas se rendre. La fin du XXe siecle est
marquée par la mise en service du drone américain, le « Predator » pour des missions de
reconnaissance. Le début des années 2000 voit 'émergence du « Global Hawk » qui est
utilisé comme support lors d’opérations militaires.
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1.4 Classification des drones ailes fixes

I.4.1 Selon leur masse

Il n'existe pas une facon unique de classer les drones car ils peuvent étre classés selon
plusieurs critéres : autonomie, portée, altitude, mission, systéeme de contrdle, etc.
Cependant, pour des raisons de sécurité dans l'espace aérien national, plusieurs pays se
sont penchés sur la classification de ces drones. Le Royaume-Uni et 1'Australie les ont
répertoriés en deux groupes basés sur leur masse.

Euro Hawk (Europe)
Eagle I (Europe) 11 600 kg

Sperwer (France) 650kgallS0kg
220k31330kg - _

"<,

b

Crecerelle (France)
100kg i 170 kg

Predator (US)
430kga 1000 kg

Global Hawk (US)
11000 kg

Fig I-1 Classification des drones selon leur masse (kg)

Les Etats-Unis ont proposé une répartition en cinq catégories : micro, mini,
tactique, MALE (Medium Altitude Long Endurance) et HALE (High Altitude Long
Endurance). Une sixiéme catégorie pourrait faire son apparition avec des drones gros
porteurs type cargo.

La Fig. I. 1 représente le spectre de masse des différents drones. A partir de ces
différentes classes, on peut répertorier les drones selon leur plafond aérien (Fig. I. 2) ou leur
autonomie (Fig. I.3)..
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Fig I-3 Répartition des drones selon leur masse au décollage et leur
autonomie

1.4.2 Selon leur voilure :

On peut aussi distinguer les drones selon leur mode de déplacement : le vol
d'avancement caractérise les drones a ailes fixes et le vol stationnaire les drones a voilure
tournante. Le premier type est destiné a des missions de plus grande portée (plusieurs
centaines de kilometres) ou le véhicule a besoin d'une forme aérodynamique lui
permettant de minimiser sa dépense d'énergie pour atteindre son but et revenir, alors
que le second type doit répondre aux exigences des nouvelles formes de combat, plus
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proche d'une guérilla urbaine. Ils doivent étre capables de se déplacer a travers des rues
en évitant tous les obstacles, de rentrer dans des pieces pour les inspecter, de
retransmettre toutes les données en temps réel et enfin de revenir a leur point de départ.
Pas seulement destinés aux militaires, ce type d'engin devrait trés rapidement trouver
preneur aupres des unités de police pour surveiller des manifestations par exemple, ou
bien dans des services de sauvetage pour accéder a des zones dévastées par une
catastrophe et encore dangereuse pour I'homme. Ces derniers font partie des VTOL UAV
(Vertical Take-Off Launched) ou ADAV (Appareils a Décollage et Atterrissage Verticaux).
Le drone idéal sera par conséquent un drone capable de voler a grandes vitesses
d'avancement (plusieurs centaines de km/h, selon ses dimensions) et aussi capable de
faire un vol stationnaire et ayant une grande manceuvrabilité dans des espaces confinés.

1.4.2 .1. Les mini-drones (MUAV) :

a) Ailes fixes :

Les premiers drones miniatures firent leur apparition lors de la 1ére guerre du Golfe en
1991. La marine américaine possédait une soixantaine de "BQM-174 Exdrone" (futur
Dragon Drone) de BAI

Aerosystems et une cinquantaine de "FQM-151A Pointer" de AeroVironment (Fig. I. 8).
Destinés au méme type de mission (reconnaissance au moyen d'une caméra CCD) etd'une
envergure proche (2,5m), leur différence réside dans leur rayon d'action. En effet, le
premier est équipé d'un moteur thermique qui lui permet une plus grande autonomie (3
heures et des altitudes de 3000 metres) alors que le second est équipé d'un moteur
électrique alimenté par des batteries Lithium qui limitent 1'autonomie (1 heure et un
plafond aérien de 300 metres).

Fig I.4 Les premiers mini drones utilisés pendant la guerre du Golfe :
I'Exdrone et le Pointer (1991)

Dans ces dimensions, les deux types de propulsions se cotoient. Cependant, les
moteurs thermiques restent toujours prédominants pour les plus grandes envergures. Le
tableau suivant répertorie quelques drones miniatures et leurs caractéristiques.
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. Envergure | Masse . Vitesse . | Altitude
Nom Fabricant Propulsion Autonomie

(m) (kg) (km/h) (m)

Aerosonde Aerosonde 29 14 Thermique 30h 6 000
Javelin BAI Aerosystems 29 9.7 Thermique 27 90 min 1000
RQ-11A Raven AeroVironment 1,30 1,9 Electrique 920 80 mun 300
Dragon Eye US Marine 1,14 23 Electrique 65 1h 150

Tab I-1 Caractéristiques de quelques drones

b) A voilures tournantes :

Le premier d'entre eux a étre performant fut le "Cypher" de Sikorsky (Fig. I. 5)
au début des années 90. Equipé d'un moteur thermique et de deux hélices
contrarotatives carénées, il a une autonomie de 3 heures, pour ses 2 metres
d'envergure et ses 115 kg dont 20 kg de charge utile. Il aboutit en 2002 au "Cypher 11"
ou "Dragon Warrior" (Fig. I. 5). De masse similaire et de dimensions légérement plus
grandes, il a une autonomie de 3 a 5 heures, et peut atteindre 185 km/h.

i

Fig I-5 Exemples de VTOL : les Cypher-I et -1l américains et le Vigilant
francais

Ce type de structure se démarque des structures plus conventionnelles type
hélicoptere d'aéromodélisme. En 1997, I'armée francaise se dota du "Vigilant" de Techno
Sud Industries,

Un hélicoptere autopiloté capable de reconnaissance dans un rayon de 30 km. Il est
équipé d'un moteur thermique de 9 kW, pese 40 kg et possede une hélice de 2 metres de
diametre.

1.4.2.2. Les Microdrones (pLUAV) :

Le terme Microdrone peut étre trompeur, si on le lit au premier sens du terme. Il ne
s'agit pas de drones d'une taille micrométrique, mais de drones ayant des tailles variant
du centimetre a quelques dizaines de centimetres. En 1997, la DARPA a appelé micro-
drone tout drone ayant une taille inférieure a 6 inches (15 cm) dans le cadre de son
programme de développement (budget de 35 millions de dollars). En Europe, la limite
n'est pas aussi claire puisque le Do-Mavd'EADS-Dormier est considéré comme un micro-
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drone avec ses 42 cm d'envergure.

Les microdrones se sont beaucoup développés lors des 5 derniéres années, tout
d'abord aux Etats-Unis ot la DARPA a financé différents projets et concours universitaires
pour le développement de tels engins, et ensuite en Europe et en France ou la DGA a lancé
un concours universitaire en collaboration avec I'ONERA. De plus, des compétitions de
microdrones sont désormais régulierement organisées dans le monde entier (France,
USA, Allemagne, Corée) qui sont l'occasion pour les universitaires et les passionnés
d'aéromodélisme de montrer et mettre en commun leur savoir-faire.

Grace a ces programmes de recherche, beaucoup de structures a ailes fixes, a
voilures tournantes ou ailes battantes furent étudiées et réalisées. L'un des projets le plus
abouti est le "Black Widow" d'Aerovironment (Fig. I. 6.a.). Il est constitué d'une aile fixe
d'envergure 15 cm, peése 50 g, et est équipé d'un moteur électrique lui permettant
d'atteindre 72 km/h. En quelques années, ce véhicule est passé d'une durée de vol de 2
minutes sans charge utile a des vols supérieurs a une demi-heure en étant capable de
retransmettre une vidéo couleur a une station située a 1,8 km. Fort de ce succes,

Fig 1.6 a Black Widow (2000) Fig .6 b Wasp (2002)

Aerovironment mit au point un autre micro-drone en 2002, le "Wasp" (Fig. L.

6.b.), qui réussit a voler durant 1 h 47 min, record absolu pour un engin de 32 cm
d'envergure et pesant 170 g. Son efficacité résulte dans la conception des batteries qui
sont, en fait, I'aile du drone. Ce sont des accumulateurs plastifiés a ions lithium développés
par la société Telcordia. Elles possédent une densité d'énergie de 143 W/kg avec une
puissance moyenne délivrée de 9 W

En 2003, Israél est apparu sur le marché avec le Mosquito-I. Il pése 200 g pour une
envergure de 30 cm. Transportant une caméra miniature, son autonomie en vol est
actuellement de 40 minutes.

En France, plusieurs programmes de développement de drones miniatures ont été
mis en place par 1aDGA a partir de 2002. La premiére génération doit voir le jour en 2006
avec le DRAC (Drone deReconnaissance Au Contact), développé par EADS, qui doit
équiper le fantassin et lui permettre de déceler et localiser une présence ennemie ou une
attitude hostile sur un axe ou des points précis, d’étre renseigné sur la praticabilité d'un
axe ou la configuration d’un terrain, d’évaluer 'efficacité de tirs, de surveiller une zone
précise... La seconde génération doit étre capable de voler en stationnaire et dans un
environnement urbain.
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Quatre Programmes d'Etudes Amont ont été lancés, dont un en direction des
industriels et un en direction des universitaires par l'intermédiaire du concours
ONERA.Au niveau des entreprises, Bertin Technologies a développé un démonstrateur a
voilure tournante de diametre 30 cm, pesant 1,4 kg et avec 30 min d'autonomie, équipé
d'un moteur thermique. La société Alcore Technologies s'est penchée sur deux drones a
voilure fixe, les Epsilon 1 et 2, respectivement de 50 et 25 cm d'envergure. La seconde
version est équipée d'un moteur a piston et pése 125 g. Sa vitesse de pointe est de 40 km/h
pour une autonomie ne dépassant pas les 10 minutes, ce qui est 10 fois moins que le Wasp
et 4 fois moins que le Mosquito-I pour un drone de méme gabarit et n'utilisant pas
|'énergie.

Au niveau universitaire, dix-huit équipes ont été choisies et chacune a regu 40 k€ pour
développer et présenter un systéme complet comprenant un systéme d'observation
volant (le drone) équipé au minimum d'une micro caméra vidéo, et une station sol.
L'épreuve en vol finale met en scéne une simulation de scénario opérationnel sur lequel
s'affronteront les différentes équipes, et aura lieu en septembre 2005. Le véhicule doit
avoir des dimensions comprises entre 20 cm et 70 cm, et répondre a plusieurs criteres
d'évaluation (endurance, originalité, stabilisation du vol, capacités d'atterrissage, de
décollage et d'autonomie, etc.).

Formules
Aérodynamiq
ues

Projets

Convertibles

Bi-rotors
carénés
contrarotatif
sapas
cyclique
et collectif

Bi-rotors
carénés
contrarotatif
s a pas fixe +
volets et/ou
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rotors
additionnels

Mono-rotor
+ redresseur
et volets de
controle

Hélicopteére a
rotor
anticouple
et caréné

Quadri-
rotors

Ailes
Battantes

Fig 1.7.Projets retenus pour le concours microdrones de I'Onera

1.4.2.3 Les curiosités

En marge des modes de propulsion habituels que sont l'aile fixe avec hélice et la
voilure tournante, d'autres concepts plus exotiques font leur apparition, et sont I'objet de
nombreux développements.

a. Propulsion par ailes battantes

Le plus important d'entre eux s'inspire de la nature et du vol des oiseaux ou des
insectes : la propulsion par ailes battantes. Cette technologie permet le décollage et
atterrissage vertical et le vol a des vitesses lentes, et elle est vieille de plus de 500 ans ! En
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effet, Leonard De Vinci fut le premier a penser et dessiner des engins utilisant des ailes
battantes pour voler : les ornithopteres

Fig I-8 a Black Hornet PD-100 Fig I-8 b Dragonfly

L'homme, depuis, a laissé sa place a des moyens plus efficaces pour battre des
ailes (et moins dangereux !) : un moteur a combustion pour ceux capable d'emmener un
homme, un moteur électrique pour les radiocommandés, ou un simple élastique en
caoutchouc pour les plus simples

b. Propulsion électrocinétique

Un autre concept de propulsion est la propulsion électrocinétique avec le projet
ARDA/Lifte. Ce dispositif est un condensateur asymétrique qui utilise de la tres haute
tension (> 20 kV) pour produire une poussée. Il utilise I'Effet Biefeld-Brown découvert
par Thomas Townsend Brown en 1928. Selon ce principe, un condensateur électrique
chargé et déchargé de fagon alternative a tendance a se soulever dans la direction de son
pole positif.

Fig 1.9 a: un Lifter a trois étages avec Fig 1.9 b un Lifter d'un lifter
charge hexagonale
utile (260 g, 390 W) aun étage (32 g, 82W)

1.4.2.4. Drones a énergie solaire :

Dans le cadre du programme américain ERAST (Environmental Research Aircraft
Sensor Technology), la société Aerovironment a développé toute une série de véhicules
aériens sans pilote dont le soleil est la source principale d'énergie : le Pathfinder Plus a
atteint les 82 000 pieds d'altitude et le Helios dépasse les 100 000 pieds. L'objectif final
pour ce dernier est de parvenir a voler pendant 6 mois de jour comme de nuit grace a des
piles a combustible rechargeables le jour pour une utilisation la nuit. Ces piles

29



Chapitre I L’état de I'art des drones hybrides

fonctionnent en cycle fermé : elles utilisent 1'énergie solaire le jour pour transformer l'eau
en hydrogene et en oxygeéne, et ainsi se rechargent elles-mémes pour un fonctionnement
la nuit. Cependant, un tel dispositif est trop lourd a I'heure actuelle pour atteindre les
performances souhaitées. Ainsi, les piles utilisées fonctionnent-elles seulement en cycle
ouvert, et permettent-elles une autonomie de plusieurs jours ou semaines, selon la
consommation de I'hydrogéne embarqué.

Ce type d'appareil peut fonctionner en complément ou en substitution des satellites
proche de la terre. Il pese 727 kg a vide, peut embarquer 100 kg de charge utile et possede
une envergure de 80 m. De plus, ce qui est remarquable dans ce projet est la multiplication
des propulseurs (seize moteurs électriques d'une puissance de 1,5 kW chacun, soit 23
W/kg!) plutdt que l'utilisation d'un ou deux gros propulseurs.

Fig I-10 drone a autonomie (presque) infinie : le projet HELIOS a panneaux
solaires

1.4.2.5.Aérostats :

Enfin, dans un cadre de surveillance aérienne civile ou la furtivité n'est pas une
nécessité, les anciens systemes aériens que sont les aérostats (dirigeables, ...) ont encore
leur place. L'EPFL utilise un aérostat, le Blimp (Fig. I. 14), pour développer un systeme de
déplacement des drones reposant uniquement sur la reconnaissance visuelle et des
réseaux neuronausx.

Fig I-11 Un drone gonflé : le Blimp
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1.5 L'état de I'art sur les drone hybride

Au cours des dernieres années, plusieurs avions en mode de vol hybrides ont été
congus est peut étre divisé en deux groupes principaux comme on peut le voir sur la figure
1.12. Ensuite, nous décrivons I'art actuel du travail de ces drones hybrides

1.5.1 drones convertibles
Une enquéte approfondie sur les différents types de drones hybrides est présentée, qui
sont expliquées ci-dessous.

- Tilt-rotar

e Tilt=-wing

Convertiplane UaV's

Y

- Dual-system

Hybrid flight mode e Rotor-wing
uAav

| Mono Thrust Transitioning (MTT) ‘

p Tail-sitter UAV's | Collective Thrust Transitioning (CTT) ‘

| Differential Thrust Transitianing ‘

Fig 1.12: Diagramme des types d'UAV hybrides

I.5.1.1 Rotor inclinable (Tilt-rotor)

Ce type de drone a la propriété d'incliner tout ou partie de ses moteurs pour
rediriger la force de poussée de maniere a pouvoir générer une poussée a la fois verticale
et horizontale. Les modéles les plus emblématiques de cette classe d'UAV sont le Bell Eagle
Eye, voir fig.1.13 (a), développé en 1993 par Bell Helicopter Textron Incorporation
(BHTI). C'était 'un des premiers drones a rotor basculant qui se compose de deux
moteurs couplés par un mécanisme rotatif a 1'extrémité des ailes et avec un fuselage
semblable a un petit avion. Un autre modele intéressant est le Projet zéro, développé par
Agusta Westland en 2013 ; ce modele a la particularité d'avoir les moteurs de propulsion
situés a l'intérieur de l'aile comme on peut l'observer sur la figure 1.13 (b). Un autre
modele a rotor inclinable hautement commercialisé est le drone Navig8 TM illustré a la
figure 1.13 (c), qui a une structure similaire a celle d'un hélicoptere. Il a deux rotors de
poussée, qui sont couplés dans la partie latérale du corps principal. Un aspect important
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de ce drone est qu'il peut utiliser du carburant ou une source d'énergie électrique, selon
son application.

4

(c) Navig8 UAV.

(e) IAI Panther (f) TURAC
Fig .13 Modeles d'UAV a rotor basculant.

Dans le drone Bell Eagle Eye, selon sa structure, le rotor d'inclinaison est fabriqué de
différentes manieéres. Puisque 1'aéronef a une aile fixe, les rotors peuvent étre alignés
completement horizontalement car a la fin de la transition du mode vol stationnaire au
mode vol de croisiére, 1'aile peut générer la force de portance nécessaire pour maintenir
'avion en vol. Dans le projet zéro UAV,

L’aile ne peut pas générer la force de portance suffisante. De plus, le drone Navig8 a une
aile de surface limitée, ce qui se traduit par une faible force de portance aérodynamique.
D'autres UAV de ce sous-groupe sont le développement d'UAV NUAA et 'UPAT . Le dernier
a une structure bi-rotor. Il existe des conceptions qui utilisent un chassis tri-rotor, par
exemple on peut citer I'Orange Hawk, IAl Panther et le TURAC.

1.5.1.2 Aile inclinable (Tilt-Wing)

Les drones a rotor inclinable et a voilure inclinable sont trés similaires, la seule différence
est qu'en plus d'incliner leurs moteurs, les ailes s'inclinent également comme leur nom
I'indique. Ces modeles ont été développés depuis 1957 et quelques exemples sont le
Quad-Tilt Rotor sans pilote illustré a la figure 1.14 (a). Ce modeéle présenté dans consiste
en une structure a quatre rotors avec des ailes aligné sur la direction de poussée des
moteurs. Son mode de transition de vol repose sur l'inclinaison de leurs quatre moteurs
et ailes pour obtenir une poussée horizontale. Un autre modele intéressant est le Greased
Lightning ou GL-10 présenté en 1.14 (b) développé par la NASA. Cet avion est composé de
dix moteurs, dont huit répartis devant les ailes et alignés sur celles-ci. Le reste de leurs
rotors sont alignés dans la queue de I'avion. De méme, les ailes et la queue ont la capacité
de s'incliner pour réaliser la transition entre les modes de vol.
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,(%

(a) Unmanned Quad - TiltRotor [10] (b) GL-10

-Alm

(c) DHL parcelcopter (d) AT-10 Responder

Figure 1.14: Modeles d'UAV a aile basculant.

Dans ces modeéles d'avion, I'aile est inclinée pour changer entre les modes de vol. En mode
stationnaire, l'aile de l'aéronef est positionnée verticalement, ce qui peut modifier
considérablement I'aérodynamique de l'aéronef en ayant un effet indésirable produit par
les rafales de vent. Comment-jamais, il est possible que cela ne puisse pas étre un grand
obstacle au bon vol de ce type de drones, en raison de systemes de controle de vol
améliorés chargés de stabiliser la position des drones dans tous les régimes de vol. Méme
ce type de modeéles a été utilisé par les entreprises de colis pour livrer des produits dans
des endroits moins accessibles, tels que des camps dans les montagnes ou des endroits
éloignés ou les pistes d'atterrissage ne sont pas disponibles.

.5.1.3 UAV a double systéeme

Ce type de drone hybride a deux systemes de poussée différents, un systeme pour le vol
stationnaire et un autre systeme pour le mode de vol de croisiere. En d'autres termes,
c'est comme la combinaison de la structure du chassis de l'engin a rotor et de l'aile fixe
dans un seul avion. Dans ces modeles, le systeme de transition repose sur l'activation et
la désactivation de I'une des deux poussées

Systemes en fonction du mode de vol réel. L'Arcturus JUMP 15, illustré a la fig. 1.15 (a).
Ce drone est développé par la société Arcturus UAV. Il a une structure similaire a celle
d'un avion avec un seul moteur avant qui a pour fonction de générer la poussée lorsqu'il
est en mode croisiere. En plus de cela, cet avion a une structure supplémentaire dans
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chaque aile, parallelement alignée au fuselage, les quatre autres moteurs alignés
verticalement sont utilisés pour le mode de vol stationnaire. Un autre drone intéressant
au sein de ce sous-groupe est le HADA , voir fig. 1.15 (b) développé par I'INTA (Institut
national de technologie aérospatiale) en Espagne. Sa fonctionnalité en vol stationnaire est
similaire a celle d'un hélicoptere, car il a un seul moteur dirigé verticalement et deux
moteurs alignés horizontalement ; un moteur est pour le mode de vol stationnaire, comme
un hélicoptere, et le deuxiéme moteur aligné sur le fuselage, est responsable de générer
une poussée horizontale.

(a) Arcturus JUMP 15 (b) HADA

Fig .15 : Modeles d'UAV a double systeme.

1.5.2 Atterrissage sur la queue (Tail-sitters)

Ce groupe de drones hybrides, ont la particularité d'atterrir en position arriere
orientée verticalement, ce qui implique sa structure ne change pas radicalement. La
transition est basée sur l'inclinaison complete du corps de 1'aéronef, d'environ 0 degré a
90.

Pour effectuer cette transition, il existe différents types de tail-sitters selon la
maniere dont les forces de rotation sont générées. Ceci est illustré sur la figure 1.12. Dans
les sous-sections suivantes, nous expliquons en détail chacun des types de tail-sitter qui
existent de nos jours.

1.5.2.1 Transition mono-poussée (MTT)

Ces modeles hybrides ont essentiellement un moteur a hélice fixé a I'avant ou a
l'arriere de l'avion. Ce moteur est utilisé pour générer la propulsion dans les deux modes
de vol. Pour atteindre le mode de vol de transition, le drone utilise soit une poussée
vectorielle, des aubes de commande ou des cylindres qui redirigent l'air généré par le
moteur. Quelques exemples de ces drones sont le UAV hybride U-Lion montré a la fig.
1.16 (a) qui a une aile reconfigurable avec une structure plus similaire a celle d'un aéronef
a voilure fixe. Il se compose de deux moteurs de propulsion alignés dans le méme axe,
c'est la raison pour laquelle il est considéré comme un drone mono-poussée. Ces moteurs
tournent dans des directions différentes. Pendant le vol stationnaire, les ailes sont
repliées et alignées sur le fuselage et la poussée du moteur est dirigée verticalement. En
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mode croisiéere, les ailes sont placées perpendiculairement au fuselage prenant la forme
d'un avion pour amorcer une inclinaison. Les moteurs s'inclinent d'un petit angle a I'aide
d'un mécanisme a cardan. D'autres modeles de cette classe d'UAV sont le Vertical Bat
montré ala fig. 1.16 (c) qui utilise des aubes de commande pour réaliser la transition entre
les modes de vol; le Flexrotor illustré a la fig.1.16 (b), et congu par AEROVEL. Ce dernier
avion est créé pour effectuer des opérations terrestres et maritimes de jour comme de
nuit. Le SkyTote illustré a la figure 1.16 (d) se référe a un avion, mais avec une queue en
forme de croix, c'est pour pouvoir atterrir dans sa queue.

Gusel rollisg
08 dyschn

(a) U-Lion (b) Flexrotor

(c) V-Bat (d) SkyTote

Fig 1.16: Modeles d'UAV a transition mono-poussée (MTT).

1.5.2.2 Transition de poussée collective (CTT)

Ces classes de modeéles se distinguent par une paire de moteurs de poussée et plusieurs
surfaces de controle. La transition entre les modes de vol est effectuée par le couple
génére par les surfaces qui changent d'attitude de I'UAV. Tres peu de modeles de cette
classe de drones ont été développés et ont montré de bonnes performances de vol. Parmi
ces modeles, on trouve l'aile en T fig. 1.17 (a), développé par R.H. Stone a I'Université de
Sydney en 2006. Le T-wing utilise des volets et des gouvernes pour effectuer des
manceuvres dans les deux modes de vol. En outre, il y a le VD200 illustré a la fig. 1.17 (b)
et développé par le Chengdu Aircraft Research and Design Institute (CARDI) en Chine
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2016. Ce modele a deux moteurs de poussée et quatre surfaces de contrdle. Les Elevons
permettent d'effectuer tous les manceuvres des deux modes de vol.

(a) T-wing (b) VD200

Fig 1.17: Modeles d'UAV a transition collective (CTT).

1.5.2.3 UAV a transition de poussée différentielle (DTT)

Enfin, le sous-groupe DTT est caractérisé en ce qu'il contient plus de deux moteurs de
poussée alignés sur le fuselage. Etant donné que ce type de modeéles posséde plus de
moteurs que le dernier modéle, il est possible qu'ils ne nécessitent pas de gouvernes pour
réaliser les manceuvres en phase de transition. Une telle transition se fait par la différence
de force entre des propulseurs des différents moteurs générant le couple nécessaire pour
faire tourner l'aéronef dans sa position verticale ou horizontale. Parmi les modeles les
plus courants, on trouve le QuadShot qui est le modele le plus simple avec une conception
mécanique, sa composition se composent uniquement d'une voilure fixe avec quatre
moteurs paralleles au plan formé par 1'aile. Le QuadShot a deux surfaces de contréle pour
soutenir les rotors pour réaliser la manceuvre de transition. Sa structure est
completement fixe, car elle ne comporte pas de pieces mobiles ou rotatives qui modifient
sa forme. Un chiffre de ceci peut étre vu a la fig. 1.18 (a). Le Marlyn illustré a la figure 1.18
(b) est développé par ATMOS et est utilisé spécifiquement pour la photogrammétrie.
Contrairement au Quadshot, ce modele a une disposition de moteur «+», tandis que le
Quadshot a une forme de «V» dans leur géométrie de configuration de moteur. Un autre
modele intéressant est le drone VertiKUL , illustré a la figure 1.18 (c), qui est également
composé de quatre moteurs. Dans ce cas, ces moteurs sont alignés en forme de «H ». Une
autre différence importante dans ce modele est qu'il n'a pas de gouvernes, donc toutes les
manceuvres dans les deux modes de vol sont effectuées par la différence de poussée et de
couple dans les moteurs. Enfin, le Project Wing [27] développé par Google et illustré a la
fig. 1.18 (d), a une structure similaire au Quadshot, mais il a une aile plus large.
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Pour résumer, il existe a ce jour une grande variété de modeles de drones hybrides qui
ont des applications, des modes de fonctionnement, des avantages et des inconvénients
différents, mais a la fin, ils exécutent efficacement les deux modes de vol.

(a) Quadshot (b) Marlyn

(¢) VertiKUL (d) Project Wing

Fig .18 UAV a transition de poussée différentielle (DTT)

1.6 Applications

La plupart des drones sont utilisés au niveau des forces militaires ou bien de sécurité. Au
niveau militaire, un UAV peut étre utilisé comme une arme, un relais, ou bien un collecteur
d’'informations. Au ceceur de la guerre électronique, il peut servir de brouilleur ou bien
d’intercepteur de communication.

Au niveau de la sécurité, il peut avoir comme application le controle du Traffic routier, la
surveillance maritime, ou bien la recherche aérienne.

Au niveau civil, il peut étre tres utile dans des environnements difficiles, pour la prévision
météorologique et la livraison du matériel.

Plusieurs ont proposé d’intégrer des caméras sur leurs drones tout en effectuant des
suivis de trajectoire. Par ailleurs, un drone est un engin a faible cofit, qui permet de tester
de nombreux essais et qui ne mettra jamais en danger la vie d’un pilote.
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Introduction

Ce chapitre est divisé en deux parties, la premiere partie est consacrée au cahier des
charges de notre projet ou le but est la conception et la réalisation d'un drone VTOL
hybride (drone a voilure fixe et a rotor) par la suite on va parler de la méthodologie de
conception de ce type de projet, ou on va concentrer sur la conception préliminaire. La
deuxiéme partie est consacrée aux caractéristiques aérodynamiques des drones hybride
en premier lieu on va parler séparément sur l'aérodynamique des voilures fixe par la suite
on expliquera les mouvements d'un quadrirotor.

I1.1. Méthodologie de conception

Notre projet consiste a suivre les étapes de conception aéronautique reconnues

pour introduire une version de drone hybride a motorisation électrique avec

hélice.

La méthode de conception a suivre des le début jusqu’a la fin de projet peut étre présentée
en trois phases principales, illustrées sur Fig II-1.

. e e - e®
Conception préliminaire ;ﬁﬁ‘*’t.-"
o “4*
Conception de projet

Conception détail Iég.-"‘

Fabricatinp-"'.

-
+*

Fig II-1 : Processus de conception

a. Phase préliminaire (ou plan d'étude)

Commencer par une fiche de projet et finir par raffiner une ligne possible pour la
disposition de modele.

b. Phase conception de projet

Prendre la configuration définie déja au paravent vers une analyse plus détaillée afin
d’améliorer la confiance technique du modele.
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Une analyse numérique (CFD) et analytique (Aérodynamique) sont employées pour
polir la forme de 'aéronef. Et une analyse de Stabilité & Performance sera employée
pour estimer les caractéristiques de vol sans oublier les facteurs opérationnels (coit,
délai).

Toutes ces investigations seront faites de sorte qu'on puisse plus tard prendre une
décision au procédé de fabrication. Pour faire ceci, on exige la connaissance que 'aéronef
exécutera sa mission comme prévu et sera prét en calendrier envisagé.

Cette phase finira quand I'une des décisions est prise ou quand le projet est annulé.

c. Phase de conception détaillée

Commence par la prise de décision pour construire 'aéronef. Dans cette phase, tous les
détails sur le modele sont traduits en schémas, instructions de fabrication et demandes
d'approvisionnement.

I1.1.1. Cahier de charge

Notre projet consiste de réaliser un drone VTOL hybride (drone a voilure fixe a quad
rotor), les conditions de conception prise sont basées sur une étude empirique sur des
modeles existants(Voir annexe A). En particulier, le prototype sera capable de transporter
une charge utile de 1kg pendant un vol croisiere longue distance, ainsi que décoller et
atterrir verticalement par quatre moteurs a partir d'un champ relativement court et cela
lui permettra d'inspecter des zones d'intérét et grimper rapidement sans nécessite d'une
piste d'atterrissage comme les ailes fixe. Par conséquent, les exigences de la mission de
notre prototype baptisé NADJAH200 sont les suivantes :

Nom : NADJAH 200
Type : conception et réalisation d’'un drone VTOL hybride

Missions
» 1l est considéré comme un démonstrateur technologique et plateforme d’essais
pour les équipements.
Charge utile
» Masse prévue =1 kg
» Une caméra fixe ;

Cellule
» Envergure =2m
» Masse maximale moins de 10 kg ;
» Cellule modulaire en composites a 100 % ;

Mode de Lancement et récupération
» Décollage et atterrissage verticale.

Propulsion
» 1 Moteur électrique avec une hélice propulsive.
» 4 Moteurs électriques pour le décollage et atterrissage verticale.

Guidage
> Radio commandéde 1a2km

Performances

» Vitesse de croisiére Ve = 80 Km/h.
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» Vitesse maximale Vmax =100 Km/h.
> Plafond maximal H = 3000 meétres.
» Endurance =1 heure.

Profile de mission
loiter
cruise 1 (go) cruise 2 (return)
[+1]
g £ 5
— @
= 2 3
@ =
=
P Ji
. Take-off Landing Landing

Fig II-2 profil de mission de notre drone

I.1. 2. Etude de configuration

I1.1.2.1 choix de configuration

Dans ce mémoire, le terme HYBRIDE « avion convertible » fait référence aux aéronefs
dotés d’ailes et qui ont la capacité de voler en vol stationnaire. Il existe de nombreuse
configuration de drone convertibles comme le montre la Figure I-3.

Rotor d'inclinaison Aile inclinable UAV a double systéme
( Tilt-rotor) Tilt-rotor and tilt-wing Dual-systems UAV

Transition mono-poussée (MTT) Transition de poussée collective UAV a transition de poussée
(CTT) différentielle (DTT)

Fig II-3. Type de drones convertibles

41



Chapitre II Méthodologie de conception d’'un drone

On trouve différents types de portance / propulsion (hélicoptere composé), aile de rotor,
rotor d'inclinaison / aile d'inclinaison et corps d'inclinaison.

Les hélicoptéres composés reposent sur des actionneurs de levage ou de propulsion
dédiés. Ces véhicules aériens souffrent d'une perte de performance en vol de croisiere en
raison de la trainée sur le(s) grand(s) rotor(s). Quant a l'aile du rotor cabriolets, ils sont
difficiles a controéler.

L'avion convertible du type rotor inclinable comme celui de la fig I1.3 a deux rotors, ce qui
permet le décollage et I'atterrissage verticaux comme des hélicopteres. De plus, en vol de
croisiere, les rotors peuvent étre tournés vers l'avant de pres de 90 pour voler de la méme
maniere que l'avion a voilure fixe. Cette capacité convertible augmente l'enveloppe de vol
du rotor d'inclinaison pour couvrir a la fois les régimes d'hélicoptere et d'avion, comme
illustré a la fig I1.3. Cependant, le principal inconvénient des rotors d'inclinaison est la
mauvaise performance en vol stationnaire causée par les diametres de rotor relativement
petits et un grand mat de rotor.

Dans notre cas on a choisi les véhicules aériens a double systeme, qui sont de plus en
plus populaires dans les applications longue endurance ainsi que son control est moins
compliqué que les autres.

11.1.2.2. UAV a double systeme

Ce type de drone hybride a deux systemes de poussée différents, un systeme pour le vol
stationnaire et un autre systeme pour le mode de vol de croisiere. En d'autres termes,
c'est comme la combinaison de la structure du chassis de I'engin a rotor et de 1'aile fixe
dans un seul drone. Dans ces modeles, le systéme de transition repose sur l'activation et
la désactivation de I'une des deux poussées

Ce type a une structure similaire a celle d'un avion avec un seul moteur qui a pour fonction
de générer la poussée lorsqu'il est en mode croisiére. En plus, ce drone a une structure
supplémentaire dans chaque aile, parallelement alignée au fuselage qui comporte les
quatres moteurs.

Fig I1.4 UAV a double systeme
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I1.1.3. Conception préliminaire

La véritable responsabilité du concepteur est l'art d’obtenir les meilleures
solutions pour atteindre le but désiré, ou simplement dit : prendre les décisions
correctes des le lancement du projet jusqu’a l'identification de tous les détails de la
machine, et parmi ces décisions celles qui sont purement techniques et celles qui sont
soumises a des facteurs secondaires tel que la sélection du marché, ou la modification
de la configuration et 'aspect général selon l'esprit du client, alors il faut prendre en
considération la plupart des facteurs qui influent sur l'exactitude de toute les
décisions avant leurs adoptions.

La conception préliminaire est basée sur la détermination de ces points :

Les masses * La masse maximale au décollage Wro
= Masse a vide opérationnelle WE
* Charge utile WpL

Aile * Surface alaire S
= Envergure
= Allongement de l'aile A

Les puissances et poussée » La puissance nécessaire au décollage Pro
» Lapuissance nécessaire a la croisiere Pcr
= Diametre de I'hélice

Les coefficients de portance » Configuration lisse CLygx
= Audécollage Cumaxtq

= Alatterrissage Cupmax],

I1.1.3.1. Estimation du poids

Le calcul des masses doit suivre et respecter un certain enchainement d’étapes :

* Du cahier de charge ; la masse de charge utile Wy est une exigence, le
prototype doit étre congu d'une fagon qu'’il porte 1kg de charge utile ;

* On a choisi un kit de systeme avionique de poids environ 400 grammes
pour effectuer la tache de mission ;

= L’estimation du poids de la batterie sera sélectionnée apres le choix des
moteurs ;

= Pour définir le poids total au décollage du notre drone une étude
empirique sur un ensemble des drones VTOL de méme catégorie que la
notre a été faite.

= [l ne reste que la masse a vide qui sera calculée par une formule

mathématique apres la détermination des autres masses ;
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Répartition du poids du drone VTOL est comme suit :
Wr0 = Wavioncs + WpL + Wpropulsion + Wempty

Un tableau qui regroupe les différents éléments et leurs poids de notre drone VTOL sera
mentionné ci-dessous.
I1.1.3.1.1. Détermination de la masse maximale au décollage Wro

Détermination de la masse maximale au décollage Wro est faite par une estimation
préliminaire empirique, basée sur le graphe, ou la courbe de tendance :

WpL = f (Wro).

a. Estimation empirique de Wro
Apres la détermination de la charge utile, on peut estimer graphiquement la masse
maximale au décollage, cette estimation sera basée sur I'analyse des résultats empiriques.

L’estimation de la masse maximale au décollage se fait graphiquement aprés tracage de la
ligne de tendance de

Wp, =f (WTO)

Note : Afin d’avoir une estimation plus optimale on utilise la fonction logarithmique pour
définir avec plus d’exactitude les courbes de tendance.

Wp = A. (WTO)B

1 WPL)

Wro = Elogm (T

Avec une application numérique, en introduit la masse de la charge utile déterminée
précédemment (WpL), et les coefficients A et B, on peut finalement établir le WroEmpirique)-
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Fig I1.5 La courbe de tendance WpL = f (W)
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19 La masse de la charge utile volue i I i
20: e e T T T
21 | Calcule de la masse Wto Calcule de la surface ail
22 | e‘
- na 1 [ 1L
Feuill | Feuil2 | Feuil3 | Feuil4 | ® 1 »
=22} = m _ ] 4+ aRo

Fig I1.6 application numérique sous Excel pour calculer la masse Wro

Nbr de points 10 points
pour Wpl= 1kg

A= 0.2606
B= 0.343
Wto 8 kg

Tab II.1 Résultat du calcul de Wro
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I11.1.3.1.2. Calcul mathématique de la masse a vide

Ce calcul ne sera pas fait qu’apres la détermination de la puissance moteur ainsi
que le poids des moteurs et leurs accessoires.

on sais que:

Wto = Wavioncs + Whattery + Wpropulsion + Wempty

alors:

Wempty = Wt0 - Wavioncs - Wbattery - Wpropulsion

Masses Valeurs

Wro 8kg

WeL 1kg

W 7kg -Whattery - Wpropuision
Woropulsion A définir

Whattery A définir

Tab I1.2 résultats du calcul des masses

I1.1.3.2. Calcul de la puissance moteur

La puissance au décollage est "généralement” la puissance maximale fournie par les 4 moteurs
électriques, puisque c'est un drone VTOL motorisé par 5 moteurs électriques, 4 moteurs pour vol
stationnaire et le cinquiéme pour le vol en croisiere dit propulsif.

a. Audécollage
Apres I'estimation de la masse maximale au décollage ( 8kg ) ; les moteurs qu'on a choisi

pour le VTOL sont des Moteurs Brushless MN5212340kv - TMOTOR ou leurs
caractéristiques sont les suivantes :
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MN5212
KV340

KMo TOR

* - *’

Fig I1.7 Moteur Brushless MN5212 340kv

0p D

50% 54 129.6 1149 4555 8.87 0.203
55% 6.1 146.4 1266 4776 8.65 0.222

60% 6.7 160.8 1373 4961 8.54 0.241
Txgzgf 65% 7.9 189.6 1572 5278 8.29 0.277 26

85% 14.5 348 2453 6595 7.05 0.436

50% 59 141.6 1338 4198 9.45 0.263
55% 6.9 165.6 1515 4452 9.15 0.291

60% 84 201.6 1779 4832 8.82 0.344
:2'350 Ig? 65% 9.9 237.6 1981 5106 8.34 0.383 3

100% 23 552 3590 6806 6.50 0.685
50% 6.4 153.6 1420 3944 9.24 0.2%4
55% 8.1 194 4 1703 4310 8.76 0.354
60% 101 2424 1997 4660 8.24 0.410
65% 12.2 2928 2287 4971 7.81 0.473 36
1 1
7
100% 283 679.2 4078 6549 6.00 0.851

T-MOTOR

2 1475 8cF

Tab II.3 Caractéristiques de moteur MN5212 340 KV (annexe B)

Le calcul a été fait a 85% : a ce pourcentage le moteur MN5208 340KV offre :

Une puissance P =446.4 W

Une poussée de 3096 g par moteur

Nécessite une hélice de 16 x 5,4

Nécessite une batterie Li-Po 24v(batterie 4s-8s)
ESC moteur FLAME 80A ,600HZ 6-12S LIPO

Donc:

* 4 moteurs offrent une poussée de 4* 3096 = 12,384 kg force qui est suffisante
pour notre drone
» Puissance fournie par les 4 moteurs : Pam = 4* 446.4= 1785.6 W

Les 4 moteurs sont en marche seulement lors du décollage et I'atterrissage
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b. Ala croisiére

Le moteur qu'on a choisi pour le vol de croisiére est le méme que celui du vol stationnaire, le

Méthodologie de conception d’'un drone

Moteur Brushless MN5212 340kv - TMOTOR

Composants Nom des composants Qt Masse(g) Masse totale g

Moteur 5 205
Moteurs Controller (ESC) 5 78
Hélice 5 46

1600

Batterie Batteries (4S) 2 562 1124
Tube de Pitot 1 10
Autopilote 1 55
GPS 1 18
Avionique Modem antenne 1 50
6v régulateur 1 19

TOTAL 2904g

Tab I1.4 les Masses de systémes embarqués

I1.1.3.3. Calcul de la surface Alaire

L’estimation de la surface Alaire se fait graphiquement apres tracage de la

ligne de tendance de

Note : Afin d’avoir une estimation plus optimale on utilise la fonction logarithmique pour

Wro =f (Wro/S)

définir avec plus d’exactitude les courbes de tendance.

Wro\?
g = (72)
TO 3
Wrp 1 Wro
= T3 _El"g“’( 2 )
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De la méme facon et a partir d’'une étude statistique on a obtenu :

18

16 y = 2,5064x%72
14
12
10
8
6
4
2
0

0 2 4 6 8 10
® Sériel Puissance (Sériel)

12 14

Fig I1.8 La courbe de tendance Wro =f (Wro/S)

Formules

Données

Mise en page

&D g(} Calibri

Co‘IIer -%' G I S - :5 ;7-
Presse-papiers M Police = Alignement
N1l - f

E F G H

1 eq(wto) |
2 | 1 0,2606 0,2606
3 | 2 0,205457085  0,410914171 |
4 | 3 0,178781189  0,536343567 |
5 | 4 0,161982402  0,647929607 *
6 | 5 0,150047132  0,750235662 |
7 | & 0,14095112  0,845706723 |
8 7 0,133692112  0,935844783 ,
9
10 9 0,122650474  1,103854265 *
11 10 0,118297185  1,182971853 |
12 | 1 0,114492416  1,259416577
13 | 12 0,111125888  1,333510655 .
14| 13 0,108116466  1,405514058 |
15 | 14 0,105402884  1,47564038 *
16 | 15 0,102937854  1,544067808 |
17 | 16 0,100684185  1,610946954 I
18 | 17 0,098612151  1,676406564 .
19 | I
s =
21 |Calcule de 1a masse Wto
22

base? - Excel 3l
Révision Affichage Aide Q Rechercher des outils adaptés '!:_'-;_ Partager
Standard v | FZ Mise en forme conditionnelle~ | &= Insérer ~ PRI
L2 - 95 oo L;Mettresousforme de tableau ~ E"‘ Supprimer = ' PR
M-S SR D.Stylsdece\luls' EIFormat' & -
= Mombre ] Styles Cellules Edition ~
v
1 J K L M N O [+
eq(Sw) sSwW _: Alongement
1 15 2,5064 0,39897861| 5,386101224
| 12,5 4,221093174 0,47381091"
! 6,5 5,725923816 0,523932‘32|
| 7,8125 7,108852371 0,56267873 l charge alaire
i 8,33333333 8,407673248 0,55469485, 6,68214561 1,197220245
. 10,6818182 9,643176642 0,62220161]
| 13,3333333 10,82833546 0,6464485"
Notre choix
! 13,08095408 0,63802111)
| 14,15958034 0,70623562. | .I
. 15,21169752 0,72312771]
| 16,24032361 0,73890153"
i 17,24788242 0,75371571
1 18,23638132 0,76769615|
! 19,20750738 0,78094464.
1 20,16265631 0,79354466|
| 21,10318328 0,3055555?i
A S K
Calcule de la surface aile
I 1 -

Feuill | Feulz | Feuils | Feuild |

Prét

e Lo Oold g & (@8]

19:19

S0 s 0

- B

Fig I1.9 application numérique sous Excel pour calculer S
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Nbr de points 10 points

pour Wto= 8 kg

A= 2.506

B= 0,752

W/S a1Kg 15.8
kg/m?

S= 0,66 m?

Tab IL.5 résultats du calcul de Surface aile

I1.1.3.4. Résultats de la conception préliminaire

Les masses

Aile

Les puissances

Les coefficients
de portance

La masse max au décollage Wro
Masse a vide opérationnelle Wg
Charge utile WpL

Masse moteurs Wen

Masse avioniques

Surface alaire S
Envergure
Allongement de l'aile A

La puissance au décollage Pro
La puissance a la croisiére Pcr
Diametre de I'hélice

Configuration lisse CLyy5x
Au deécollage Cupaxg

Al'atterrissage CLmaxL

50

= 8kg

= 5kg

= 1kg

= 1.6kg

= 0.4kg

= 0.66m?>
= 2m

= 6

= 1785.6w
" 4464w
* 16*5in

A calculer dans le
chapitre III
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I1.2. Aérodynamique

L’aérodynamique est I'étude des phénomeénes liés a I’écoulement d’air autour d’un
mobile. La mécanique du vol précise les effets aérodynamiques lorsque ce mobile évolue.

II.2.1. Drone a voilure fixe

I1.2.1.1. L’Aile :

L'aile se caractérise par sa forme et ses dimensions (envergure et corde), I'aile de forme
rectangulaire est la plus simple, et la plus facile a construire mais son rendement sera
meilleur si elle est elliptique ; mais c’est difficile de réaliser une telle aile alors une forme
trapézoidale est un bon compromis.

Elbptique

>

Fig I1.10 : Différentes formes d’ailes.
Les dimensions de I'aile sont présentées par :

» L’envergure : distance d'un bord marginal a I'autre.

» La profondeur : distance en un point quelconque de I'aile du bord d’attaque au
bord de fuite parallelement a I'axe du fuselage.

La corde moyenne : corde du profil située au centre de gravité d’'une demi-aile.
La surface : surface de la voilure, y compris la zone du fuselage.

La ligne des 25% : ligne qui relie tous les points situés a une distance du bord
d’attaque égale a 25%de la corde de référence du profil.

La fleche : angle entre la ligne des 25% et la perpendiculaire a 'axe du fuselage.
L’effilement : rapport entre la corde d’emplanture et au bord marginal.
L’allongement [ : rapport entre le carré de 'envergure et la surface.

YV V

YV V
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Fig I1.11 : Les dimensions d’aile.

I11.2.1.2. Les profils

Le profil est la section de I'aile par un plan paralléle au plan de symétrie de 1'avion.

La forme générale d'un profil s'articule autour de la corde de référence.

a. Les caractéristiques de profil : Le profil est caractérisé par :

YVVVYVVY

Y VYV

Extrados : Dessus du profil en mouvement normal.

Intrados : Dessous du profil en mouvement normal.

Bord d'attaque : C’est le point le plus en avant du profil.

Bord de fuite : Le point le plus en arriere du profil.

Corde de profil : la ligne joignant le bord d’attaque et le bord de fuite.

Ligne moyenne : C’est la ligne rejoint les points équidistants de l'intrados et de
'extrados.

Angle d'incidence a: C'est1'angle formé par la corde de profil et le vecteur vitesse.
Epaisseur maximum "e" : C'est la distance maximum entre l'intrados et
I'extrados. Son abscisse est comptée en % de la corde.

Epaisseur relative "h" : C'est Le rapport de 1'épaisseur maximale du profil a sa
longueur Son abscisse est comptée en %.

Fleche maximum (cambrure maximum) "f" : C'est La distance entre la corde et
le sommet de la ligne moyenne s'appelle la fleche.
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Extrados

Bord d'attaque \ Bord de fuite

N\

Intrados /

Corde de référence

Ligne moyenne

"

s+

g

2

2.4

77

Z s

(=7

- 2
o
<

Epaisseur relative = épaisseur max / corde Courbure relative = fleche max / corde

Fig I1.12 : Les caractéristiques de profil

b. Principaux types de profils :

a. Selonl’épaisseur:
= Les profils minces : si e/I<6% qui sont utilisés pour les grandes vitesses.
= Les profils semi-épais : si 6%<e/1<12%.
= Les profils épais : si e/l >12%.
b. Selon la forme:
= Profil concave (creux) : l'intrados est creux alors que l'extrados est
convexe.
* Profil biconvexe :
v' Symétrique : I'intrados et 'extrados sont convexes et symétrique par
rapport a la corde de profil
v Dissymétrique : la courbe de I'extrados est plus accentuée que celle
de l'intrados. Il est tres employé pour les ailes.
= Profil plan convexe : 'extrados est convexe or I'intrados est plan.
= Profil a double courbure : la ligne moyenne coupe la corde de profil. Il est
construit de deux profils creux. Le dernier est inversé par rapport a I'autre.
c. Selonl’écoulement:
* Profil subsonique : h estde 12-18% et bord d’attaque arrondi.
= Profil transsonique : h moyen et bord d’attaque a faible rayon.
* Profil supersonique: h faible, bord d’attaque pointu et bord de fuite parfois
tronqué.
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I1.2.1.3. Les forces aérodynamiques

La physique d'un avion en vol peut se résumer par 1'équilibre de quatre forces opposables
deux a deux comme le montre l'image ci-dessous:

| F1g 11.13: Les forces exercant sur I'avion

Ces quatre forces agissent deux par deux. La portance (en fait la somme de toutes les
forces qui s'exercent vers le haut) s'oppose au poids (ou plus exactement la somme de
toutes les forces dirigées vers le bas) et la poussée s'oppose a la trainée. On admet que les
quatre forces en vol s'exercent en un point unique appelé centre de gravité.

a. Le poids (la gravité) :
C’est une force verticale dirigée de haut en bas, appliquée au centre de gravité etl'intensité

P=m.g
Ou
P : poids en newton (N).
m : masse en kg.
g : accélération de la pesanteur en m /s2 (9,81 m /s2).

C’est une force qui agit sur la masse totale de I'avion ; elle s’applique en un point « le centre
de gravité » ; elle est dirigée vers le centre de la terre et s’exprime en Newton. C’est contre
cette force que I'aéronef doit lutter pour s’élever dans les airs. Pour que l'altitude soit
constante, il faut que la valeur de la portance soit égale a celle du poids. Le poids joue aussi
un réle dans le choix des matériaux et dans la structure de I'avion car la voilure et le
fuselage subissent des efforts importants.

b. Résultant aérodynamique.:

Lors du déplacement du modele, I'air qui circule autour du profil (aile) génere une
dépression a l'extrados et une surpression a l'intrados. Cette différence de pression crée
une force qui porte l'avion : la portance. Cet écoulement crée également une force
résistante qui tend a freiner I'avion : la trainée. La combinaison de ces deux forces
s'applique en un point nommé centre de poussée.
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Conventionnellement, le vecteur L figurant la force de portance est
perpendiculaire a I'écoulement de l'air (vent relatif). Le vecteur D figurant la force de
trainée est perpendiculaire a la force de portance.

Portance

dépression

> aé¢rodynamique

4 > of =) « 3 = 2 4
Vent relatif Trainée

surpression

Fig I1.14 : Résultant aérodynamique.

c¢. Laportance:
» Expression de la portance L :

v La portance est une force qui dépend des pressions qui s'exercent sur l'aile.

v' Toute l'envergure de l'aile crée une portance, cette derniére sera donc
proportionnelle a la surface de I'aile.

v’ Laforme du profil permet de déterminer la qualité de la portance. Cette forme
est caractérisée par un coefficient nommé CL.

v L'air dans lequel se déplace l'aile a des caractéristiques dépendant d'autres
grandeurs comme la température, la pression etc. Le parametre global retenu
est la masse volumique en kg/m3.

Ceci conduit a I'expression suivante :

Portance = Pression dynamique x Surface x Caractéristiques du profil
1 2
L =-pV?SC,

p: Masse volumique de I'air en kg/m3. S : Surface de l'aile en m?
Cy.: Coefficient de portance du profil V: Vitesse en m/s

> Equilibre portance-poids :

Lorsque l'avion est en palier (ni monte ni descend), la portance équilibre le poids
de I'avion.
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Portance = poids|

“pV2SC,=mg

Portance

Vent relatif

—

_Corde de profil
—

Poids

Fig I1.15 : Equilibre portance-poids.

v" Sila portance augmente, le modéle monte.
v’ Sila portance diminue, le modéle descend.

> Portance et incidence :

Pour créer une portance lors de déplacement de l'aile dans I'air, il faut que la corde

de référence fasse un certain angle (incidence) avec le courant d'air (vent relatif) qui vient
la frapper (Sil'incidence augmente alors la portance augmente).

| 1]
incidence

A

A
-

—
I,

————— Larde de profil
“Vent relatif

Fig I1.16 : Portance et incidence.

» Limite de la portance :

L’augmentation de la portance a une limite au-dela de laquelle 1'air ne peut plus
s'écouler sur le profil. Selon les profils, lorsque 'angle d’incidence atteint de 10 a 15°, il
se crée des tourbillons qui empéchent les filets d'air "d'accrocher” au profil. Il n'y a plus
de portance. On dit que l'aile (le profil) décroche.
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Porancs

Portance mmax

Ponance nulle
/
ri
7

! H Incidence

Fig I1.17 : Le décrochage.

> Portance et vitesse :

La portance est d'autant plus élevée que la vitesse est élevée, en effet, la portance
croit comme le carré de la vitesse :

Vent relatil

.............. ey \_“\

H.%Corde de profil

L 4

Fig I1.18 : Portance et vitesse.

D. La trainée:

D.1. Notion de couche limite :

L’air a une certaine viscosité, c’est-a-dire qu'une couche d’air qui se déplace
entraine la couche voisine avec laquelle elle est en contact. Par rapport au profil, I'air en
contact est quasiment immobile, sa vitesse augmente au fur et a mesure que 'on s’éloigne
de la surface.

La couche limite est la couche d’air dans laquelle la vitesse évolue de Om/s vers la
vitesse de l’écoulement. Lorsqu’elle perd de son énergie la couche limite devient
turbulente.
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Vitesse de 'écoulement d'air

— Décollement

Copche imite

Fig I1.19 : La couche limite.
D.2. Expression de la trainée :

La trainée dépend comme la portance, de la pression qui s'exerce sur l'aile, de la
surface de 'aile et des caractéristiques de profil. Ceci conduit a I'expression suivante :

Trainée = Pression dynamique x Surface x Caractéristiques du profil

1
D = E pVZSCd

p: Masse volumique de I'air en kg/m3. S : Surface de I'aile en m2
Cp: Coefficient de trainée du profil . V: Vitesse en m/s

La trainée diminue lorsque la portance diminue. Toute fois il est impossible de
réduire la trainée a zéro.

Trainée
A

..... Trainee maXh - o oo oo fmeememee

décrochage

too
Incidence

Trainée mini

1\!8

La trainée n'est jamais nulle
Fig I1.20 : La trainée.
D.3. Différents types de trainée :
®* Trainée de forme (Cd forme) :« Due a l'épaisseur du profil ». Elle est évidemment

plus importante pour I'avion complet que pour l'aile seule.
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®* Trainée de frottement (Cd frottement) : Elle est la conséquence de la couche
limite (I'air n'est pas un fluide parfait, il possede un certain coefficient de viscosité)
et 'état de surface du profil.
® Trainée induite (Cd induit) : C'estla réponse obligatoire du mode de sustentation
de I'avion : s'il y' a portance il y' a trainée induite.
Il s'ensuit que :
v' Aux extrémités d'ailes : L’air se dirige de l'intrados vers l'extrados
donnant naissance a des tourbillons appelés tourbillons marginaux.
v" Aux bords de fuites : Les filets d'air d'intrados et d’extrados se présentent
suivant des directions différentes. Ceci donne naissance a des tourbillons
tout au long du bord de fuite, ces tourbillons sont appelés tourbillons libres.

TOUREBILLOMNS MARGIMNAL
et vitesse induite

EFFETS DE LA VITESSE INDUITE
Fig I1.21 : Tourbillons marginaux.

Ces tourbillons absorbent de I'énergie et créent une force résistante appelé la
trainée induite.

Si la portance est nulle =la trainée induite est nulle.

La valeur du Cd induit est donnée par la formule de Prandtl.

Cdindutt = &
1maul _1'[((

La trainée induite sera d’autant plus importante que :

= Le Cl sera élevé (pression différentielle importante entre intrados/ extrados).

= [’allongement 4 sera faible (pour une aile tres longue, les déviations d’intrados et
d’extrados seront moins importantes et par suite les tourbillons libres moins
intenses).

E. La finesse :

Nous arrivons maintenant a une courbe tres intéressante qui fait apparaitre la relation
entre la portance et la tralnée a différents angles d'attaque. La courbe de portance nous
indique que I'on a la plus grande portance a environ 15°, la courbe de trainée que l'on a
la plus faible trainée a environ 0°, mais ces deux angles sont des extrémes, et ni I'un ni
I'autre ne convient pour donner les meilleures conditions de vol. On obtient ces
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conditions quand le rapport de la portance a la trainée est maximal. Ce rapport s'appelle
la finesse et s’écrit Cz / Cx.

On a en disposition les courbes de portance et de trainée de n'importe quel profil et on
peut facilement tracer la courbe de finesse en relevant de la courbe de portance le Cz de
chaque angle d'attaque et en le divisant par le Cx correspondant au méme angle. Notons
qu'il importe peu de tracer la courbe Rz / Rx ou la courbe Cz /Cx car toutes les deux
auront les mémes valeurs numériques.

0
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286 1 & *?‘ T T 1..-‘ P ——
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+ +— - - —
| H ] | ] ‘ s |
oa . A + 4 : !
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Fig I1.22 : Courbe de finesse.
F. Décrochage

Le décrochage est une diminution brutale de la portance si l'incidence croit (i> 18°).
Les filets d'air se décollent de I'extrados (quelle que soit la vitesse). Donc on appelle
angle de décrochage du profil I'angle limite, au-dela duquel il se produit une perte de
portance. IL est étonnant de constater que cet angle est a peu pres le méme quelle que
soit la forme de profil, mais cette forme a une grande influence sur la quantité de
portance que I'on peut obtenir.

I'mile decroche

Fig 11.23 :Décrochage
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I1.2.2. La voilure tournante

Introduction

Le quadri rotor est classé dans la catégorie des systéemes volants les plus complexes vu le
nombre d’effets physiques qui affectent sa dynamique a savoir les effets aérodynamiques,
la gravité, les effets gyroscopiques, les frottements et le moment d’inertie. Cette
complexité résulte essentiellement du fait que I'expression de ces effets différent pour
chaque mode de vol.

Fig I1.24 : quadrirotor

I11.2.2.1. Description générale du quadrirotor

Un quadrirotor est un robot mobile aérien a quatre rotors définit dans I’espace par 6 DDL .
Ces 4 rotors sont généralement placés aux extrémités d'une croix, et 1'électronique de
contrdle est habituellement placée au centre de la croix. Afin d'éviter a l'appareil de tourner
sur lui-méme et sur son axe de lacet, il est nécessaire que deux hélices tournent dans un sens,
et les deux autres dans l'autre sens. Pour pouvoir diriger 1'appareil, il est nécessaire que
chaque couple d'hélice tournant dans le méme sens soit placé aux extrémités opposées d'une
branche de la croix.

Le fonctionnement d'un quadrirotor est assez particulier. En faisant varier
astucieusement la puissance des moteurs, il est possible de le faire monter/descendre, de
l'incliner a gauche/droite(roulis) ou en avant/arriere (tangage) ou encore de le faire
pivoter sur lui-méme (lacet), le quadrirotor a six degrés de libertés, trois mouvements de
rotation et trois mouvements de translation.
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Roulis

X

F.

Fig I1.25: Structure générale d’'un quadrirotor

I1.2.2.2. Les mouvements du quadrirotor

Dans les hélicopteres classiques, quand le rotor principal tourne, il produit un
couple réactif qui inciterai le corps de I'hélicoptére a tourner dans la direction opposée si
ce couple n’est pas contrarié. Ceci est habituellement fait en ajoutant un rotor de queue
qui produit une poussée dans une direction latérale. Cependant, ce rotor avec son
alimentation électrique associée ne fait aucune contribution a la poussée. Par contre, en
cas de quadrirotor, le rotor droit et le rotor gauche tournent dans le sens des aiguilles
d'une montre et dans la direction opposée les rotors avant et arriere, ceci neutralise
effectivement le couple réactif non désiré et permet au véhicule de planer sans tourner
hors de la commande. D'ailleurs, différemment aux hélicopteres classiques, toute
|'énergie dépensée pour contre carrer le mouvement de rotation contribue a la force de
poussée

Les mouvements de base de quadrirotor sont réalisés en variant la vitesse de
chaque rotor changeant de ce fait la poussée produite. Le quadrirotor incline vers la
direction du rotor plus lent, qui tient compte alors de la translation le long de cet axe. Par
conséquent, comme a un hélicoptere classique, les mouvements sont couplés, signifiant
que le quadrirotor ne peut pas réaliser la translation sans roulement ou tangage, ce qui
signifie qu'un changement de la vitesse d'un rotor se traduit dans un mouvement en au
moins trois degrés de liberté. Par exemple, augmentant la vitesse de propulseur gauche
aura comme conséquence un mouvement de roulis (le quadrirotor incline vers le rotor
plus lent, vers la droite), un mouvement de lacet (I'équilibre entres les rotors qui tourne
dans le sens des aiguilles d'une montre et les rotors qui tourne dans le sens inverse est
perturbé ayant pour résultat un mouvement de rotation horizontal), et une translation (le
mouvement de roulis incline I'armature et avec lui, I'orientation de la force de poussée).
Cet accouplement est la raison pour laquelle nous pouvons commander les six degrés de
liberté de quadrirotor avec seulement quatre commandes (le couple appliqué par les
moteurs sur chaque propulseur).

Le quadrirotor a cinqg mouvements principaux :
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= Mouvement vertical

= Mouvement de roulis

= Mouvement de tangage

= Mouvement de lacet

= Translations horizontales

a. Mouvement vertical

Afin de planer, toute la force de portance devrait seulement étre le long de 1'axe z

avec une grandeur exactement opposée a la force de pesanteur. D'ailleurs, la force de
portance crée par chaque rotor doit étre égale pour empécher le véhicule de renverser
plus. Par conséquent, la poussée produite par chaque rotor doit étre identique.
Le mouvement ascendant et descendant est obtenu par la variation de la vitesse de
rotation des moteurs (par conséquence la poussée produite), si la force de portance est
supérieure au poids du quadrirotor le mouvement est ascendant, et si la force de portance
est inférieure au poids du quadrirotor le mouvement est descendant.

«=

4
Montée ' ﬂ

Descente

Fig I1.26: [llustration du mouvement vertical

b. Mouvement de roulis

La figure (II.27) montre comment un mouvement de roulis est obtenu. Dans ce cas,
on applique un couple autour de l'axe x, c'est-a-dire en appliquant une différence de
poussée entre le rotor 2 et le rotor 4. Ce mouvement (rotation autour de 1'axe x) est couplé
avec un mouvement de translation selon 1'axe y.
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Fig I1.27: lllustration du mouvement de roulis

c. Mouvement de tangage

La figure (I1.28) montre comment un mouvement de tangage est obtenu. Dans ce
cas, on applique un couple autour de l'axe y, c'est-a-dire en appliquant une différence de

poussée entre le rotor 1 et le rotor 3. Ce mouvement (rotation autour de y) est couplé avec
un mouvement de translation selon I'axe x.

g
03

Tangage .
e 14.‘
.‘A

Fig I1.28: Illustration du mouvement de tangage

d. Mouvement de lacet

La figure (11.29) montre comment le mouvement de lacet est obtenu. Dans ce cas, nous
voulons appliquer un couple autour de 1'axe z, qui est fait en appliquant une différence de
vitesse entre les rotors {1,3} et {2,4}. Ce mouvement n'est pas un résultat direct de la
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poussée produit par les propulseurs mais par les couples réactifs produits par la rotation
des rotors. La direction de la force de poussée ne décale pas pendant le mouvement, mais
I'augmentation de la force de portance dans une paire de rotors doit étre égale a la

diminution des autres paires pour s'assurer que toute la force de poussée demeure la
méme.

Fig I1.29: Illustration du mouvement de lacet

e. Mouvements de translation

La figure (I1.30) montre comment la translation horizontale est réalisée. Dans ce cas, nous
voulons appliquer une force le long de x ou de y qui est fait en inclinant le corps (par le
tangage ou le roulement) et en augmentant toute la poussée produite pour garder
I'importance du composant de z de la poussée égale a la force de pesanteur.

. /
Tangage Lacet - Z

P
BQ B
|
|
|

Roulis

X

Fig I1.30: Illustration du mouvement de translation

65



Chapitre II Méthodologie de conception d’'un drone

I1.2.2.3. Effets physiques agissants sur le quadrirotor

Lacet

Fig I1.31: Géométrie du quadrirotor
I1.2.2.4 Les forces

Les forces agissant sur le systeme sont :

a. Le poids du quadrirotor : il est donné par P =mg, ou : m est la masse totale et g la
gravité.

b. Les forces de poussée : qui sont des forces provoquées par la rotation des moteurs,
elles sont perpendiculaires sur le plan des hélices. Ces forces sont proportionnelles
au carrée de la vitesse de rotation des moteurs :

F = bw?

Aveci=1:4,et b estle coefficient de portance, il dépend de la forme et le nombre
des pales et la densité de I'air.

c. Lesforces de trainée : la force de trainée est le couplage entre une force de pression
et la force de frottement visqueux, dans ce cas on a deux forces de trainée agissant
sur le systeme qu’elles sont :

= Latrainée dans les hélices : elle agisse sur les pales, elle est proportionnelle a la
densité de l'air, a la forme des pales et au carré de la vitesse de rotation de
I’hélice, elle est donnée par la relation suivante :
Th = de

Avec d est le coefficient de drag il dépend de la fabrication de I'hélice.
» La tralnée selon les axes (x, y, z) : elle est due au mouvement du corps du
quadrirotor

Ft = KftV
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Avec: Kle coefficient de trainée de translation et V la vitesse linéaire.

[1.2.2.5. Les moments

Il y a plusieurs moments agissant sur le quadrirotor, ces moments sont dus aux
forces de poussée et de trainée et aux effets gyroscopiques.

a. Moments dus aux forces de poussée :
» Larotation autour de 'axe x : elle est due au moment crié par la différence entre
les forces de portance des rotors 2 et 4, ce moment est donné par la relation
suivante :

M, =1(F, — F) = lb(w — w3)
Avec [ est la longueur du bras entre le rotor et le centre de gravité du quadrirotor.
* Larotation autour de 'axe y : elle est due au moment crié par la différence entre

les forces de portance des rotors 1 et 3, ce moment est donné par la relation
suivante :

M, =1(F; — F}) = Ib(w5 — w?)

b. Moments dus aux forces de trainée :

» La rotation autour de 'axe z : elle est due a un couple réactif provoqué par les
couples de trainée dans chaque hélice, ce moment est donné par la relation
suivante :

M, = d(0f — w} + wi — W)
= Moment résultant des frottements aérodynamiques, il est donné par :

M, = K, 0?
AvecKy, : Le coefficient des frottements aérodynamiques et () est la vitesse angulaire.

I11.2.2.6 Effet gyroscopique

L’effet gyroscopique se définit comme la difficulté de modifier la position ou
'orientation du plan de rotation d'une masse tournante. L’effet gyroscopique est ainsi
nommé en référence au mode de fonctionnement du gyroscope, appareil de controle de
mouvement utilisé dans l'aviation (du grec gyro qui signifie rotation et scope, observer).
Dans notre cas il y a deux moments gyroscopiques, le premier est le moment gyroscopique
des hélices, I'autre est le moment gyroscopique dii aux mouvements de quadrirotor.
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= Moment gyroscopique des hélices : il est donné par la relation suivante :

4
Mgy, = Z[)/\]r [00 (-1) *1w,]"
1

Avec Jrest l'inertie des rotors.
= Moment gyroscopique dii aux mouvements de quadrirotor : il est donné par la

relation suivante :

Mym = QN2

Avec ] est I'inertie du systeme.
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Introduction

Une fois que la masse maximale au décollage et la charge alaire sont estimées, le drone
VTOL peuvent étre dimensionné. Dans ce dimensionnement, le processus d'itération est
important pour obtenir une conception optimale. La premiére étape dans ce chapitre est
la conception du drone VTOL, ou on commence par le fuselage, la géométrie de 1'aile en
calculant la surface de l'aile, les empennages, dimensionnement du quadrimoteur et on
termine par le dimensionnement des parties mobiles.

La deuxieme étape est le calcul de performances de vol de drone hybride et la
détermination des parametres aérodynamiques. Ces parametres doivent étre considérés
pour répondre aux exigences et a la mission du vol.

II1 .1. Configuration de VTOL 200
IIL.1. 1. La configuration de Fuselage
Pour créer une structure avec un minimum de trainée, supportable l'aile, quatre moteurs

du quadri rotor, I'empennage, 'avionique et la charge utile ; on cite les trois configurations
suivantes :

Tube fin Bipoutre Cylindre profilé

Fig I11.1 : Différentes configurations de fuselage

» Cylindre profilé : cette configuration présente un maximum de volume pour un
minimum de trainée.

» Tube fin : le tube fin oblige la charge utile d’étre a I'extérieur du fuselage dans
I’écoulement libre de I'air.

» Le bipoutre : difficulté de réalisation. Par contre il permet de disperser la charge
asymétrique et d’introduire le systeme propulsif entre les deux poutres.

On a choisi la configuration du fuselage bipoutre puisque notre drone est un hybride
double systéme qui nécessite une structure supplémentaire dans chaque aile,
parallelement alignée au fuselage, cette structure comporte les deux poutres qui sert
comme support des quatre moteurs utilisés pour le mode de vol stationnaire.
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I11.1.2. Conception du fuselage

La conception de notre fuselage est basée sur plusieurs criteres tels que ;

* Une configuration avec un minimum de trainée ;

* Une configuration avec une forme aérodynamique acceptable ;

= Une configuration avec un volume assez important pour contenir la charge utile et
les différents composants avioniques (batteries, carte autopilote, récepteur RC ....)

= Une structure facile a réaliser et légere ;

= Une structure qui facilite la fixation de I'aile centrale.

= Une structure qui résiste au poids de l'aile avec ses deux poutres de quadrirotor
qui traversant la partie centrale

apres plusieurs itérations et modifications on est arrivé a trouver une forme de fuselage
qui répond a tous nos criteres voulus.
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PERPBEB-W-v- O -

Fig I11.2. Fuselage et ses caractéristiques

I11.1.2. La configuration de l'aile :
I11.1.2.1. Forme/Géométrie de l'aile :

Le choix de la forme/géométrie de l'aile est I'un des décisions les plus significatifs
et qui va influencer sur les performances de notre drone. Ce drone passera la majeure
partie de son temps sur des missions de surveillance de long-durée. Il est donc important
de bien choisir la géométrie pour optimiser la présente mission.

Rectangulaze e —— Hliptique

FigII1.3 : Les formes d'Aile
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Profil Avantages Inconvénients

Elliptique

= Latrainée induite la plus faible = Difficile & fabriquer
Rectangulaire = (Constant Re réduit le risque de = Plus grande trainée induite

décrochage de la pointe
= Facile a fabriquer » Moments de flexion plus
élevés

Trapéze = Moins de trainée induite que la = Risque de décrochage

forme rectangulaire.

= Moment de flexion plus petit

Combiné = Avantages de l'approche de = Risques de décrochage de la
Rectangulaire I'elliptique pointe
& Trapéze = Plus facile a fabriquer

Tab III.1. Avantage et inconvénients des formes ailes

A cause de la difficulté de construction de I'aile elliptique, on I’élimine de notre choix, alors

il nous reste de choisir entre les deux formes d’ailes restantes : la forme rectangulaire et
trapézoidale

Pour cela on a fait une comparaison entre les deux formes a I'aide de logiciel XFLR5 en
tracant les différentes courbes caractéristiques comme le montre la Fig I11.3.

Fig II1.4 : Comparaison entre I'aile rectangulaire et trapézoidale.
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Comme la figure montre, l'aile trapézoidale présente une meilleure portance avec
minimum de trainée et une grande finesse par rapport a une rectangulaire ce qui favorise
notre choix pour cette forme.

II1.1 .2.2. Détermination des caractéristiques de I'aile

Avant de dessiner l'aile il y a quelques décisions a prendre :

a. Le nombre de trapézes composant une demi-aile : Ce nombre reste a notre libre
choix, mais trop de trapezes compliqueront la construction.

b. Lafléche: l'effet principal de la fleche est d'améliorer les performances aux vitesses
de vol transsoniques, c'est a dire proches de la vitesse du son. Ceci n’a aucun intérét
en modélisme, a moins qu'on veuille voler a mach 1, ce qui est peu probable.

La fleche a au moins deux autres effets :
* Premieérement, elle augmente la stabilité autour de I'axe de lacet, c'est ce qu'on
peut appeler un "effet dérive".
» Deuxiemement, elle a un effet stabilisateur sur l'axe de roulis, encore appelé "effet
diedre".

c. L'effilement:

C'est le rapport de la corde au saumon sur la corde d'emplanture. Pour une aile en simple
trapeze, les meilleurs rendements sont obtenus pour un effilement d'environ 0,7. Pour
des ailes a multiples trapezes, c'est plus compliqué, le rapport des cordes d'extrémités ne
voulant plus dire grand-chose.

Apres ces décisions et la fixation de la charge utile et I'envergure ainsi que I'estimation de

la masse totale et la charge alaire de notre modele. On peut maintenant déterminer la
surface nécessaire et les autres parametres sont déterminées avant de dessiner l'aile :

I11.1.2.2.1 Détermination de la surface alaire

a) La surface de la demi-aile centrale en forme de rectangle Sac:
Sagc = Ce X L1...........11I1.1
Avec:
= L1 :longueur de demi-aile centrale.
= (e: Corde a'emplanture.

Alors :
Sac =0.36x1

Sac = 0.36m?
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b) La surface de la trapéze Sa:

ce + cs
Sat = 2 X (Tx L2) ...........111.2
avec:
= L2 :longueur de trapeze.
= (s:Corde au saumon.
Alors :
0.36 + 0.25
Sut= 2 X( > X 0.5)
Sqa = 0.305m?
¢) La surface aile totale Sa:
Sa = (Sgc+ Sat) v v 1113
Alors :

Sa = (0.36 + 0.305)

S, = 0.665m?>

I11.1.2.2.2 calcule la charge alaire ch:

La charge alaire est calculée par la formule suivante ;

M
ch = 2. IL.4
Sa
Avec:
Sa : surface alaire (dm2)
M : masse du modele (g)
Ch : charge alaire (g/dm2)
Alors:
B - 8000
=665
ch =120

I11.2.2.3 L’allongement :
La surface et I'envergure permettent de calculer 'allongement de notre aile :

bZ
S,

a

A=—.. ... D5

Avec:
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= A:allongement de l'aile (sans unité)
= b:envergure de l'aile (m)
= Sa:surface alaire (m2)

Alors:

L’envergure de l'aile de notre model été une exigence du cahier des charges

22
A = 5665
1=601

I111.1.2.2.4 vérifications de caractéristiques de l'aile :

D’apres les tableaux suivants les résultats obtenus de 1'allongement et la surface alaire
sont acceptables

tableau 1 tableau 2
envergure charge alaire (g/dmz) envergure allongement
(m) avion planeur (m) avion planeur
1 30d 45 15d 30 H 6d8
50 a 100 265d 50 448 8did
3 40d 60 & 124 20

Tab III.2. Table de vérification de caractéristiques de l'aile
I111.1.2.2.5. La corde aérodynamique moyenne (CAM)

La corde aérodynamique moyenne (CAM) est la corde d’une aile rectangulaire, qui aurait
la méme surface, qui subirait la méme force et dont le centre de poussée serait a la
méme position que l'aile considérée (pour un angle d’incidence donné)

I11.1.2.2.5. 1.CALCUL DE LA CAM
Tout d’abord notre cas est une demi-aile a un simple trapeze : on connait la corde
d'emplanture, la corde au saumon. Pour avoir la longueur de la CAM, faites :

2 (Ce?+ CexCs+Cs?

CAM = =X
3 [ (Ce+ Cs)

[ ) X

Pour obtenir la CAM d'une demi-aile a plusieurs trapeézes, il faut calculer la CAM de
chacun des trapeézes, puis faire la moyenne de ces CAM, en pondérant avec les surfaces.
Pour une demi-aile a deux trapezes :

_ CAMye X Sqc + CAM gy X Sq
Sar + Sllt

CAM R § § v
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a) Pour demi aile centrale CAM,, :

2 (Ce*+ Cex*Cs+Cs?
CAM,, = =X
3 (Ce + Cs)

] AI1.8

avec:

CAM : corde aérodynamique moyenne (mm)
Ce : corde d'emplanture (mm)
Cs: corde de saumon (mm)

Dans l'aile centrale la corde Ce = Cs puisque c'est une demi aile en forme de rectangle

Alors :

2 (360%+ 360 360 + 3607)
CAM,. = =X
3 (360 + 360)

CAM,. = 360mm

b) Pour demi aile trapéeze CAM,;:

Dans la demi aile sous forme trapéze la corde Ce = 360mm et Cs = 250mm puisque
c'est une demi aile en forme trapeéze.

Alors :

2 (360%+ 360 * 250 + 2507)
CAM,, = =X [
3 (360 + 25)

CAM,; = 308.30mm

c) Pour l'aile complete :
CAM = CAM,. X Soc + CAM,; X Sat.

Sar + Sat

R I

Avec:

CAM : corde aérodynamique moyenne de l'aile entiere (mm)
CAM1 : CAM du premier trapeze (mm)

CAM2 : CAM du second trapeze (mm)

S1: surface du premier trapeze (dm2)

Alors :

360 x 3.6 + 308.3 x3.05
3.6 +3.05

CAM =
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CAM = 336.29mm

Physiquement, la CAM est une corde représentative de l'aile entiére. Il se trouve que,
mathématiquement, la CAM est aussi la corde qui divise le trapéze en deux surfaces égales.
Il n'est pas utile de chercher ou se place la CAM sur la hauteur du trapeze. C'est plus
exactement la distance entre le bord d'attaque de la corde d'emplanture et celui de la CAM
qui est intéressante, projetée sur l'axe longitudinal. Cette distance s'appellera D.

I11.1.2.2.6. Calcule de la distance D

La distance de I'aile D est calculé par la formule suivante ;

1>< (Ce+2xCs)

b= [ (Ce + Cs)

=3 Xf oo 1119

Avec:
D : "distance D" (mm)
Ce : corde d'emplanture (mm)

Cs: corde de saumon (mm)
f: fleche du bord d'attaque (mm)( voir la fig.Il.5de solidworks)
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Fig 111.5.les dimension de I'aile trapéze
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Apres l'application numérique de 1'équation II1.9

D_1>< (360+2*250)x110
3 [(360+250)

D =51.59mm

II1.1.2.3. Sélection du profil aérodynamique de I'aile

Une phase initiale dans la conception de l'aile, la sélection de la forme de profil
aérodynamique appropriée qui serait suffisamment adéquate pour servir la portance
principale du drone. On a pensé aussi que la voilure choisie devait présenter un rapport
épaisseur / corde important.

angle of attack

o —

relative wind /

chord line
- camber line

_upper surface
/

leading edge

max. thickness

/ \ -
max. camber lower surface

trailing edge’

Fig II1.6 Caractéristiques générales d'un profil
I11.1.2.3.1. Le choix du profil

La voilure choisie devait également permettre a I'aéronef de respecter les coefficients de
portance requis ainsi que d'avoir la pénalité la plus faible possible sur la trainée globale.

Le logiciel XfLR5 est utilisé pour tester une gamme de sections de profil aérodynamique
dans le but d'en trouver une qui correspond a toutes les exigences de la conception. Un
groupe de profils aérodynamiques a été présélectionné lors de la phase initiale ;NACA
2415, NACA 4412 et ClarkY.

Ces profils aérodynamiques n'ont pas été sélectionnés au hasard dans I'analyse XfLRS5,
mais ont plutot été choisis a la main en fonction de leur géométrie. Il est décidé que le bas
de la voilure devait étre le plus plat possible et présenter une épaisseur suffisante pour
faciliter la fabrication de l'aile. Les profils aérodynamiques ont aussi été choisis en
fonction des exigences de coefficient de portance / trainée maximal élevé prévues pour le
drone.

Apres avoir soigneusement examiné les profils aérodynamiques comme nous montre la
figure Fig I11.7 , le NACA 2415, NACA 4412 et Clark Y, on trouve qu’ils ont des propriétés
aérodynamiques importantes et similaires, mais le NACA 2415 a plus d'épaisseur que les
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autres comme nous montre la figure Fig II1.8 , cela nous assure un espace pour la
conception structurelle

' 5 6.10.03 F=la =

File View Foil Design Analysis Polars Operating Points  Options 7
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Fig 111.7 Comparaison selon les performances aérodynamiques entre

Clark Y, NACA 2415et NACA 4412

File View Foil Splines Options 7

PR PPE=T AN E

[Foi direct design

Name Thickness (2) at (z) Caumber (#) at (=) Points  TE Flap (°) [E XHinge FE YHinge v 1 ¢

z CLARK Y AIRFOIL 11.71 28.00 3.43 42.00 0.00 0.00 0.0C2

4+ NACA 4412 12.00 29.00 .00 0.00 0.0C»

Fig 111.8 Comparaison selon I'épaisseur max entre
Clark Y, NACA 2415et NACA 4412
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D'apres la simulation avec le logiciel XFL5 du profil aérodynamique NACA 2415, entre un
nombre de Reynolds d'environ 100 000 a 1 000 000 est tolérable, en ce qui concerne les
conditions de petite corde et de faible vitesse des mini drones.

F x5 610,03 = |
File View Foil Design Analysis Polars Operating Points  Options 7
|:j Ef/h E J’:_4 U;] [naca 2415 v |11 Ren.010 Mo.08 N30 v | 20,000
Direct foil analysis =4
Analysis settings
1.4 - @ a ®d Re
1.2 Sequence
1.0 Start= -5,00 ©
0.8 -
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D.6 - '
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D.4
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Fig I11. 9 Simulations du profil NACA 2415 avec logiciel XFLR

111 .1.2.4. La conception de l'aile
Apres la définition de toutes les caractéristiques de l'aile ainsi que le choix du profil

convenable a notre drone, on a réussi a dessiné préliminairement notre aile avec le logiciel
XfLR5 par la suite sa conception finale été faite sous SolidWorks.
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£ st s 0t S o0 el

Fig III. 10 conceptions de I'aile avec logiciel XFLR5
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Fig III. 11 Caractéristiques de I'aile
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PEQRPEB- V- v-0R-T- PLRLEAPED U ¥ 98- =

Les dimensions de I'aile centrale Aile centrale en 3D

POELBER - W-v-Qf

Les dimensions de I'aile trapeze La demi Aile trapéze en 3D

Fig I11.12 conceptions de I'aile avec SolidWorks

Corde emplanture 360mm

Corde saumon 250mm

Envergure 2000mm "
Allongement 6.01

Corde aérodynamique 336mm

moyenne CAM

Tab III. 3 Les caractéristiques de l'aile

I11.1.3. Configuration de I'empennage

I11.1.3.1. Le choix de la forme d'empennage
L’empennage produit une stabilité en tangage et un contréle du drone durant le vol.

puisque notre drone hybride est un bipoutre et pour minimiser le temps d’assemblage,
le poids et la trainée, la configuration bipoutre a été choisi.
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Fig I1I-14 : forme d’empennage choisi

I11.1.3.2. Le choix du profil des empennages
Le choix du profil de notre empennage est fait selon le critéres suivants :

» Un profil symétrique ;

» Un profil facile a le construire

=  Un profil qui donne un rapport performances /poids important
Apres une sélection on a choisi le profil NACA 0012
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Fig I1I-15 : Caractéristiques du profil NACA 0012
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I11.1.3.3 Dimensionnements de I'empennage

Armé de toutes les valeurs présenter dans la fig III 15, nous pouvons enfin dessiner nos
empennages. Pour étre en accord avec nos calculs, les surfaces des gouvernes doivent
étre égale a tous les surfaces alaires prévue dans la figure suivante.

C : corde de l'aile

Centre de gravité au
c ler tiers de C CP

Surface deg ailerons 15%
de la surface des ailes

Surface dérive 1/3 de la 5-6¢

surface du stabilisateur

\

Surface du gouvernail de

direction 30% de la Surface stabilisateur 15 a
surface de la derive 20% de la surface des ailes

i |

| Surface gouvernail de
profondeur 20 a 30% de la
surface du stabilisateur

¥

2e-Z

Fig II1. 16 Les lois de calcul des surfaces alaire de notre drone

I11.1.3.4. Conception de 'empennage horizontal (stabilisateur)

C'est une petite aile située en arriere du centre de gravité du modele, Elle assure le bon
fonctionnement de l'aile. Comme toute aile, le "stabilisateur ", puisque c'est son petit nom,
posséde une CAM, notée CAMs pour la distinguer de la CAM de l'aile, désormais notée
CAMa. L'efficacité du stabilisateur dépend principalement de deux parametres : sa surface
et son bras de levier.

Le bras de levier, noté BL, est la distance du centre de gravité du modele au "centre de
poussée" du stabilisateur. On peut considérer pour l'instant que le modele sera centré au
premier tiers de la CAMa . Quant au centre de poussée du stabilisateur, c'est le point ou
s'applique la force de portance. Le profil du stabilisateur étant symétrique, son centre de
poussée est situé au premier quart de CAMs.
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Résumons :

BL est la distance entre un point situé a 33% de CAMa et un autre point a 25% de CAMs.

L'efficacité du stabilisateur augmente a la fois avec sa surface et avec BL. Commenc¢ant
maintenant par dessiner notre stabilisateur ; on ne sait pas encore a quelle distance on
va placer I'aile. Sa surface (Ss) sera comprise entre 10 et 20% de la surface alaire, son
allongement entre 3 et 6.

I11.1.3.4.1 caractéristiques du stabilisateur
A partir de ces dimensions mentionnées ci-dessus dans la fig I11.14, une demi-surface
horizontale peut étre calculée, en utilisant le calcul d'équation de surface rectangulaire
ou en reproduisant la surface de dessin a l'aide du logiciel SolidWorks
Ona:

» Surface Stabilisateur = 0.2X Saile * (Corde stb(emp) =180mm

» Allongement stabilisateur =3 » (Corde stb(ext) =180mm
» surfacestabm =0.133m?

0.18

Superficie: |0,13m A2

Périmétre: [1.76m

0.70

Fig III. 17 Dimensions de la queue horizontale (mm)
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Fig I1I. 19 Empennage horizontal 3D(SolidWorks)

I11.1.3.4.2. Calcul du bras de levier BL

Apres avoir choisi le Vs de notre stabilisateur on peut maintenant calculer BL et cela par
la formule suivante :

S
BL = Vs x CAMa xs—“ e 110

s

Avec:

BL : bras de levier de stab (mm)

Vs : volume de stab (sans unité)

CAMa : corde aérodynamique moyenne de l'aile (mm)
Sa: surface alaire (dmz2)

Ss : surface de stab (dm2)
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Alors :
6.65

1.33

BL = 0.6 X 336.29 X

BL =1032.15mm

En redessine maintenant le stabilisateur a sa place, derriére I'aile, en prenant compte de
la valeur de BL. Pour plus de facilité, reportez une distance B entre les bords d'attaque a
I'emplanture de l'aile et du stabilisateur. Compte tenu de ce qui a été dit sur BL, la
distance B se calcule comme suit:

B = BL + (Da + 0,33 x CAMa) — (Ds + 0,25 x CAMSs) ............1I11.11

Avec:

B : distance recherchée (mm)

BL : bras de levier de stab (mm)

Da : distance D de 1'aile (mm)

CAMa : corde aérodynamique moyenne de I'aile (mm)
Ds : distance D du stab (mm)

CAMs : corde aérodynamique moyenne du stab (mm)

I11.1.3.4.3. Calcul de la corde aérodynamique moyenne du stabilisateur
Le Calcule de CAM:;s et distance Ds du stabilisateur, se fait comme pour l'aile.

Alors

CAM. = 2>< (Ce?+ Ce * Cs + Cs?) 11112
= 3ot ey S i/

2 (200%+200 %200 + 2007
CAM = =X
3 (200 +200)

CAM¢ = 200mm

I11.1.3.4.4 Calcul de la distance D du stab (mm)

(Ce+2+Cs)

oo XS e 11113

1
Ds= EX[
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Avec:
Ds : "distance D" du stabilisateur (mm)
Ce : corde d'emplanture (mm)

Cs: corde de saumon (mm)
f: fleche du bord d'attaque (mm)

Notre stabilisateur est de forme rectangulaire alors la f : fleche du bord d'attaque est
nulle.
Alors ;

D=0

Apres l'application numérique de I'équation II11.11 on a trouvé que

B =1032.15 + (51.69 + 0,33 x 336.29) — (0 + 0,25 X 200).

B =1144.82mm

I11.1.3.5. Conception d'empennage verticale

En outre, une queue verticale effilée a été sélectionnée. Le volume de la queue verticale a
été obtenu avec les mémes étapes que la queue horizontale.

D,14

0.18

Superficie: [0,05m "2

Périmétre: |0.91m

| )
‘ :
(=]

0,24 |

Fig III. 20 Dimensions de la queue verticale (mm)
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I11.1.3.6. Conception d'empennage complet

Fig II1. 21 Empennage complet 3D(SolidWorks)

Fig I1Il. 22 Dimensions de la queue verticale (mm)
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I11.1.4. Configuration du quadri rotor

I11.1.4.1. L'’emplacement des poutres

Notre drone est de configuration bipoutre, alors les poutres vont passer de I'empennage
arriere traversant l'aile centrale jusqu’a I'avant du fuselage de 1.65m d’envergure.

L ’espacement entre les deux poutres encastrées dans les dérives ne doit pas dépasser
I'envergure des empennages vertical qui est 900 mm.
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Fig IIl. 23 dimensionnements du quadri rotor

I11.1.4.2. Le centre de gravité du quadri rotor

Il faut que le centre de gravité du quadri rotor soit pointu sur le centre de gravité du
drone et ce dernier se trouve au premier 1/3 de la corde de I'aile, c’est-a-dire 'axe de
symétrie du quadri rotor se trouve a ce niveau.

I11.1.4.3. Envergure du quadri rotor

Afin d’éviter que les hélices du quadri rotor touchent le fuselage, les dérives et
I’hélice du moteur arriére, on a estimé que I’envergure des quadri rotor est 1100mm,
comme la figure Fig IIl. 22 nous montre ;
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I11.1.4.4. Le choix de poutre
I11.1.4.4.1 Matériau

Le tableau suivant permet de comparer les modules spécifiques de 'acier, CFRP (Carbon
Fiber Reinforced Plastic)

Matériau Module d'Young (GPa) Densité (kg/m?) E/p (Nm/kg)
Acier 210 7800 26,92.10°
Aluminium 70 2700 25,92.10°
CFRP 234 IIDnEitudinall 1780 131,46.10°

Tab III. 4 Les caractéristiques des matériaux

On voit que I'acier et I'aluminium sont presque a égalité. Par contre le CFRP est largement
en téte. Alors, on a choisi notre poutre de matériau CFRP (Carbon Fiber Reinforced Plastic)
pour ces caractéristiques imbattables.

111.1.4.4. 2. Dimensionnement du tube

Il reste a choisir la section de la poutre. Comme c’est une poutre circulaire creuse, il faut
choisir les deux diameétres. Cependant, pour un diametre extérieur donné, le diametre
intérieur est en général imposé par le fournisseur.

Comme le but est de limiter le déplacement en bout de poutre, le dimensionnement de
celle-ci se fera a base de la rigidité plutot qu’a la résistance. On peut déterminer la
déflexion au bout de la poutre comme suit :

a. Flexion de la poutre
Considérons simplement une poutre encastrée de longueur L soumise a une charge
repartie Q [N/m] (son poids propre) a une charge concentrée du moteur F (N) et a une

charge concentrée en bout P[N] (ici, la moitié du poids des empennages et de la portance
de 'empennage horizontal, par symétrie).

F(N) Q(N/m) P(N)

HEEEN

> | £ e
P 1=550mm \;[ h'r_-r_ J Pf

BL=L=103Zmm

r

Fig III. 24 les charges appliquées sur la poutre

Par le principe de superposition, on peut additionner les trois (03) chargements, il en
résulte la déflexion suivante :
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fr=fr+fo+fp

en regroupant tous les charges appliquées sur la poutre en résulte la déflexion suivante :

1 (FIZL PL® qL* FI3 PL3 qL4>

F=EI\"2 2 6 76 "6 T2a

Ou

E:Estle module d’Young (donné par le fournisseur)
I : L’inertie de section de la poutre.

l :lalongueur entre moteur arriére et I'aile

L :le bras de levier déja calculé nomé B

F : force appliquée par le moteur de quadri

Q : force appliquée par la poutre

P : force de portance de I'empennage

1) Calcul de la charge Q(N)

masse poutre x g
L

q(N) =

2) Calcul de Il'inertie de section I
L’inertie de section de la poutre est calculée par la formule suivante :
4 4
Dext - Dint
64
Ou:

D, : diametre extérieur du tube
D;,; : diametre intérieur du tube

3) Calcul de la charge appliquée par I'empennage
Tout d’abord, il faut déterminer la portance qui agit sur I'empennage. Pour cela, on peut

simplement considérer le pire des cas, c'est-a-dire quand la portance est maximale. Seule
la moitié de cette portance sera appliquée par symétrie. La portance est donc donnée par

Ly 1 , ST
P(N)ZTZEP*V *7*CLmax

Ou St=0.13m? est la surface de I'empennage horizontal, V est la vitesse, choisie a 27.33
m/s et CL,,,, €st le coefficient de portance maximum. Ce dernier peut étre évalué de
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maniere rapide en prenant environ 90% du coefficient de portance maximum CL,,,,, du
profil (un NACA-0012):

CLyax = 0.9 * CLgy
CLyay = 0.9 * 1.4
CLyax = 1.26

La portance est alors :

Ly 1
7T =-1.25+27.33% »

3
* 1.26

L
P(N) = 7T =3823N

4) Calcul de la charge appliquée par moteur

Dans notre cas la force appliquée par le moteur arriere du quadri a une influance sur la
déflextion de la poutre ,alors on peut la calculée comme suit :

F(N) = Masse moteur x g

On voit donc que pour diminuer les déflexions, on peut :
= Augmenter 'inertie de section
* Prendre un matériau plus rigide
* Diminuer la longueur

Cependant, il faut remarquer que le fait d’augmenter la rigidité peut conduire a une
augmentation de masse et donc a une augmentation du poids par unité de longueur Q

En fait, ici c’est la rigidité spécifique E/Q qu'’il faudra maximiser pour une géométrie
donnée.

De plus, diminuer la longueur sera ici difficile a réaliser car cela modifiera le bras de levier
de I'empennage horizontal (distance entre le centre aérodynamique de la surface
portante, soit le quart de corde dans ce cas-ci, et le centre de gravité) ainsi que le bras de
levier de 'empennage vertical. L’équilibre longitudinal sera alors modifié.

.I _‘I"

L=BL=103Zmm

Fig III. 25 Bras de levier des empennages
En conclusion, c’est plutdt l'inertie que nous allons augmenter en modifiant la section

droite des poutres.
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Dans notre marché on a que les poutres de sections : 17mm, 20mm et 2Z4mm, et Pour faire
le choix entre ces sections, une application sous Excel a été faite afin de savoir le qu’elle
de ces poutres a une déflexion minium.

poutre-vtol madjid - Excel Connexion =
Accueil Insertion Mise en page Formules Données Révision Affichage Aide ABBYY FineReader 12 Q Dites-le-nous

oD L. = =|_ ab i iti - < - - Ay,

D % Calibri viin vIA A = c+ Standard v %Mlse en forme conditionnelle ;E“Inserer > 7
e Em - ===HE- 2 - o4 oo [Z7 Mettre sous forme de tableau~ £ Supprimer -~ | [¥]- 2 -

oller > - o | == .

- ~ 6 Is £ L 3= K- - | G0 GSt}rles de cellules ~ =1 Format - =
resse-papiers = Palice [ Alignement = Mombre [ Styles Cellules Edition

B24 - 2

3 |16x20 20 16 158976 85000 0,27 0,305 1,032 0,55 2,99205 2,56656977 38,23 # -7,389252351
3 |16x13 16 13 65090 85000 0,2 0,305 1,032 0,55 2,99205 1,90116279 38,23 # -17,92440111

0 |20x24 24 20 329276 85000 0,4 0,305 1,032 0,55 2,99205 3,80232558 38,23 # -3,612795102

Tab III. 5 calculs de la fleche causée par les poutres

D’apreés les résultats obtenus sur le tableau, la poutre de section 24mm qui a un minimum de
fleche alors elle est notre choix

Fig IIl. 27 : 1a poutre en fibre de carbone 20x24
I11.1.5. Surface de controéle

Il y a deux aspects principaux pour concevoir les surfaces de controle, a savoir leur
position et leur taille. Les faire varier donnera différents degrés d'efficacité de controle
en termes de roulis, de tangage et de lacet.

II1.1.5.1. Surfaces des ailerons

Les exigences des ailerons ont été obtenues a partir de la figure Fig I11.14, le choix des
valeurs sera réalisé a partir de I'exigence suivante.

v" La surface de l'aileron est de 15% de la surface de l'aile
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Fig III. 28 Aileron dimensions

II1.1.5.2. Surfaces des gouvernes de direction

Les exigences du dessin de |

a gouverne de direction GD a été obtenue a partir de la

figure (Fig I11.14) , le choix des valeurs sera réalisé a partir de I'exigence suivante.
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v' Les surfaces des gouvernes de direction GD est de 30% de la surface de la dérive

comme la figure Fig I11.25 nous montre

Ona:

Surface GD= 0.3 surface dérive => S¢p=0.3 * 0.043= 0.013 m?

50,00

Superficier | 10850mm~2

Périmétre: |S64.66mm %\

o

Fig II1. 29 Dimensions du Gouverne de direction

217,00

I11.1.5.3. Surfaces de gouverne de profondeur

Les exigences du dessin de la gouverne de profondeur GP a été obtenue a partir de la
figure (Fig I11.14), le choix des valeurs sera réalisé a partir de I'exigence suivante.

v’ La surface de la gouverne de profondeur GP est de 25% de la surface du
stabilisateur comme la figure Fig II11.26 nous montre

Ona:
Surface GP= 0.25 surface stabilisatrice

Alors ;

Sep=0.25 * 0.13= 0.0325 m?
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650

Superficie: | 32500mm~ 2

| Périmétre: |1400mm

i

Fig III. 30 Dimensions du Gouverne de profondeur

I11.2. Performances

I11.2.1. Calcul de la trainée du modeéle

La trainée et le coefficient de trainée peuvent étre exprimés d'un certain nombre de
manieres, pour des raisons de simplicité et de clarté, la polaire parabolique a été choisie
dans l'analyse. Cela vaut seulement pour le vol subsonique :

y=a+bx* ... .. ...II1.14
La ou “y” peut étre remplacé par le CD et le x peut étre remplacé par le CL. Par conséquent
la variation de CD en fonction de CL est modelée avec le modele parabolique suivant :

CD=a+bC? .........II11.15

Maintenant, nous devons déterminer les valeurs ou les expressions pour « a » et « b » dans
cette équation. Dans une courbe parabolique symétrique, le parametre « a » est la valeur
minimum pour le parametre « y ». Par conséquent, dans une courbe parabolique de CD en
fonction de CL, le parametre « a » doit étre la quantité minimum de coefficient de trainée
(CD.min).

La valeur correspondante pour « b » dans I'équation (III-14) doit étre trouvée par
I'expérience. Les Aérodynamiciens ont représenté ce parametre avec le symbole « K».

Le facteur de correction de la trainée induite « K » est inversement proportionnel a
l'allongement d'aile (A) et au facteur d’efficacité d’'Oswald ( e ).Le rapport mathématique
est comme suit:

K=1/meA*.........111.16
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Le facteur d’efficacité d’Oswald représente l'efficacité d'une aile en produisant la
portance, son expression est donnée par :

e =178(1 —0.042°68) —0.64 .........I11.17

Finalement on obtient I'expression mathématique du coefficient de trainée CD donnée par

Cp= Cpo+ Kci® oo 11118

[11.2.1.1. Calcul de CDO

Pour pouvoir calculer le Cpq, la méthode de calcul de Nicolai a été mise en ceuvre. Cette
méthode permet de déterminer a chaque partie indépendante de drone son coefficient de
tralnée minimale correspondant:

CDO = CDOf + CDOW + CDOht + CDOvt + CDOvtol III 19

a. Fuselage:

Le C est donné par I'expression suivante :
Dof

SWEt
Cpos = Crfiofu(5 Ly oo 111,20

> Le Cy est le coefficient de frottement superficiel, et un nombre sans dimension. Il est
déterminé par la relation de Prandtl:

v" Régime laminaire:

1.327
Cf = TRe " v 1121
v" Régime turbulent:
0.455
Cf —_ 0,455W nes mmm was ...-III. 22
Re: Nombre de Reynolds donné par:
VL
R, = ”T.............m.zs

p : Masse volumique de I'air (Kg/m3)(voire 'annexe C).
V: Vitesse de 'avion.

L: Longueur caractéristique dans la direction du vol.
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MU : Viscosité dynamique (Kg/m3)(voire I'annexe C).

Pour un fuselage, L est la longueur de fuselage. Pour les surfaces portantes telles que l'aile et la
gouverne, L est la corde aérodynamique moyenne.

» Le fipest une fonction de rapport de longueur -diameétre de fuselage. Il est défini comme
suit :

fip =1+ (%) +0,0025() - e oo oo 11124
D
» Le fM estune fonction du nombre de Mach (M), il est défini comme suite :

fM=1-008M"5 . .. .. .. II25

__ vitesse de drone

= SN  § A1

vitesse de son

Swetf et S sont respectivement la surface mouillée du fuselage, et la surface de référence de
l'aile.[9]

v' si t/c<0.05

Swet = 2.003 Serposed - wve oo wee [IL27
v’ sit/c>0.05

Swet = Sexposeal1.977 + 0.52(t/€)] o vev o e A11.27

b. Aile, les empennages horizontal et vertical :

L’aile, 'empennage horizontal et 'empennage vertical sont trois surfaces Portante, ils sont

traités d'une facon semblable. Le Cpg,,, Cpont €t Cpoy: SONt respectivement donnés par les
équations suivantes:

Coow = CruFrewfu (220) (Gmm)™® | ..11.28
Coone = Crnef ecnefm (222) (%)04 S ) 1
Cpove = Croefrcoef m (*222) (%)04 U ) 11

Dans ces équations, Cgy, , Cype , Cye SOt semblable a ce que nous avons défini pour le fuselage
dans la formule (I1I-20). La seule différence est que la valeur équivalente de L dans le nombre de

Reynolds équation (I1I-23) pour l'aile, et les deux empennages est leurs cordes aérodynamiques
(CAMou C).
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Dans un autre mot, la définition du nombre de Reynolds pour une surface portante (par exemple

, aile) est:

pve
v

Re = e 11131

Le parametre ftc est une fonction d’épaisseur relative et est donnée par:

t t\*
fte=1+ 2,7(2) +100 (—) e 111,32

max 4 max

(E) Etant ’épaisseur relatif maximale. Les parametres Swetw, Swetht, et Swetvt sont la
max

surface mouillée de I'aile, de 'empennage horizontal, et de 'empennage vertical respectivement.

Il existe une méthode simplifiée pour déterminer la surface mouillée d’'une surface portante avec
une exactitude acceptable. Comme |'aile et les gouvernes ne sont pas trop épais (moyenne
environ 15%),la surface mouillée est donnée par:

Swet = 2 [1 +0,5 (f) ]bc oo 111,33

max

Le parametre Cdmin dans les équations (III-21, 22, 23), est le coefficient de trainée minimale de
profil d’aile ou de la gouverne. Il peut étre tiré a partir de la polaire du profil.

c. Application numérique :

Apres une application numérique sous Excel, on a trouvé les résultats suivants :

Les données

Allongement (&) 6 Re 501474,9209
L/D fuselage 3,484848485 Vitesse V(m/s) 27 7TTITTT8
Longeur fuselage (L) 1,15 Viscosité dynamique 1,69374E-05
Diameétre fus(D) 0,33 Masse volumiqu 0,90925
Surface fuselage 0,58 MAC({cord moyen) 0,336290727
surface mou fesulage 0,63 Altitude (m) 3000
surface aile 0,665 viscosité absolue(m?/s) 0,000014607
surface aile mouillée 0,69 Célérité du son

CAM ail 0,336290727 Rapport des viscosités C 1,27527
CAM EMP 0,2 viscosité a 3000(m?/s) 1,86279E-05
tfc aile 0,15 Célérité du son 328,583
cd min aile 0,008 Nbr MAC 0,084538086
5 stabil 0,13 d'efficacite d'Oswald e 0,899218651
5 mouillée stab 0,26 facteur de correction K 0,009837903
tfc sta 0,12

cd min empe 0,009239

5 mouillée dérive 0,2

Tab III.6. Les données utilisées pour calculer CD0
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Refuselge  Cf FLD ™ coof |
1714873,807 0,001013339 2,426461772 0997775072 0,0023242341
|
:
Re aile Cfw Ftc FMw coow |
501474,9209 0,0018739 1,455625 0007775072 0003726215, ¢Do
|
ReStbllsatewr Cht Rt M Otk | 0035852555
298238,923 0,002429902 1,384736 0997775072 0,001781706)
|
Redéve Gw R .m0 coow
298238923 0,002429902 1,34736 0,997775072 0,02802044;
|

Tab II1.7les résultats du calcul de CDO

[11.2.1.2. Calcul de CD

En remplacant la valeur de CDO et K de I’équation (III-18) on obtient I'expression de CD en
fonction de CL :

CD =0.0358 + 0. 0089CL?

II1.2.2. Vol en palier

I11.2.2.1 Equilibre des forces:

Dans le vol en palier accéléré, les forces sur un avion sont la portance L normal au vol ; la
trainée D le long de la direction de vol ; la poussée de moteur T est dans la direction du vol,
et le poids (mg).

-
———————— -
. ———————

Fig I11.31 : Equilibre des forces.

L'équilibre des forces mene alors aux équations :

dv
T—-—D=m-—.........111.34
dt
Ou dans le vol régulier (V=cte) :
T-D=0.........111.35
Et:
L-mg=0.........1I11.36
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I11.2.2.2 Vitesse de décrochage

N , . . 1
Prenant la derniere équation III-36, remplagant la portance par son expression L = EpVZSCL
et la résolvant pour la vitesse V nous trouvons :

V = 2mg 111.37
- SCL EEE mEE mEE owEEow O

Nous employons le coefficient de portance maximum nous obtenons la « vitesse de
décrochage » :

V = 2mg I11.38
oscr, . o L

On sait que :

CLqx €st le coefficient de portance maximum. Ce dernier peut étre évalué de maniére
rapide en prenant environ 90% du coefficient de portance maximum CL,,,,, du profil
(NACA-2415):

CL.max = 0.9 X Cl.max .............111.39
CL.max = 0.9 x 1.26 = 1.134

AN :

Vstall — 2%8%981 — 1= 17
stall = 15509+ 0665+ 1134 ~ > 12m/s

La vitesse d'approche et décollage pour beaucoup d'avions est défini par :

Vapproch = 1.3 *Vstall .............111.40

Vapproen = 1.3 x15.12 = 19.66m/s

Vtakeoff = 1.4=x Vstall R Y % |

Vtakeoff = 1.4%x19.66 =27.53 m/S

103



Chapitre III Conception détaillée & calcul performances

I11.2.2.4. Finesse de I’avion

Apres avoir calculé la trainée totale de I'avion, la finesse maximale de I'avion est calculée
comme suite :

L 1
(_) _ e T11.42
D max 4‘

meyCpo

(5),... = zo0m
D/ max | 4x0.049x0.0375

(5) =109
D max .

I11.2.2.5. Endurance

En général les méthodes simples de détermination de 'endurance d’'un drone sont

adaptées pour les véhicules qui subissent des changements de poids en raison de
consommation de carburant.

Etant donné dans le cahier de charge l'utilisation d’un systéme d’alimentation électrique,
il est nécessaire de déterminer ’endurance en calculant :

Energie de batterie = Vbatt x C (mAh) ... ... .......111.53

Energie de batterie = 29.6 x 6, 3 = 186,48 watts

Energie de batterie
Endurance = - NURURRY  § Y
puissance moteur

E =186.48/1938=16, 5 min
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Chapitre IV Réalisation du drone VTOL

Introduction

Ce chapitre est consacré aux déférentes étapes utilisées pour réaliser notre drone hybride,
commencant par la découpe des piéces par la machine CNC fil chaud, puis on explique toutes les
techniques utilisées pour obtenir a la fin notre prototype finale.

IV.1. La machine CNC de découpage au fil chaud :

Tous les composants du drone ont été découpé en polyester grace a une commande numeérique
assister par ordinateur équipé d’un fil fin résistif alimenté par un générateur de courant et relié
en série avec une résistance pour manipuler la tension du fil, car une surtension de ce dernier
peut nous causer des défauts structuraux ou nous bruler un excés de matiere.

Un fil d'acier fin et résistif est étiré enseigner a travers la barre ; est chauffé par un courant
électrique, ce qui permet de couper le polyester.

Fig.IV.1: La machine de découpage
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La CNC est assistée par un ordinateur, donc un programme de fabrication, et une commande qui
controle la vitesse. Toutes les découpes ont été faites en mode commande numérique par le logiciel
MACH 3 en générant un programme en langage machine spécifique a cette CNC . La figure ci-
dessous montre 'interface graphique de MACH3.

art ’;......""‘,. -
JEEPTRAAL (ASORFERATE N g o .

www arfofine 8
-

ﬁfr gg

ﬁnAc

CNC Controller for Windows X & 2008

:Womwtwmm%i-uﬁ

Fig IV .2 : logiciel de commande numérique CNC

Program Run (A1) | MOI(AR2) | Tool Path (Alt4) | Offsets (AIt5)| Settings (AIL6) | Ouagnostcs (ART) [MI>G15 G1G10 G17 G40 G21 G0 G4 G54 G49 G99 G64
14 Scale mu—"
X +!!!"!!n!l ".m ool:0
Fert Scale m—
Y ‘_'"..Q..QQQQJ +1.0000
ey ~ r Zer Scale —
8310(‘40 G401 G17 G80 G50 G0 7 +!! !!! N !!“ +1.0000
(Paraiel Finishing) =
M6 T2 Zer + | Radws
MO3 8000 4 o
GO0 Z6.
¥3 0000 Y3 0000 7
GO12-45.2751 F2000.0 ~
T AR OTES
File:[ipsfHome'Deskiop\Balmm nc L::::w“ H
Cocciose | nevescont| | [oGINGRSNGN | [ FESERAETT —
% Recent Filo__| single BLK A | W S FRO % '
Close G.Code_| Reverse Run W | TOO! .__m— Rap — sﬁg:
Load GCode | Di FRO @ @
Feed o] . Lood G-Cods ia. ;mm
o meaosen m| " So0000 | % %0 °o
Set Next Line | w1 Optonat stop | FRO
Stop Line 0 Flood Culé | Auto Tool Zero_| 15240, RPM od
<AltS> _Run From Here | Dwell] [CV Mode Remember| Roturn Feedrate B 0
i — . 00:02. s
_On/Off | le Speed
e I e l Unes™n __ 0.00) Spind|
G.Codes | MCodes| +0.000 UntsRev ___0.00. ol
W Cloar Paralel Finishing w»nsmm "

Fig IV.3 : Interface de commande graphique de MACH 3

Le langage machine constitue trois parametres essentiels écrit comme suit: GO1 X0.12 Y2
714 A25

Avec:

* GO1: Commande d’évolution de I'outil, le 01 signifie une translation dans la matiere
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quant 00 et choisis pour le guidage de I'outil a vide hors matiere, le 02 et 03 pour une
manceuvre de rotation en intégrant le rayon et le centre de cercle a dessiné.

* X0.12Y2Z14: Commande des coordonnées des points générés.

= A25: Commande de vitesse d’évolution de 'outil, elle est choisie en fonction de la
tension du fil résistif.

IV.2. La Conception finale du NADJAH 200 sous SolidWorks :

On a utilisé le logiciel de conception mécanique SolidWorks qui est un outil de
conception de modélisation volumique. Pour créer notre modele volumiques 3D
entierement intégrés.

Les caractéristiques géométriques de drone NADHAH 200 sont les suivants :

» Aile: Laposition de l'aile est une aile haute
e Le profil utilisé : NACA2415
e Une partie centrale d’envergure de 1000 mm avec une corde de 360 mm

e Deuxbouts d’aile d’'une envergure de 500 mm avec une corde a I'extrémité
de 250mm

e Envergure totale de I'aile 2000 mm

> Fuselage : Le corps du fuselage est composé d’'une surface lissée a partir de
plusieurs esquisses tracées dans des plans paralléles entre eux dans la direction
de l'axe x, le fuselage est pointu a I'avant avec une section frontale de forme
arrondie, cet arrondie s’agrandit progressivement du net vers le milieu du
fuselage puis il recommence a s’amincir transversalement jusqu’a 'emplacement
du moteur arriere

> Poutres de quadrirotor : deux poutres en parallele, dans deux places ; fixées
au-dessous de 'aile centrale et fixées a I'arriere dans les deux dérives

e (Circulaire max de diametre 33 mm
e Longueur 1800 mm

> Empennage horizontale : Elle est fixée sur les empennages verticales
e Profil : NACA0012

e Envergure: 700 mm
e Lacorde:180 mm

> Empennage verticale : sont fixés au-dessous d’empennage horizontale et son
bord d’attaque coincide avec le bout arriére des poutres.
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e Profil : NACA0012
e Envergure:217 mm
e Lacorde haute : 180 mm

e Lacorde basse :240mm

IV.3. Découpage des éléments de drone :

Avant de commencer la réalisation des différents éléments constituants notre drone hybride
NADJAH 200 une série des préparatives sont faites tels que :

1V.3.1. Préparation avant découpe

1V.3.1. 1 Préparation du brut
On installe dans 'espace requis de la machine a commande numérique des grands blocs de
polyester afin de les découper en petits bloc selon les dimensions des piece voulues : aile,
fuselage, empennage et ... Par la suite on relie le fil avec le générateur en série et une fois on
alimente, le fil se chauffe et pénétre facilement, le brut de polyester, découpant avec précision
des petits blocs avec les dimensions voulues

Fig IV.4 : Préparation des bruts
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1V.3.1.2. Fabrication d’une feuille(plaque) en composite

Afin de réaliser des cadres et des nervures ainsi que les pieces nécessaires tels que : les plaques
de fixation des quatre moteurs sur les poutres et la plaque de fixation du cinquiéme moteur sur
le fuselage et d’autre on a réalisé une plaque de 1m? avec 8 couches de fibre de verre et la résine
époxy (voir annexe E).

Fig IV.5 : Fabrication de la plaque en composite

1V.3.2. Le fuselage
Pour avoir la forme du fuselage voulue on a suivi les étapes suivantes :

1. La premiére partie on a réalisé cinq (05) découpes latérale (transversale) de bloc fuselage
afin de mettre entre ces découpes des cadres de renforcement, cette phase de découpe
permis seulement d’obtenir le fuselage en forme ovale de vue de dessous, comme les images
nous montrent :

(a). La découpe de (b). La partie arriére du (c). Le découpage de la partie
I'arriere du fuselage fuselage arriere en deux
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(d). Le découpage de I'avant (e). La séparation de nez du (f). Le nez du fuselage
du fuselage I’avant du fuselage

Fig IV.6 : Les grandes découpes du fuselage

Fig IV.7 : La forme du fuselage en polystyrene

2. La deuxiéme partie c’est I'évidement du fuselage ; dans cette phase on va vider le fuselage
pour placer les batteries, équipements électroniques. Et aussi pour gagner du poids.
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Fig IV.8 : Evidement du fuselage

3. Phase de pansage car lamaniere de découpe de fuselage par CNC nous a engendré des angles
vifs tout au long de sa forme. Et pour cela il nous a fallu une démarche de pansage en utilisant
du papier verre pour casser les angles et obtenir une enveloppe lisse et fine.

Fig IV.9 : Préparation du fuselage pour le pansage
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Fig IV.10 : Pansage du fuselage

Fig IV.11 : Fuselage apres pansage

4. Découpe du support de I'aile centrale et ¢a fixation sur le fuselage

Découpe du support de Placement du support sur le Fixation avec la mousse
L’aile Centrale fuselage Du support
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Chapitre IV Réalisation du drone VTOL

Fig IV.12 : Fuselage avec support de l'aile
5. Découpes des cadres en composite pour le renforcement du fuselage.

(a) Tracage des cadres (ie fuselage sur la (b) Les cadres du fuselage
Plaque en composite
Fig IV.13 : Les cades du fuselage

6. Placement des (05) cadres entre les cinq découpes et les collés par la colle résine (annexe
E) pour le rendre plus solide. Par la suite les assemblés avec la mousse.
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1
i
-

Collage des cadres entre les  Assemblages des différentes
parties de fuselage parties du fuselage

Fig IV .14 : placement des cadres dons le fuselage

7. Drapage(revétement) du fuselage complet comme suit :
» Draper le fuselage complet avec deux couches de fibre de verre de grammage de 200
gr/m? mélanger avec la résine époxy (100g de mélange =70g résine +30g durcisseur) ;
voir 'annexe E .
= Renforcé le fuselage avec des bandes en fibre de carbone de grammage de 250gr/m?
mélanger avec la résine époxy ; voir 'annexe E
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Fig IV.15 : Revetement du fuselage avec composite

8. Finition avec de Mastique puis pansage pour avoir une surface lisse.

Z5 N L |

Fig IV.16 : Fuselage fini avec mastic

9. Ouvrir une porte sur le fuselage
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I1V.3.3. Les ailes

L’aile est construite a base de polyester, Similaire au fuselage. Et comme elle est sous
forme trapeze et démontable, on a effectué (03) découpes, (02) découpes de demi aile trapeze
et 'autre découpe pour l'aile centrale et entre eux on a mis 6 nervures méme profil que I'aile
avec deux longerons traversant toute I’ail. Pour avoir La forme du l'aile voulue on a suivi les
étapes suivantes :

1. Ladécoupe de l'aile en 03 parties

Découpage de l'aile centrale L’aile centrale

L’aile centrale avec longerons Découpage de l'aile trapeze droite
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Chapitre IV Réalisation du drone VTOL

Fig IV. 18 : L’aile compléte en polystyrene

2. Deuxiéme partie est de fermer les vides causés par le fil chaud lord d’évidement de deux
longerons

L’effet du fil chaud sur l'aile Préparation pour le Remplissage des vides par
remplissage des vides La mousse




Chapitre IV Réalisation du drone VTOL

L’aile centrale apres L’aile trapéze apres Finition de l'aile
remplissage remplissage

Fig IV.19 : Remplissage des vides d’aile par la mousse

3. La découpe des (6) nervures en composite de feuille de composite déja préparée afin de les
metres entre les (3) parties de 'aile en polystyrene.

Fig IV.20 : Découpage et finition des nervures

4. Fixation des nervures avec une colle époxy 5 minute (annexe E) sur les cotés de de trois
grandes parties de l'aile : deux sur les deux cOtés de l'aile centrale et 4 sur les cotés de deux
demi ailes trapezes. Par la suite la fixation de longerons.
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Fig IV.21 : fixation des nervures sur les cotés de l'aile

5. Préparation des parties mobiles de l'aile (les ailerons) ; dans cette phase on trace la
partie de l'aileron par la suite on met un tissu d’arrachage sur l'articulation de 'aileron

\

(a)Tracage de la partie de I'aileron (b)Mettre le tissu d’arrachage
Fig IV.22 : Préparation des parties mobiles (ailerons)

6. Drapage(revétement) les trois parties de l'aile et cela comme suit :
v Draper séparément les trois parties de l'aile avec deux couches de fibre de verre de
grammage de 200gr/m? mélangées avec la résine époxy (100g de mélange =70g résine
+ 30g durcisseur) et une couche de fibre de carbone de grammage de 80gr/m? sur le bord
d’attaque de l'aile. voir 'annexe E
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L

a) Revétement de l'aile avec de b) Revétement les bords c)Aile centrale en

fibre de verre d’attaque avec de fibre de Composite
carbone

Fig IV .23 : Revétement de l'aile en composite

7. Finition de l'aile avec mastic.

Fig IV.24 : I'aile finie avec mastic

8. Fixation des poutres sous aile.
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oY

Tracage de I'emplacement des L’emplacement des Revétement de la poutre
poutres poutres sous l'aile Avec composite
centrale

Fig IV.25 : L’emplacement des poutres sous l'aile

9. Passage du cablage nécessaire pour laile.
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Fig IV.26 : Passage du cablage de 'aile

10. Fixation des servocommandes des ailerons : a cause de non disponibilité des servomoteurs
de couple 4kg/cm dans le marché local, on n’a pas mis les servomoteurs mais leurs
emplacements sont réservés.

1V.3.4. Les poutres de quadrirotor

Pour les poutres de queue on a utilisé deux tubes en fibre de carbone de diametre de
24mm, et cela pour leurs rigidités et leurs hautes technologies de construction.

Ces longerons servent comme fixation des quatre (04) moteur de quadrirotor pour les
placés on a suivi les étapes suivantes :

1. Découpage des plaques en composite pour la fixation des quatre (04) moteurs sur les

poutres.

Fig IV.27 : Plaques de fixation des moteurs

2. Fixation des moteurs sur les poutres.
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Fig IV.28 : Fixation des moteurs sur les poutres

3. Fixation des deux poutres au-dessous de I'aile centrale avec de matériaux composite.

Fig IV.29 : Aile avec les moteurs

1V.3.5 L'’empennage horizontal et verticales

Pour obtenir les empennages horizontal et vertical voulus on a suivi les mémes étapes
que l'aile :
1. Une seule découpe pour I'’empennage horizontale et deux découpes pour les deux dérives
gauches et droite.
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La découpe de I'empennages verticale La découpe de I'empennage horizontale

Fig. IV.30 : 'empennage complet

2. Découper les (4) nervures en composite de la feuille de composite déja préparée afin
de les mettrent sur les c6tés des empennages. (02) sur les cotés de 'empennage
horizontal et 02 sur les c6tés d’empennage vertical.

Fig IV.31 : Découpage et collage des nervures d’empennages
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3. Passage du cablage nécessaire pour les empennages.

|

Tracage de 'emplacement Passage du cablage Revétement du cable avec
du cible la mousse

Fig IV.32 : Passage du cablage dans 'empennage

4. Drapage(revétement) des trois parties de 'empennage comme suit :
» Draper séparément horizontal et verticale avec deux couches de fibre de verre de
grammage de 200 gr/m? mélangées avec la résine époxy. (100g de mélange =70g de
résine + 30g de durcisseur) voir 'annexe E

Fig IV.33 : Empennage complet apres revétement et passage cablages
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5. Fixation des poutres sous les dérives

Fig IV.34 : fixation des poutres sous les dérives

6. Fixation des empennages verticale sous I'empennage horizontal

Fig IV. 35 : Fixation des empennages verticale sous 'empennage horizontal

7. Fixation des servocommandes des parties mobiles (les gouvernes de direction et
gouverne de profondeur): a cause de non disponibilité des servomoteurs de couple
4kg/cm dans le marché local, on n’a pas mis les servomoteurs mais leurs emplacements
sont réserves.
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8. Finition de I'empennage avec mastic

Fig IV. 36 : Empennage fini

IV.4. Assemblages :

IV.4.1. Assemblage de I'aile

La fixation des deux ailes trapéze avec l'aile centrale a été réalisé a I'aide des deux
longerons par la suite les fixés avec des vises écrous.

Fig IV. 37 : Assemblage aile

IV.4.2. Assemblage de 'empennage complet avec les poutres

Cette partie est démontable et la fixation est faite par l'intermédiaire d’'un autre tube de
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carbone de de diameétre 20mm, par la suit les fixés par axe de fixation.

Fig IV. 38 : Assemblage empennages -poutres

IV.4.3. Assemblage de I'empennage - poutres -aile
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1V.4.4. Assemblage de drone hybride NADJAH200

Fig IV. 40 : drone hybride NADJAH200
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IV.5. Test de drone NADJAH200

Apres 'assemblage, un test de vol vertical démonstrative a été fait.

Fig IV. 42: Cablages du drone hybrid NADJAH20
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Conclusion générale

Le but de ce mémoire est I'étude, la conception et la réalisation d'un UAV hybride ; cette nouvelle
plate-forme integre un UAV de voilure fixe avec un multirotor afin d’obtenir une capacité de
décollage et d'atterrissage verticaux aussi une grande portée et une longue endurance.

Ce drone hybride a été fabriqué par la méthode de moule perdu ; l'aile, le fuselage et la queue
sont construites a base de polystyrene renforcés en fibre de verre GFRP (glass fiber
reinforcement plastic) avec une couche supplémentaire de fibre de carbone sur les surfaces de
bord d’attaque et les surfaces de contréle. Le tube en carbone est utilisé comme poutre pour
éviter un déplacement élevé au niveau de la fleche jumelée lorsque le quadrirotor est activé.

On a trouver que cette technique de fabrication est meilleure en termes de poids et temps de
production. La majorité des principaux objectifs ont été atteint avec succes.

Ce sujet nous a permet de s’initier aux différents logiciels de la conception, la simulation
numérique et de toucher directement le domaine de la réalisation des drones mais on a
rencontré plusieurs difficultés en conception et en réalisation. Parmi ces difficultés : le dessin de
la géométrie dans le logiciel SOLID WORKS et la réalisation du drone tous en respectant les
mémes caractéristiques aérodynamiques sans oublier le manque de matieres de base (la résine
époxy, les tissus léger et solide...).

Le test de ce prototype est divisé en deux parties principales, le test au sol et le test en vol. Les
tests au sol comprennent la vérification de la poussée statique, l'inspection de l'intégrité
structurelle, la vérification de la masse et du centrage, le test de chargement et |'observation du
comportement de 'UAV en raison de la réponse du moteur au stade de transition.

Le but des essais en vol est de valider le résultat de I'analyse théorique et informatique des UAVs
et de fournir des données la ou aucune prédiction quantitative ne peut étre faite.

Les tests en vol sont divisés en 3 parties, test en vol stationnaire, test en vol avant et test de
transition (survol vers vol avant et vice versa). Dans notre cas on a fait seulement le premier test.

Le résultat trouvé sera appliqué a un drone hybride plus grand qui transporte une charge utile
importante, en particulier la commande de vol appropriée sera installée pour rendre le drone
entierement autonome. L'ensemble de l'évaluation de ce drone hybride sera utilisé pour
'optimisation de la conception du drone de charge utile plus grande.
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Annexe A : La base des données drone hybride d’envergure entre 1.5m a 2.5m
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https://www.jouav.com/flightSystem/cw-10.html
https://www.jouav.com/flightSystem/cw-007.html
https://www.jouav.com/flightSystem/cw-007.html
https://fr.aliexpress.com/item/4000506677953.html
https://fr.aliexpress.com/item/4000506677953.html

Annexe B : Moteur 340KV

BRI

NAPGATOR SERES
Voltage: 6S
Thrust 2KG to 2.5KG lever
Recommended prop: T-Motor CF prop 17°5.8 or 18*6.1
Recommended Multicopter/Fight time ipo:20000mah)

Axle base Multicoptenr Take-off Weight Flight time
850mm Quadooptenr 8KG-10KG =24mins
SO0mm Hexacopter 12KG-15KG = 1 Emins

1100mm Ochocopter 16KG-20KG = 1 2mins

The sbove recommended datas are only for reference

MN5212 SPECIFICATIONS
KV: 340kv(rpm/v)
Configu ration: 24N22P
Stator diametef /52mm
Stator length: 42mm

Shaft Diameter: | Cemm
Motor Dimensione(Dia.*Len): »59%33.5mm
Weight(g): 205g

Idle current(10)@ 10V(A): 1.1A

No.of Cells(Lipo): 4-8S Lipo
Max Continuous current(A)180S: 35A

Max Continuous Power(W)180S: 840W

Max efficiency current: (5-12A)>83%
intemal resistance: 69mQ
Recommended ESC AIR 40A

Recommended CF

T-MOTOR 15" 16" 17 " 18 " Inch CF

$£20142014 T-MOTOR. All Rights Roserved
For www.imotor-store.com

www.tmotor-store.com

(@t

A-MOTOR




50% | 54 | 1296 | 1149 | 4555 | 887 | 0203
55% | 61 | 1464 | 1266 | 4776 | 865 | 0222
60% | 67 | 1608 | 1373 | 491 | 854 | 0241
T',";SER 65% | 79 | 1896 | 1572 | 5278 | 829 | 0277 2
75% | 108 | 2592 | 2000 | 5889 | 7.72 | 0349
85% | 145 | 348 | 2453 | 6595 | 7.05 | 0436
100% | 181 | 4344 | 2871 | 7077 | 661 | 0518
50% | 59 | 1416 | 1338 | 4198 | 945 | 0263
55% | 69 | 1656 | 1515 | 4452 | 915 | 0291
60% | 84 | 2016 | 1779 | 4832 | 882 | 0344
22‘? I&R 65% | 99 | 2376 | 1981 | 5106 | 834 | 0383 31
75% | 138 | 3312 | 2500 | 5735 | 7.55 | 0484
85% | 186 | 4464 | 3096 | 6343 | 694 | 059
100% | 23 552 | 3590 | 6806 | 650 | 0685
50% | 64 | 1536 | 1420 | 3944 | 924 | 02%4
55% | 81 | 1944 | 1703 | 4310 | 876 | 0354
50% | 101 | 2424 | 1997 | 4660 | 824 | 0410
mz 24 ’247“5022 65% | 122 | 2928 | 2287 | 4971 | 781 | 0473 36
75% | 169 | 4056 | 2890 | 5561 | 713 | 0592 |
85% | 228 | 5472 | 3542 | 6144 | 647 | 0.725
100% | 283 | 6792 | 4078 | 6549 | 6.00 | 0851
50% | 77 | 1848 | 1710 | 3870 | 925 | 0363
55% | 96 | 2304 | 1995 | 4181 | 866 | 0426
60% | 121 | 2904 | 2358 | 4513 | 812 | 0504
E’;‘fg IgFR 65% | 146 | 3504 | 2695 | 4809 | 7.69 | 0573 45
5% | 20 430 | 3348 | 5344 | 698 | 0705
85% | 275 | 660 | 4130 | 5922 | 626 | 0878
100% | 334 | 8016 | 4700 | 6297 | 586 | 1002
50% | 91 | 2184 | 1943 | 3752 | 890 | 0448
55% | 113 | 2712 | 2252 | 4057 | 830 | 0515
60% | 139 | 3336 | 2580 | 4372 | 7.73 | 0600
T;:ggown 65% 171 410.4 3019 4649 7.36 0.691 HOT
75% | 237 | 5688 | 3760 | 5140 | 661 | 0.860
85% | 322 | 7728 | 4600 | 5650 | 595 | 1042
100% | 394 | 9456 | 5150 | 5951 | 545 | 1195
AMataa Tha taas -----A..-A ia esabtas aivdans bavsansanbiian i ANND hcatila iidhiilla tha ccabas wia AN wiia
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Hélice
En bois

Moteur

Hélices
Carbonne
Moteur

Quadri
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Annexe C : Caractéristiques de I'atmosphere

alliip
cnNes <

<o e
CENTRE NATIONAL D'ETUDES SPATIALES SRty re pour \e% 2

PLANETE SCIENCES - Secteur Espace
16. place Jacques Brel - 91130 RIS-ORANGIS
Teél. : ()1 690276 10/ Fax: ()1 6943 21 43

www _planete-sciences. org/espace/

Département Education-Jeunesse du CNES
18. avenue Edouard Belin - 31401 TOULOUSE CEDEX 4
Tel 1 ()5 61 27 31 14/ Fax : ()5 61 28 27 67
www.enes-edu org/

Caractéristiques de Il'atmosphére moyenne
&

Meécanique du vol
Version 3 (Juin 2004)

Caractéristiques de 'atmosphére

Altitude
Accélération de la pesanteur
Température absolue
Nombre volumique
Masse volumique
Rapport des masses volumiques
Célérité du son
Rapport des viscosités cinématiques
Rapport des conductivités thermique
Rapport des pressions

1.0000000,

0 9.8066] 288.150| 2.5471E+25) 1.225000{ 1.000000]  340.294 1.00000] 1.000000 0.9882010

100 9.8063| 287500 25228E+25| 1.213300 0990440 338910 1.00789] 0987982 09765150

200 9.8060| 286.850| 24986E+25) 1.201700{ 0980940 338.525 1.01585] 0995863 0.9649420

300 9.8057| 286200 2.4746E+25] 1.190100f 0971520 338.141 1.02390] 0993942 09534800

400 9.8054| 285550 24508E+25) 1.178600 0962160 338.755 1.03202] 0991920 0.9421240

500 9.8051| 284.900] 24271E+25] 1167300 0052880] 338370 1.04023] 0989897 0.9308890

6500 9.8048| 284250 24036E+25| 1.156000{ 0943660 337.983 1.04852] 0987873 0.9197670)

700 9.8045] 283.600] 2.3603E+25( 1.144800] 0.934510] 337.597 1.05690] 0.985847 0.9087340)

800 9.8042| 282951 2.3572E+25| 1.133700 09254301 337.210 1.06536] 0983820 0.8978180)

900 9.8039] 282.301] 2.3343E+25( 1.122600] 0.916420] 336.822 1.07390] 0.981792 0.8870090)

1000 9.8036] 281.651] 2.3115E+25[ 1.111700] 0.907480] 336435 1.08254| 0.979763 0.8763070)

1100 9.8033] 281.001] 2.2839E+25( 1.100800| 0.8986001 336.046 1.09126] 0.977733 0.8657090)

1200 9.8029] 280.351] 2.2664E+25[ 1.090000] 0.889790] 335.657 1.10007] 0.975701 0.8552150)

1300 9.8026] 279.702] 2.2442E+25( 1.079300] 0.881050] 335268 1.10897] 0.973668 0.8448260)

1400 9.8023] 279.052] 2.2221E+25| 1.068700] 0.872370] 334879 1.11796] 0.971634 0.8345390)

1500 0.8020] 278.402] 2.2001E+25( 1.057100] 0.863760] 334489 1.12705] 0.969598 0.8243540)

1600 9.8017] 277.753| 2.1783E+25[ 1.047600] 0.855200] 334.090 1.13623] 0.967562 0.8142700)

1700 9.8014] 277.103] 2.1567E+25) 1.037200{ 0.846730f 333.707 1.14550] 0.965524 0.8042360)

1800 9.8011] 276.453] 2.1353E+25[ 1.026000] 0.838320] 333.316 1.15487] 0.963485 0.7944020

1900 9.8008] 275.804] 2.1140E+25) 1.016700{ 0.829960] 332.924 1.16434] 0.961444 0.7846180)

2000 9.8005] 275.154] 2.0920E+25) 1.006600{ 0.821680] 332.532 1.17390] 0.959403 0.7749931

2100 9.8002| 274505 2.0720E+25) 0.995480{ 0.813450] 332.139 1.18357] 0.957360 0.7653410)

2200 9.7999]  273.855| 2.0512E+25| 0.986480( 0.805200] 331.746 1.19334] 0.955316 0.7558490)

2300 9.7996] 273.205| 2.3060E+25| 0.976560{ 0.797190] 331.352 1.20320] 0.953270 0.7464520

2400 9.7992| 272556 2.0101E+25) 0.966720{ 0.789160] 330.958 1.21318] 0951224 0.7371500)

2600 0.7989] 271.906| 1.9808E+25) 0.956950{ 0.781190] 330.363 1.22325] 0.949176 0.7279420

2600 9.7986] 271.257| 1.9696E+25) 0.947260( 0.773280] 330.168 1.23344] 0.947127 0.7188290)

2700 9.7983| 270.607| 1.9407E+25) 0937650 0.765430] 329.773 1.24373| 0.945077 0.7098080)

2800 0.7980| 269.958| 1.9208E+25) 0.928110f 0.757640] 329.377 1.25413] 0.943025 0.7008790)

2900 9.7977| 269309 1.9101E+25) 0918640 0.749910] 328.980 1.26464] 0.940972 0.6920420

3000 0.7974| 268.659| 1.8906E+25) 0.909250{ 0.742250] 328.583 1.27527] 0.938918 0.6832950)




ANNEXE D : Systemes embarqués

Systeme électroniques embarqués

Matériels Model Photo Remarques

Servomoteur | Hitec HS-422 e 1 pouraileronG

s e 1 pouraileronD
e 2 pour gouverne de

direction
e 1 pourlagouverne de
profondeur

Carte de Fabriquée dans le e 1carte

distribution | labo avionique

e (Cablede | cables rallonge 1 cable de 2m pour I'Aile

Liaison type JR gauche ;

1 cable de 2m pour l'Aile
droite ;
2 cables de 2m pour la Poutre ;
5 cable de 1m pour 5 ESC
moteur ;

Bec 6v TURNIGY UBEC Alimentation de la carte de

7.5A control de vol et le récepteur

RC

Récepteur FUTABA Au choix

RC

Carte de PIXHAWK px4 Avec ses accessoires de

control de fixation

vol

Batteries Lipo 4S,Nano-tech e 2 batteries en série ;

moteur 4000mah L’'emplacement dans le bac

des batteries




ANNEXE E : matériaux composites

La cire de démoulage creme La cire de démoulage liquide Mastique

Résine époxy Durcisseur de la Résine époxy



AS90H.-QIQHISNOH - IAILOWOLNV

Jyow ¥
Yy3gaNYe
SOINVY3Oe
NIVIIJ¥Od*
FLIYINOD+
SSY19Yy38Id
SSV1De TVLIN®

‘SaNO8g

abullAs
asMn:0]-Aseq

" ONOYISNIENS

,.

— dv3i1d
TVLSAYD

AXOdI
=, GHAY

Délient

Mousse



Fibre de carbone grammage 250g/m?

3 2}




ANNEXE F: Mise en plan



