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TECHNOPLANE

Introduction : Projet Mini-Bee

Source : Projet lancé en 2015 par la société Technoplane

Concept : Moyen de transport aérien VTOL low-cost accessible a tout un
chacun

Hybride entre hélicoptere et avion classique

Avantages : maniabilité de I’hélicoptere et vitesse de pointe d’un avion

Architecture : 4 rotors pivotables en bout d’aile et 4 rotors a axe vertical prés du
fuselage

MINniBee HAMZA FOUATIH® Lesser OPEN BEE LICENSE 1.3

Développement :

2 version développées (TRLO et TRL1) et 1 version en cours de développement
(TRL2)

CentraleSupélec
Partenariat avec des écoles d’ingénieurs européennes

Y
Configurations attendues : ‘IFMA

INSTITUT FRANCAIS
DE MECANIQUE AVANCEE

POLITECNICO
DI TORINO

Taxi : vols « Paris-Versailles », vitesse entre 100 et 150 km/h
VIP : vols « Paris-Berlin », vitesse entre 150 et 220 km/h

Air Ambulance : grande maniabilité et taille réduite -> secourisme
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|. Contexte de ’étude

» Objectif : Optimisation de |’aérodynamisme du Mini-Bee sur les différentes
phases de vol

» Etat de [’étude en décembre:
Profil d’aile quelconques
Pas de maquette numérique
Possession d’un nuage de points

Peu de données




|. Introduction : rappel des objectifs

» Evolution du projet:

» Objectif : Optimisation de l’aérodynamisme des ailes du Mini-Bee

» Parametres modifiables :

Distance entre les ailes avant et arriere

Profil des ailes Prise en compte des vortex creé par ’aile
— avant, pouvant perturber [’aérodynamisme de
Angle d’incidence des ailes [’dile arriére

Diedre et fleche

» Approche adoptée : Comparer différents profils d’aile
trouver celui qui génére la portance la plus élevée (Taxi)

Trouver celui qui génere la trainée la plus faible (VIP)



Il. Etude preliminaire
a. Choix des profils

Nombre de Reynolds Re = 5000000 ‘ Tri sur le site AIRFOIL

o __—__‘_‘_h'_"““'—-—-—-_.
g I s e S T
____.__._.—-——-—-—'—'_'_'_'_'_ R
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Profil DAVIS



Il. Etude preliminaire
b. Etude theorique

» Creation d’un fichier Excel calculant :

2 Surface théorique de nos ailes au niveau des extrémités

2 Nombre de Reynolds de notre étude ) o
— Calculs effectués pour différents profils (DA

- Force de portance et de trainée en fonction de:

Angle d’incidence pour la meilleure finesse —

De la vitesse du Mini-Bee




b. Etude théorique

Aile avant Paramétres air Vitesse Portance aile Avant | Portance aile Arrigre
Corde tip CT [m) Epaisseur tip [m] Corde root CT [mbaisseur root [{ Envergure E [m) o air (kgim®| 1204 Reynodls | Vitesse avion (kmlh) Vitezse avion [mis) Portance [N) Portance [N) Trainee AY Trainée AR
1.00Mm 01572 11150 01572 15003 v air (m?1s) 156E-05 i I] I] 0,000 0,000 0.000 0.000
3TE351 20 B 71,330 123,316 0,741 1281
Surface trapéze 5 [m®) Surface net Snet [m®) A ratio root ratio tip 1 753962 40 il 284.000 430,380 322 0.000
15366 15366 08370 01572 01410 EER] 1130973 fi 17 974,704 333,550 417 7223
1507363 a0 22 1021,696 1766,312 7428 12,841
Wetted area Swet (m°) | 3.2919 | Corde moyenl{ 10586 1884354 100 28 1396400 2759.862 11608 20,085
2261345 120 33 2064,750 3569,548 130 22 55l
¥
Profil d aile - DAVIS BASIC E-24 WING AIRFOIL Cz Cx Finesse | angle alpha e 40 & 25 i85 17,33 30523
Re 200000 1246 0.0 F3EG 0076 10 ok Feplie 3015327 60 44 3670,667 6345,864 23292 40,266
00000 ez 0.0 96 30057503 5 b o 3332318 180 a0 1645,688 8031484 23,478 20,362
3763308 200 56 5730417 9915.412 36,333 2,316
1000000 ki LI Lt g 4146539 220 61 6939.855 11997648 44,036 76,129
2000000 1,044 0,00753 137.5434071 TS = = - -
5000000 09377 0,00535 1575966357 7
. iy Paramétres Mini-Bee
Aile arriére Masse [kq| 1200
- - - - Poids [N) 11772
Corde tip CT [m] Epaisseur tip [m] Corde root CT (mbaisseur root [ Envergure E [m]
10033 01572 11350 01572 24918
Portance en fonction de la vitesse Trainée en fonction de la vitesse
Surface trapéze 5 m?) Surface net Snet [m?) I ratio root ratio tip T o
27462 27462 08446 01558 01376 05446 oA '
12000,000 .0
Wetted area Svet (m’) | 56911 | Corde moyennJ 11047 o e :z
E 8000,000 e DAYIE BASIC B-2AWING % dO:CIII =#=[AV|S BASIC B-24 WING
f oo ARFRIL ¥ ARFOIL
Profil d*aile : OaVISBASIC B-24 WING AlRFOIL Cz Cx Finesse angle alpha ¢ P ——— § Hem PU———
Re 200000 12486 00196 B3,557007E7 10 s ARRIL " wom aRFIL
500000 11662 001211 96,30057803 85 000,000 10,000
1000000 11608 0,00343 122 3152237 ] o000 000
2000000 1,044 0,00759 1375434071 75 LI L B
5000000 03377 0,00535 1575966367 7 Vigesse [km/h] Vitesae [kmihi
P o o o o e e o e e s e e e e Ee ma s Em mm
I « Choix entre les trois profils |
I « Calcul du Reynolds 1
I « Calcul de la surface theorique du profil l
I+ Calcul de portance et trainée (AV et AR) |
e oo o o o o o o o e e e e e e e e mm o= o




Il. Etude preliminaire
b. Etude theorique

Etude demi aile avant

Portance aile avant en fonction de la vitesse Trainéee aile avant en fonction de la vitesse

10000 BD
S000 70
3000
60
— 7000 .
£ soo & 5a
E 5000 =S portance Davis AV ﬁ 40 e Trainge Davis AR
5 e —A— portance PW 51 AV Z =0 —& Trainés PWS1AR
3000 ..
e POt ENCE PAW 106 AV 0 e TrAINEE FW 105 AR
1000 o
0 o
0 50 100 150 200 250 0 50 100 150 200 250
Portance aile arriére en fonction de la vitesse Trainée aile arriére en fonction de la vitesse
16000 140
14000 120
. Laoon 100
= 10000 =
g : 3= -
£ @000 . Poqtance Davis AW u —a—Treinee Davis AR
£ 60
5 oo —a—Portance PW S1 A i —s—Trainée PV 51 AR
anoo —i Portance PW 106 AV 40 —s— Trzinée PYW 106 AR
2000 20
0 0
o 50 W0 150 200 250 o 50 100 150 200 250
Vitesse [kmnfh] Witesse [kmfh]

Etude demi aile arriere
Poids = 12000 N (1200 kg)

Portance <= 12000N - Soit 3000N sur chaque demi aile

Possibilité de baisser [’incidence




Génération de la

copie optimisée
de Uaile en

a. Maquette numérique (Catia V5) volumique

CAO surfacique Aile AV de PLACIS Geéneration filaire d’une nouvelle aile

Elements géometriques nécessaire Génerationvolumique ailg
a la reconstruction et arrieré



Ill. Réalisation du modele numeérique

a. Maquette numerique (Catia V5)

Tri selon le nombre de Reynolds

Re = 5000000 avec v = 220 km/h

(davis-corrected-il) DAVIS BASIC B-24 WING AIRFOIL

AifoilTools.com

[-..________ T e

DAWIS BASIC B-24 WING AIRFOIL

Davis basic B-24 wing airfoil

Max thickness 15.9% at 28.6% chord
Max camber 2.5% at 29.6% chord

Max CVCd 157.6 at Re# 5,000,000

Source UIUC Airfoil Coordinates Database

(prandtl-d-root-ns) Prandtl-D root - NASA Preliminary Research Aerodynamic

Design To Lower Drag

AirfoilTools.com

Frandtl-0 ro ot - NAS A Freliminary Research Aerodynamic Design

(pwb1-pw) PW51

AirfoilTools.com

Position

of TiP | Middle Chord

(m)

Wing Chord
(m)

NASA Preliminary Research Aerodynamic Design
To Lower Drag (PRANDTL-DY) glider root airfoil
Max thickness 12% at 30.9% chord

Max camber 3.5% at 37.1% chord

Max CVCd 128.5 at Re# 5,000,000

Source NASA

Peter Wick. Airfoil for plank model gliders.
Max thickness 8.9% at 27.5% chord
WMax camber 1.4% at 27.5% chord

Max CVCd 119.9 at Re# 5,000,000
Source RC Groups

1,0001 3,4207 1,1150

Ll 1,0093 4,553 1,1950

Positio Positio
n of Root n of
Middle Chorde Root
Chord (m) Chord
1,9204 1,2622 0
2,3165 1,3296 0

Tableau des parametres des ailes

e ————

Name = DAVIS BASIC B-24 WING AIRFOIL

Chord = 100mm Radius = 0mm Thickness = 100% Origin = 0% Pitch = 0°

Open full size plan in new window

CSV file of coordinates

Restore defaults

Open paginated plan in new window for multi page printing

SVG image as text file
Download PDF file

Airfoil
Chord (mm)
Radius (mm}

Thickness (%)
Origin (%)

Pitch (degrees)
Halo (mm)

Halo (mm)

Colour

Line thickness (%)
Reverse

Data box

Camber line

X grid (mm)

Y grid (mm})
Paper width (mm})

Paper height (mm}

davis-corrected-il - DAVIS BASIC ~ Choese from database st or add you own

100

0

100

0

0

0

0

airfoils here.

Chord width in milimetres. (1 inch = 25 40mm})
Radius of camber in milimetres, Zero for no
curve

Thickness adjustment.100% is normal thickness.
50% is half 200% is double

Adjust the position of the origin &.9. 50% is mid
chord

Pitch or angls of attack. 180 flips the plot
Line parallel to airfoil for wing covering or jig
Negative values ars external, positive internal

Second line paraliel to airfoil as above

Colour

100

OoEO

10

10

280

180

- Colour palette or black & white
Scale the line thickness (10% to 500%)
Plot a mirror image
Print the airfoil data on the image
Show camber line on image
X grid size in milimetres.
* grid size in millimetres

Used for printing plan. A4 landscape approx
280mm

Used for printing plan. A4 landscape approx
180mm

Génération de la
copie optimisée
de Uaile en
volumique

Copie des points
caractérisant le
profil de ’aile sur
Excel (2D)



Génération de la

lll. Réalisation du modele numerique copie optimisée

de Uaile en
surfacique

a. Maquette numerique (Catia V5)

1 * Point du profil importer dans Excel I Copie d’e§ points
1 + Utilisation de la macro DASSAULT | caracterisant le
I = Modifications pour [’utilisation des profils _! profil de Uaile sur

Excel (2D)

Génération du
profil 2D sur Catia
V5

COLLER QUE LES COORDONNEES DES POINTS !!!

Elements géomeétriques aile avant et arriere

UserInfo | X | |
Type in the kind of entities to create (1 for points, 0K | |
2 for points and splines, 3 for points, splines and |

loft): Annuler | |
|
.

Géneration des profils



Génération de la

copie optimisée

de Uaile en
a. Maquette numerique (Catia V5)

surfacique

Copie des points
caractérisant le
profil de Uaile sur
Excel

Mode d'instanciation : Instanciation en 1 seule étape

[Aprés:  + Corps principal

iennes valeurs Nouvelles valeurs

Spline.11
Plan xy
Point.385

Génération du
profil 2D sur Catia
V5

Instanciation de modele

Génération du profil DAVIS avant et . .
arriere Génération de la

CAO du profil



Ill. Mise en place des modeles nhumeériques

b. Simulations aérodynamiques (Ansys Fluent)

» Modele géométrique

Raotat Rotatel
Preserve Bod Mo

Bodie: 1

Axis Definiti Components

FD&, ¥ Component |1
FD7, ¥ Component |0
FD§, Z Compaonent |0
FD10, X Coordinate |0 m
FD11, ¥ Coordinate |0 m

Importation de la
géomeétrie (STEP)

FD12, Z Coordinate |0 m
FD9, Angle TE

Rotation de |’aile a
I’angle voulu

(] —
E----‘,@ Az pwl06 bout aile avant 5m 10,57

@ Fluid Flow (Fluent)
ﬁ Mesh
@ setup
% Solution
) Results

<

[~ T T R T O

[ "D

' JRNIANIAN

‘,,‘4. K¥Plane
‘,;4. Z¥Plane
oy 7 YZPlane

‘,@ Importl
- omlll Rotatel

vy Planed

8 Enclosure?

. M Slice2

- %8 4 Piéces, 4 Corps

Génération du c
d’air autou



b. Simulations aérodynamiques (Ansys Fluent)

Modeéle geometrique 4 N\

Attention a la définition du domaine

Etude de convergence préalable nécessaire, sinon :

» Apparition d’effets de bords (domaine petit)

« OU temps de calculs trop longs (domaine trop
grand)

Domaine trop petit Domaine trop gra
Effets de bords Temps de calculs imp



Project
_ : . = @ Model (A3)

%% Fluid Flow (Fluent) -, Geametry

= By, 2k Coordinate Systems

E ----- [i] Mamed Selections
........ ./li] Velodity_inlet

l1l. Mise en place des modeles numériques <
& Solution v /B Sym_top
&

b. Simulations aérodynamiques (Ansys Fluent) 2 @ Resit &L, - @ St

-------- .,&] Pressure_outlet

- A Sym_tbot
b AT Wall_wing

Details of "Mesh” a

» Maillage

[=1| Display | Deetails of "Inflation” - Inflation
Display Style Body Color
| Scope
Defaults
= au Scoping Method | Geometry Selection
Physics Preference | CFD
Geometry |1 Body
Solver Preference |Fluent =I| Definition
Relevance 100
- Suppressed Mo
S’mmg? Boundary Scoping Method | Named Selections
Inflation . Boundary Wall_wing
Mesl_lmg § Inflation Option Smaoth Transition
Symmetry_fuselage Patch Conforming Options Transition Ratio Default (0,272)
- Patch Independent Options I Li 40
\ / Pressure_outlet Advanced EXMUM Layers
Growth Rate 11
“\‘ & D Inflation Algorithm Pre
~a Statistics

+—— Symmetry_top

| . ‘\’;‘f) - ' |
N
| ’ +—— Symmetry
Velocity inlet ——» - 4
\ | i
\ |
1

Relevance
Symmetry_bot 1 1 1 S
T T I o
-100 0 100

Création des sélections Maillage des zones non
nommeées spécifiques

Permet de définir le maillage en Pertinence = 100
couche limite, les parameétres (assurer une bonne
d’entrée et récupérés. résolution du maillage)



lll. Mise en place des modeles numeriques

b. Simulations aérodynamiques (Ansys Fluent)

» Configuration

Modeéle d’écoulement:
Pressure-based :air supposé incompressible)

Stationnaire

Viscous- Turbulent k-epsilon : modéle d’écoulement turbulent le plus simple de
Fluent

Conditions limites :

Vitesse d’entrée (velocity_inlet) a la vitesse souhaitée smmety fdoge | N
S | o<
S A e
| \\ 4—3— Symmetry
Velocity_inlet —I”:u H

| -~ ""'gymmetry_bot




b. Simulations aérodynamiques (Ansys Fluent)

Solution

1) Vérification de la
validité des résultats

2) Extraction des
données sur les forces

3) Visualisation des
phénomeénes sur CFD
Post ou Paraview

Convergence des résultats : courbe des résidus

Valeur de Y+ : paramétre traduisant la finesse du
maillage en couche limite (Y+ < 300 pour un
écoulement turbulent)

Solide Axe Force
Forges - Direction Uectdd (8 8 1)
. Coefficients
Pressure Uiscous Total Pressure
1430.8682 -1.15220082 1429716 1.94481191

L4L430.8682 -1.1522802 4429716 1.9441191

%  Fluid Flow (Fluent)

1] o m o Ll 50 mw .0} L} 100

Iterations

Coefficient

1

Uiscous Total
-8.88858554753  1.9436135

-0.00085055475 1.9436135

-«

velocity

79.7

-60




IV. Exploitation des résultats

a. Premieres simulations

» Validité des résultats obtenus ?

» Résultats comparables ?

» Démarche adoptée
- Choix d’un domaine fluide

- Comparaison a la théorie




IV. Exploitation des résultats

a. Premieres simulations

» Validation d’un domaine fluide [ studyofthedomain'sconvergence |
Wing airfoil [pws1 |
» Influence sur les résultats X companent{m) 2
¥ component (m) 4| 8 10
Z component (m) il
> Temps de CalCUlS long Lift of the front wing [N) 1362,98 1365 13674
Lift of the rear wing [N) - 2518,54 2524,15

» Choix d’un domaine unique
(10m*10m*5m)

Pression extremité aile PW51




IV. Exploitation des résultats

a. Premieres simulations

» Comparaison a la théorie

» Comportement d’une aile d’avion

Pression extremiteé aile PW51



IV. Exploitation des résultats

a. Premieres simulations

Simulated and theoretical lift for different lengt

» Comparaison a la theorie 14000
12000 o
. 10000 .
» Influence des parametres e N
z 8000 i
5 6000 —
PW106 airfoil - Lift as a function of the 4000 | ¥
incidence angle (Front wing) o
2000
8000 .
7000 1500 2500 3500 4500 5500
Z 6000 Length of the wing (mm)
~ 5000
4000
3000
3 5 7 9 11 13 15

Angle of incidence (degrees)




IV. Exploitation des résultats

a. Premieres simulations

» Influence de la zone rotor

» rotor avant dans le prolongement de ’aile
» Améliore les caractéristiques de l'aile

» Rotor arriere devant U’aile a ’avant de Uaile

» Possibilité de re-travailler la géométrie de ’aile arriere

Vol Taxi

Speed (m/s)

28 44

Angle of incidence (°)

6,25 5,75

Relevance

100| 100

Number of inflation layers

30 30

Inflation ratio

11 , 1,1

Number of iterations

700| 700

Lift (N)

451,45 710,67

Lift coefficient

0,94 0,6

Drag (N)

166,56 356,45

Drag coefficient

0,35 0,3

Lift-to-drag coefficient

2,68571429 2| 2,

Y+ max

70 80

Pression sur la zone rotor PW51




IV. Exploitation des résultats

a. Premieres simulations

» Influence de la hauteur du rotor sur l'aile avant

PW51 airfoil - Lift as a function of the PWS5 airfoil - Drag as a function of the PWS51 airfoil - Lift-to-drag coefficient as a
rotor's height rotor's height function of the rotor's height
2200 750 3
730 o 295
210 710 § 29
2000 690 £ 285
—_ 7]

= 1900 Z 670 & 28
o 650 » 2,75
5 1800 5 630 L a7
1700 610 g 265
590 £ 26
1600 <70 ~ 2,55
1500 550 25

55 65 75 85 95 105 50 60 70 80 90 100 55 65 75 85 95 105

Height of the rotar (mm) Height of the rotor (mm) Height of the rotor (mm)

Choix de garder une hauteur de 60mm (parametre de la CAO)

Meilleur finesse



IV. Exploitation des résultats
b. Simulation des différents profils d’aile (PW 51)

Pressure
Contour 1 [Pal

CEER.

Pression aile avant PW51

Lift according to the speed (PW51)

100 120 140 160 180 200 220 240
speed [km/h]

TERNN s

Pressure Pressure
Contout 1 [Pa] Contour 1 [Pal

Pression aile arriere PW51

Drag according to the speed (PW51)

g Front wing
g Rear wing
g Taital wing

100 120 140 160 180 200 220 240
Speed [km/h]

Vitesse aile arriere PW51

Trainée avant < Trainé
Portance avant > Por




VI. Mise en place des modeles numeriques
b. Simulation des differents profils d’aile (DAVIS)

Paramétrage optimal : angle d’incidence de 7°

Davis airfoil - Lift as a function of the velocity Davis airfoil - Drag as a function of the velocity
(Front wing) (Front wing)

4500 1200

4000 1000

3500 __ BOD
% son0 =
e ) ) &S00 . .
= 2500 =& Taxi configuation 5 =—8—Taxi configuration

2000 el 1P CONfiguration a0 el I cOMfigUrEtioN

1500 200

1000 o

oo 140 180 240 S0 140 180 240
Speed (km/h) Speed (km/h)

~  Portance non suffisante pour la configuration Taxi (en supposant : Fportance_AR = Fportance_AV)

~  Tendance étrange des courbes :
Portance et trainée proportionnelles a la vitesse au carré -> Théoriquement : courbe sous forme parabolique

Sources d’erreurs ? -> changement d’ordinateurs (différents maillages selon les ordinateurs) ?




VI. Mise en place des modeles numeriques

>

2,5

1,5

0,5

b. Simulation des différents profils d’aile (PW106)

Portance et trainée proportionnelles au carrée de la vitesse

variation de laportance en fonction de Portance trainée et finesse
l'incidence 9000 -8
8000 L7
7000 6
. —_—
. < 00 5
Y i 0 P
) ® o §4000 4 "GE) —0—lift v=61m/s
° ¢ 2 3000 - 3%  —e—dragv=61m/s
° Ov=61m/s 2000 2 —e— finesse
° ov-42m/s 1000 B
0 0
0 5 10 15 20
incidence (degrés)
0 5 10 15 20
Incidence

Portance non suffisante a faible vitesse, intérét d’une incidence forte (9°,10°)
Profil présentant une finesse proche de celle observable sur des avions de méme taille

Piste: Augmenter la voilure mais nuit au décolage




IV. Exploitation des résultats

c. Comparaison des résultats

\

Lift of the total front wing according to the speed Drag of the total front wing according to the speed
16000 25040
14000
2000
12000
. 10000 E 1500
= i .
£ 8000 el D5 i T & et D115 21 PO
- 5 1000 e PV 1. i
6000 et P51 i
. g P 06 i
4000 sl P 06 2 —
2000

100 120 140 160 180 200 220 240

Speed [km/h]

100 120 140 160 180 200 220 240

Speed [km/h]

Portance en fonction de la vitesse

> Vol TAXI mm=====)  Privilégier la portance =)
> VolVIP mmmmmmm)  Moins de trainée possible )



c. Comparaison des résultats

turb_kinetic_enef

442

Energie cinétique de turbulence PW51 et DAVIS

Vitesse PW51 et DAVIS

Assemblage PW51:
* V=61m/s
» Angle d’incidence= 5,75°

> Portance = 7377 N
> Trainée = 1454,2

Assemblage DAVIS:
* V=61m/s
* Angle d’incidence=7,5"

» Portance = 10
» Trainée = 18



IV. Exploitation des réesultats

Annexe

» Simulation Fluent du fuselage seul (3D)

B g - pressure
2.18e+003 |2000

1000

Pression fuselage

Turbulence fuselage

» Il reste optimisable
» Hors axe principal de ’étude

» Manque de temps pour prise en main de la CAO

Vitesse PW51 et DAVIS

-~

Valeurs aérodynamiques
relevées

Fportance = 379,5N
Ftrainée = -418,8N

Géomeétrie améliorable pour
une plus grande efficacité

.




Conclusions et pistes de travail

>

» Validation de résultats théoriques

>

Pistes de travail

>

>
>
>

Taxi PW106

VP ) Pws

Choix de profils:

Découverte de la portance partie rotor avant

Optimisation du fuselage
Possibilité d’améliorer les résultats en jouant sur la fleche et le diedre (Stabilité en vol)
Optimisation de ’aile arriere (géométrie, CAO) pour nouvelles simulations
Simulations avec assemblage



