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TP N° 73
Dimensionnement d’un drone

Ce TP est une application de [’outil Gencab d’optimisation hybride dont les algorithmes sont
décrits en annexe de I'ouvrage « SOreté de Fonctionnement & optimisation des systemes » de la
collection « La fiabilité en pratique ».

En prenant pour exemple le dimensionnement d’un drone, I’objet de ce TP est de montrer 1’apport
d’un outil d’optimisation en conception et les avancées attendues d’un tel outil pour rendre la
conception véritablement optimale.

1 — Modéliser la forme et les caraciéristiques d’un drone de 2.5 kg devant décoller a
15 m/s au niveau de la mer, au moyen d’une catapulte, puis voler le plus longtemps
possible a 3 km d’altitude a la vitesse de 25 m/s en supportant une charge utile de 800
grammes.

2 — Montrer I'apport d’un outil d’optimisation sur les periormances aitendues
(consommation, charge ulile, vilesse, aulonomie, rayon d'aclion).

3 — Imaginer les caractéristiques d’un outil d’optimisation avancé améliorant a la fois
les periormances atiendues et la précision de leur estimation.
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1 — Modélisation d’un drone

La modélisation d’un drone est similaire a celle d’un avion piloté, et comme pour cette dernicre,
elle peut étre complexifiée a I’extréme.

Dans un souci de vulgarisation, lisibilité et pédagogie, la configuration du drone est ici prédéfinie :
Il s’agit d’une aile volante en fléche symétrique propulsée par un moteur situé a I’arriére de son
fuselage central.

De plus, seuls les paramétres principaux de dimensionnement du drone font 1’objet d’une
optimisation. Ils sont au nombre de 6 :

e I’envergure, soit la distance entre les extrémités des ailes (paramétre réel) : S,ie

e la corde moyenne géométrique, soit le rapport de la surface portante de I’aile sur son
envergure (parametre réel) : cgize

e le profil du saumon de [I’aile, soit la partie constituant son extrémité (parameétre
alphanumérigue permettant de sélectionner un profiles au sein d’une base de données)

e le profil a I’emplanture de I’aile (paramétre alphanumérique)
e le type d’hélice (parametre alphanumérique)
e le type de moteur (paramétre alphanumeérique)

Les autres parametres, tels que le type de batterie ou 1’effilement des ailes (rapport entre la corde a
I’extrémité de l'aile et celle a I’emplanture) ont moins d’influence sur le résultat d’optimisation et

sont fixés a des valeurs typiques. Ainsi, I’effilement de ’aile est fixé a priori a % et des winglet sont
fixés aux saumons.

La modélisation du drone peut étre divisée en 3 parties principales :
e [|’estimation de la masse,
e |’estimation des caractéristiques aérodynamiques,
e la modélisation du systéme motopropulseur.

Une quatrieme partie porte sur la modélisation de la mission type.

1.1 — Estimation de la masse

La connaissance de la masse des différents constituants du drone est nécessaire pour estimer la
capacité des batteries embarquables.

e Lamasse de la charge utile est de My,4y00q = 0.8 kg.

e Un fuselage est dessiné en CAO pour accommoder la charge utile, le moteur et
I’¢lectronique de controle. Ce model CAO permet d’estimer le poids du fuselage :
Mpyselage = 0.35 kg.

e Les ailes sont constituées d’un corps en mousse de polypropyléne expanse évidé renforce
par un longeron en carbone placé le long de 1’envergure. Leur masse peut étre estimé de la
maniére suivante :

Maile = Ml X Saile +2 X Pm X Epeau—aile X Saile X Caile

Masse longeron: M, = 0.06 kg/m; Densité mousse: p,, =30kg/m3; Epaiseur
peauX : Epeqy—qite = 0.003 m.
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e Lamasse de I’ensemble de I’¢lectronique de contréle (autopilote, ESC, servos) est estimé a :
Melec =0.1 kg

e La masse du moteur dépend du type choisi.
e La masse des batteries complete celles des autres éléments sans depasser la limitation
imposée au drone :

Myqte = MTOW — (Mpayload + Mfuselage + Majie + Masrive + Melec) avec MTOW = 2.5kg

La capacité énergétique embarqueée des batteries est : E 1 = Igb““ avec Dyqe = 243 Wh/kg.
batt

1.2 — Estimation des caraciéristiques aérodynamiques

1.2.1 — Estimation des conditions météorologiques

Les conditions météorologiques durant le vol sont supposées correspondre a celles de 1’atmosphére
standard :

e latempérature T décroit avec I’altitude de vol h :
T=Ty—65x103xh avecT,=288.25K

e de méme que la pression atmosphérique P:

6.5X10"3xh

5.255
) avec P, = 101325 Pa
288.15

P=Pyx(1-

e la densité en est déduite :

__P _ -1 -1
p—RXTavecR—287.05].Kg K

1.2.2 — Estimation de la vitesse de décrochage :

La vitesse de décrochage est estimée comme suit :

N

_ 2X MTOW X g
p X Clmaxwing X Agite

Ou MTOW = 2.5kg, g =9.81m.s7%, Ague = Saite X Caite € Clmaxwing €St le coefficient de
portance maximum de I’aile.

Ce dernier est estimé comme suit (une aile ayant un effilement de % décroche a é de I’envergure en
partant de I’emplenture).

Clmaxsaumon + 2 X Clmax emplantre

Clmax aile — 3

La vitesse de décrochage au décollage se calcule avec une marge de sécurité de 10% :
Vdécollage =1L1XV

Elle doit respecter la contrainte de dimensionnement : Vgscongge > 15 m.s™*
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Une marge de sécurité de 30% est considéree durant le reste du vol : V,,,;,, = 1.3 X I,

1.2.3 — Estimation de la trainée :
La trainée D est calculée de la maniére suivant :
D =pXAge XV?x(Cdy+ Cd;)

Ou Cd,, est la trainée zéro-portance de I’avion : Cdy = Cdfyseiage T+ Cdaite

La trainée du fuselage Cdyyseiqge €St €StiIMEe a partir du model CAO :

D .
Cdfyselage = Dldjuselage o\ sec D/qfusetage I'équivalent en plaque plane du fuselage.

Aqile

N . cd +2xCd;
La trainée zéro-portance de I’aile Cdy;;, €St : Cd g = —— - Lnplanture

OU Cdggumon €t Cdimpianture SONt respectivement les trainées des profils au saumon et a

I’emplanture estimées au nombre de Reynold Re rencontré par interpolation linéaire entre trois
nombres de Reynold connus :

VXc i1 X . ., . y -
Re = ZZ2rof*P avec u est la viscosité dynamique de Iair.

cl?

Le coefficient de trainée induite Cd; est: Cd; = p—
aile effectif

2XMTOWXg
pXAgileXV?

Et le coefficient d'Oswald ey, €5t : egi = 1.78 X (1 — 0.045 X AR,ffecris ") — 0.64

Ou le coefficient de portance Clest: Cl =

L’allongement apparent AR, fectir est une modification de I’alongement AR, prenant en compte
I’effet des winglets :

Sqile?
ARgffectir = 1.2 X ARgye  avec @ ARgje = ﬁ

1.3 —Modélisation du sysi¢eme motopropulseur :

Le systeme motopropulseur est simplifié a une hélice et un moteur électrique qui sont choisis dans
une base de données pres établie.

1.3.1-Modélisation hélice :

La force F generée par les hélices et le couple Q appliqué sur 1’arbre moteur peuvent étre modélisés
comme sulit :

F=K4,Xw*+K, xVXxw
Q=K XV*+K,Xw*+K, XV xXw

Les coefficients des deux équations sont obtenus pour chaque hélice envisagée, par ajustement a
partir de mesures effectuées en soufflerie (cf. Gencab).

© CAB INNOVATION



NS

Innov.

1.3.2-Modélisation moteur :

La modélisation adoptée pour le moteur électrique est la plus simple possible. Elle utilise les
parametres disponibles dans les fiches techniques des moteurs envisages : la constante de vélocité
k., le courant zéro-couple I, et la résistance interne R.

Q = U= kﬂ + R X I avecletU le courant et la tension appliqué au moteur
v

[m
_—A l/
S
I
E
=

La puissance électrique consommeée P, €St : Pojpe = U X 1

1.4 — Modélisation de la mission type :

Apres le catapultage du drone au niveau de la mer, la mission type consiste en une montée rapide
jusqu’a une altitude de 3000 m puis un a vol stabilisé a vitesse de croisiére jusqu’a quasi
épuisement des batteries.

Il n’est pas nécessaire de modéliser le retour au sol de ’aéronef étant donné qu’il s’effectue en vol
plané et que I’alimentation de I’électronique embarquée est pourvue par le groupe motopropulseur
fonctionnant en mode éolienne.

1.4.1-Modélisation de la montée :

Les conditions atmosphériques étant trés dépendantes de 1’altitude, la phase de montée est divisée
en 5 étapes de méme hauteur : h = 600 m.

Les conditions atmosphériques considérées dans chacune des étapes sont celles de I’altitude
moyenne.

Afin de monter le plus vite possible, le drone vole a V,,,;,, et le courant moteur I est fixé a sa valeur
maximale (fournie dans la fiche technique du moteur).

La consommation électrique de chacune des étapes de montée est estimée de la maniére suivante :
e lavitesse de vol V,;,, est d’abord calculée.

e les équations de couple de I’hélice et du moteur sont combinées pour extraire la vitesse de
rotation w de I’hélice.

e la tension U a appliquer au moteur est calculée, et la puissance consommée Py .. en est
déduite.

e la poussée de I’hélice F est calculée.
e latrainée D est calculée.

. . ST, . ryo Viin X(F—=D
e la vitesse ascensionnelle est déduite geométriquement : Vy, = %WX;;)
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Le temps de vol t,,en est deduit : t;, = VL
h

La consommation énergétique E; de I’étape i est : E; = t;, X P,jec

1.4.2—Modélisation de la croisiére :

Le vol s’effectue a la vitesse de Croisiére : Vo oisisre = 25 m.s™ 1

Le temps de vol en croisiere 8 3000 m est estimé de la maniére suivante :

la trainée D est d’abord calculée,

I’équation de poussée F de I’hélice est utilisée pour calculer la vitesse de rotation w de
I’hélice nécessaire afinque : F =D

les équations de couple de I’hélice et du moteur sont combinées pour extraire 1’intensité I du
moteur,

la tension U a appliquer au moteur est calculée, et la puissance consommée P,;,.. en est
déduite,

la capacité énergétique E disponibleest: E = Epqe — X E;
E

le temps de vol maximum en croisiére T en est déduit: T =

elec

Le temps T est le critére d’optimisation que 1’on cherche a maximiser.

2 — Apport d’un outil d’optimisation :

L’emploi de I’outil d’optimisation améliore significativement 1’autonomie de I’aéronef, a prés de
3 heures (+ 30% environ), et lui donne une forme et des caractéristiques assez différentes de celles
qui étaient attendues.

AlB|C D E F G H ] 1 K L
1
2 climbl climb2 |climb3 |climbd climb5 cruise
3 initial altitude {m 0 600 1200 1800 2400 3000|{m
4 final altitude 600 1200 1800 2400 3000 3000|{m
5 average altitude 300 900 1500 2100| 2700 3000|m
6 T moyen 2863 2824 2785 2746 270,7 268,75 K
7 P moyen 97771,33552| 90966,6| B4550,5 78505,7881| 728158963 70098,92104|N/m2
8 p moyen 1189686815 1,12217| 1,05763| 0,99596388| 0,93708803 0,508668157 | kg/m3
] Vstall 13,82820095| 14,2381| 14,6672| 15,1144245| 155820006 15,82379502|m/s
10 v 17,97796129| 18,5109| 19,0673| 19,6487519( 20,2566008 25|mjs
11 Dynamic pressure| 192,257608| 192,258| 192,258| 192,257608| 192,257608 283,9587992|N/m2
12 cl 0,666603458| 0,6666) 0,6666| 0,66660346) 066660346 0,451331625|_
13 Cdi 0,017776373| 0,01778| 0,01778| 0,01777637| 0,01777637 0,008148911|_
14 D 137431117 1,37431| 137431 137431117| 137431117 1,506668344| N
15 P 24,70731302| 25,4387| 26,2045| 27,0034892| 278388727 37,66670858 | W
16 El 2,99114E-07|  3E-07|  3E-07| 2,9911E-07| 2,8811E-07 2,16301E-05|
17 b 0,000205421| 0,00021) 000022 0,00022451| 0,00023146 -0,014499925 | _
18 c -0,40389531| -0,4282| -0,45433) -0,4824562| -0,5127682 -1,658106242|
19 A 5,2544E-07| 5,6E-07| 59E-07| 6,2764E-07| 6,6708E-07 0,000353708|_
20 w motor 868,3179156| 894057| 920,934| 949,015463| 978,37397 769,8226656|rad/s
21 @ motor 0,282386342| 0,28238| 0,28239| 0,28238634| 0,28238634 0,068340453|N.m
22 | motor 11 21 21 11 21 5,308516867 |4
23 Vmotor 13,77746472| 14,1285 14,4953| 14,8783287| 152788332 10,88165601 |V
24 Pelec 299,3267592| 306,701 314,4| 322,444904| 330,855496 68,36148215 | W
25 T motor 8,630588476| 8,63058| B63059| B,63058B48| B 63058B4E 1,506668344 N
26 Wy 5,319187463| 547686 5,64151| 5,81352874| 599337462 1,81076E-15|m/s
7 Step duration 0,031333106| 0,03043| 0,02954| 0,02866876| 0,02780848 2,909582465 | h
28 Energy 9,37883718| 18,7121 28,0004| 37,2444563| 464450463 198,8033657 | Wh
29 initial (min) 0| 0,03133| 0,06176] 0,09130708] 0,11887585 0,14778434|h
4 4 » W[ weight Physic . Geometry . étape | Mission . Powerplant ¥ 7 []4

@

Feuille de calcul
Microsoft Excel
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2.1 — Optimisation des dimensions de I'aile :

Les dimensions de 1’aile sont régies par les deux parameétres d’optimisation S,;;. €t cgie, dont le
produit donne la surface de I’aile.

L’outil d’optimisation a calculé cette surface pour que la contrainte de décrochage soit respectée
sans marge. En effet, une marge aurait entrainé une augmentation de la masse a vide ainsi que de la
trainée en vol.

Par ailleurs, le ratio entre les deux parameétres correspond a I’allongement de 1’aile qui affecte la
trainée induite et le poids de I’aile. Bien que ’allongement soit d’environ 6 sur les aéronefs de cette
taille, I’optimisation donne & ce parametre une valeur de 9 et améliore 1’autonomie de 5% environ.
Ce resultat inattendu s’explique par le fait que la pénalité en poids résultant de 1’augmentation de
I’envergure est compensée par un temps de montée plus court pour arriver a 3000 métres en raison
d’une moindre trainée induite.

2.2 — (hoix des profils :

Le choix d’un profil est une opération toujours laborieuse. Les profils sont ici caractérises par leur
trainée zéro-portance et par leur portance maximale qui influencent la trainée totale de 1’appareil,
soit directement pour le premier parameétre, soit en imposant une surface minimale pour le second.

De plus, les performances des profils de I’aile sont trés dépendantes du nombre de Reynold
rencontré. Ainsi, le moindre changement de corde c,;;., d0 par exemple a une modification de la
surface alaire, modifiera les résultats.

2.3 — Choix de la motorisation :

Le choix de la motorisation influe sur plusieurs paramétres de vol : la vitesse de montée, la
consommation en croisiére et le poids a vide.

Un moteur de 200 W de type MN2212 V2 KV780 avec une hélice 8x8 semble a priori un bon
compromis en termes de poids et puissance pour le vol de croisiere. La consommation est alors un
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peu plus élevée que I’optimum mais est compensée par un gain de poids permettant I’emport de
plus de batterie.

Mais I’optimisation conduit a choisir un moteur sensiblement plus puissant qui améliore de 20%
I’autonomie en divisant par deux le temps de montée a puissance maximale.

3 — Caractéristiques d’un outil d’optimisation avancé

3.1 — Couplage avec des outils d’analyse aérodynamique :

Les caractéristiques aérodynamiques des profils d’aile ont été obtenues par interpolation linéaire
entre les résultats obtenus par 1’outil d’analyse aérodynamique X-foil pour 3 nombres de Reynolds
différents.

Par ailleurs, les caractéristiques aérodynamiques 3D de 1’aile (e.g. trainée induite) ont été obtenues
par des formules semi-empiriques.

L’optimisation gagnerait grandement en précision si D’estimation des caractéristiques
aerodynamiques etaient réalisée par des outils d’analyse précis (i.e. Xfoil pour les profils et AVL
pour la forme 3D) pour chaque configuration de paramétres d’optimisation et pour chaque condition
de vol rencontreée.

Un outil d’optimisation permettant le couplage direct avec de tels outils d’analyse est donc
souhaitable.

3.2 — Boucles multiples d’optimisation :

La forme 3D de I’aile est limitée & un trapéze et les profils aérodynamiques ont été choisis dans une
base de données. Une optimisation de forme et de profil répondrait mieux au besoin en améliorant
les performances.

Mais une telle optimisation requiert un nombre plus élevé de parametres, ce qui a pour consequence
d’augmenter exponentiellement le temps de calcul.

Cette augmentation peut étre toutefois limitée si ’outil est capable de traiter des boucles
d’optimisations imbriquées. Ainsi, pour chaque configuration de motorisation envisagée par la
boucle principale, la forme 3D de I’aile est optimisée, et pour chaque forme 3D envisagée, les
formes 2D des profils sont optimisées.

De plus, cette décomposition des calculs facilite la répartition de traitements dans un grand nombre
de coeurs numériques.

Un outil capable de traiter des boucles multiples d’optimisation imbriquées est donc
souhaitable.

3.3 — Couplage avec un outil de simulation :
L’optimisation a été réalisée dans le cas d’une mission type.

Il est toutefois peu probable que 1’avion résultant rencontre exactement cette mission type au cours
de sa vie opérationnelle.
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Afin d’améliorer la polyvalence du drone, il est possible de coupler I’outil d’optimisation avec un
outil de simulation pour qu’il maximise les performances du drone, non pas sur une mission type,
mais sur I’ensemble des missions susceptibles d’étre rencontrées.

Un outil capable de se coupler a la simulation de type Monte-Carlo est donc souhaitable.

Remarque : Le projet GENCAB INDRA de développement d’une plateforme open source
d'optimisation générique hautement distribuée répond notamment a ce besoin.
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