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Introduction 

 
 
 Le réchauffement de la planète est une réalité, le monde entier en a 
conscience. Portées par cette vague, les énergies renouvelables connaissent un 
succès grandissant et deviennent peu à peu accessibles à la population. 
Ainsi, géothermie, chauffage solaire et éoliennes entrent peu à peu dans notre 
quotidien. 

Cette « mode » gagne peu à peu les loisirs et on a déjà assisté à des courses 
de voitures solaires, grandeur nature comme lors du Shell Eco Marathon et surtout 
lors du World Solar Challenge ou en modèle réduit, comme le Défi Solaire qui réunit 
chaque année à la Cité de l’Espace de plus en plus de concurrents venus de tous 
horizons. 
 
 Ainsi, le club Modélisme de l’INSA, qui a déjà participé à de nombreuses 
reprises au Défi Solaire, a entrepris de concevoir et de fabriquer un avion solaire. 
Et c’est dans ce cadre que nous avons inscrit ce projet pluridisciplinaire. 
 
 Il existe déjà des prototypes de ce genre, dont le plus connu est le Pathfinder 
de la NASA, qui a une envergure de 30 mètres pour un poids de 221kg. 
 

Le but de notre projet pluridisciplinaire est donc de concevoir un avion solaire 
en aéromodélisme dont le but est de voler le plus longtemps possible (quelques 
heures et dans l’idéal, d’avoir une autonomie infinie). Les avions actuels ont une 
autonomie d’une vingtaine de minutes. 
 
 Cela passe par deux étapes majeures que nous allons développer ci-après. 
Tout d’abord, il nous faut choisir la forme générale de l’avion, à savoir s’il aura une 
forme « classique » (ailes, fuselage, empennages) ou plutôt une forme d’aile volante 
ou encore une forme canard (ailes à l’arrière et empennages à l’avant). Puis il nous 
faut déterminer un profil d’ailes.  
Enfin, cela nous donnera les données essentielles pour le dimensionnement des 
éléments structuraux de l’avion. 
 La partie électrique de l’avion (gestion de l’énergie et choix des éléments 
propulseurs) est effectuée par le club Modélisme. 
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I - Cahier des charges 
 
 Etant donné que nous fabriquons un avion, le poids doit être minimum afin 
d’avoir une faible consommation et donc une autonomie de vol la plus grande 
possible. 
 De ce fait, les matériaux utilisés doivent être les plus légers et résistants 
possible. Nous utiliserons donc des matériaux composites dans la mesure du 
possible.  
 
 Etant donné que ce projet est réalisé en collaboration avec le Club Modélisme 
de l’INSA qui possède déjà des cellules solaires, leurs dimensions sont déjà fixées : 
100x100mm.  
 Afin d’obtenir le meilleur rendement en terme de production d’énergie, à la 
tension de 8V définie par la batterie tampon, le nombre optimal de cellules est 21.  
De plus, il ne faut évidemment pas leur faire ombre et afin de ne pas dégrader le 
profil aérodynamique, elles seront disposées à l’intérieur des ailes, l’entoilage de 
celles-ci étant transparent. 
 
 Enfin, le coefficient de sécurité est fixé à 4. 
 
 
 
 1 – Choix de la géométrie et du profil 
 

1. Choix de la géométrie 
 
 L’avion doit avoir une forme « originale ». Comme on l’a vu, des avions 
solaires existent déjà et le Club Modélisme voudrait s’en démarquer. 
 La géométrie doit minimiser la puissance nécessaire au vol de l’avion, tout en 
prenant en compte le poids des cellules solaires. 

Il doit bien sûr être léger et avoir assez de surface pour accueillir les cellules. 
 Enfin il doit pouvoir être construit avec les moyens dont dispose le club 
Modélisme de l’INSA. 
 

2. Choix du profil 
 

Le profil des ailes doit répondre à plusieurs spécifications. 
Son épaisseur doit être assez importante afin de permettre d’accueillir les 

cellules solaires. 
Il doit être conçu pour voler à de faibles vitesses. Le but du projet n’est pas 

d’en faire un avion de voltige.  
Enfin, le profil d’aile doit être un très bon compromis entre une portance assez 

importante et une traînée la plus réduite possible, donc une finesse la plus grande 
possible. 
 

  



PPD - Avion solaire 
BLATTES Damien -  STEINER Valériane 

5 

2 – Les longerons centraux, éléments structuraux de  première 
importance 
 
 Les longerons sont les pièces maîtresses de la structure de l’avion : ils 
traversent l’avion sur toute son envergure.  

Usuellement, on trouve deux longerons sur les avions : un travaillant en 
compression (souvent sur l’extrados) pendant que l’autre travaille en traction (sur 
l’intrados).  

 
 
 

 
 
De par les contraintes imposées par les panneaux solaires (situés sur le haut 

de l’aile et refusant tout ombre), le longeron devra être unique et situé sous les 
cellules. 
 
 
 

 
 
 Le longeron devra supporter :  

- le moment fléchissant induit par la portance et le poids de l’avion 
- les accélérations de vol : de 3 à 4 fois son poids. 

 
C’est ce longeron qui sera plus particulièrement calculé au cours de ce projet. 
 
 

3 – Le bord d’attaque 
 

 Devant résister non seulement à la flexion de l’aile mais aussi et surtout aux 
chocs des atterrissages et du transport, il est constitué d’un jonc carbone de 
diamètre 3mm. 

 
 
4 – Les longerons de fixation des ailerons (faux bo rd de fuite) 

 
 Ces éléments sont les derniers éléments assurant la résistance en flexion de 
l’aile. Ils doivent être en bois afin d’accueillir les charnières d’ailerons, ils seront 
classiquement en balsa.  
 
 

Longeron unique Cellule solaire 

Longeron de compression Longeron de traction 
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II - Choix de la géométrie et du profil 
 
 1 – Choix de la géométrie 
 
 La puissance nécessaire au vol d’un avion est donnée par : 
 

��
�

�
��
�

�
+= )sin(

1..
a

h f
Vgm

P  

 
Avec : 
P  = puissance (W) 
m = masse de l’avion (kg) 
g = constante de gravité (9,81m.s-2) 
V = vitesse de vol (m.s-1) 
f = finesse (sans unité) 
a = angle de montée 
h = rendement du groupe motopropulseur (moteur et hélice) 
 

 Il apparaît que pour minimiser la puissance, il faut minimiser le quotient
f
Vm.

. 

Le rendement du groupe motopropulseur n’est pas pris en compte dans cette étude. 
 
 L’avion doit donc répondre à ces 3 critères : masse et vitesse faibles, finesse 
importante.  
L’idée première est de prendre comme modèle un planeur classique et le modifier 
pour y ajouter un moteur et les cellules solaires. Cependant cette solution, bien 
qu’éprouvée, nécessite la construction d’un fuselage en matériaux composites 
difficile sans matériel adéquat (étuve, pompe à vide…).  
 
 
 Nous avons donc recherché une géométrie différente, plus simple à 
construire, mais tout aussi performante en terme de puissance consommée. Cette 
recherche a été menée à l’aide du logiciel XFLR-5, qui est en fait l’agrégat de deux 
logiciels, Xfoil (Mark Drela, MIT), une soufflerie numérique qui analyse les profils, et 
Miarex (Matthieu Scherrer, ENSAE) qui discrétise et analyse une aile dans la 
globalité. 
 C’est ainsi que nous avons recherché une formule aile volante, qui, bien que 
moins performante aérodynamiquement, permet un gain de poids du fait de 
l’absence de fuselage et d’empennage arrière. 
 

En général, un avion classique, pour être stable, a besoin d’un empennage 
horizontal « déporteur » afin de contrer le couple de l’aile (cm) et maintenir son 
incidence. 
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Sur une aile volante, c’est le profil aérodynamique qui donne cette stabilité, en 
étant « déporteur » sur sa partie arrière, relevée. Son couple à incidence nulle (Cm0) 
est négatif. 
 
 
 

               
   Vol à plat  Vol cabré : le poids ramène l’aile à 

plat 
 
 
 

Cependant ces profils dits « autostables » sont moins performants que les 
profils classiques utilisés sur les planeurs, en terme de finesse. 
 
 
 

L’idée a donc été de faire une aile volante hybride avec une zone centrale 
autostable et les extrémités dotées d’un profil classique.  

XFLR-5 nous a permis de faire de nombreux modèles pour dimensionner la 
zone autostable et les extrémités, afin d’assurer la stabilité de l’aile. Cette stabilité est 
donnée par le déplacement du centre de poussée en fonction de l’angle d’incidence 
(si l’aile est cabrée, le centre de poussée doit reculer derrière le centre de gravité afin 
de ramener l’avion à plat).  

Aussi appelée marge statique, cette valeur est définie en pourcentage de la 
distance entre le centre de gravité et le centre de poussée sur la corde moyenne de 
l’aile. Elle doit être comprise entre 5% et 10% pour avoir une machine « saine » à 
piloter, ce fut un critère majeur de la conception.  
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Ainsi nous avons trouvé cette géométrie :    

  
Image d’écran XFLR-5 

 
Quand on compare les performances d’un planeur classique avec cette aile, on voit 
que malgré une vitesse plus grande et une finesse plus faible, la puissance 
nécessaire est quasi-identique, et ce, grâce à la masse plus faible. 
 

 
Puissance     Finesse 

(Alpha=angle d’incidence) 
 

La masse totale de l’avion a été estimée à 800 grammes en comparaison 
avec des modèles existant de dimensions équivalentes. Cette valeur a été vérifiée en 
faisant un bilan de poids sur les éléments embarqués (moteur, 
récepteur, servocommandes, batterie, cellules solaires..) : nous obtenons une masse 
de 450gr, dont 300gr de cellules solaires. Cela nous laisse 350gr pour la structure de 
l’aile. 
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2 - Choix du profil 
 

En règle générale, le choix d’un profil aérodynamique est dicté par la vitesse 

et la taille de l’avion (le nombre de Reynolds 
m

r VL
=Re �  vitesse*corde de l’aile) et 

par la résistance structurelle des ailes. Un profil fin étant plus performant mais moins 
solide qu’un profil épais, il faut trouver un compromis. 
 
Dans le cas de l’avion solaire, l’épaisseur a été définie par la dimension des cellules, 
mais aussi et surtout par le retrait de l’entoilage thermo rétractable, entre deux 
nervures espacées de 100mm. Ce retrait a été déterminé expérimentalement. 
 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Le profil choisi (AG03 épaissi à 10%) est un profil adapté aux faibles nombres de 
Reynolds, qui, selon les courbes caractéristiques (polaires) données par XFLR-5, est 
le plus performant en finesse, avec l’épaisseur trouvée. 

 
 
Le profil de la zone autostable est issu d’un profil autostable très courant (Eppler 
186) qui a été adapté aux faibles nombres de Reynolds en l’amincissant et en 
épaississant le bord d’attaque. Cette modification a été réalisée et validée, sous le 
même logiciel. Le nouveau profil s’avère plus performant que l’original, adapté aux 
vitesses plus grandes. 
 

 
 
 

Retrait de 3,5mm 
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III - Simplifications de calcul et limites de l’étu de 
 

Nous considérons que les éléments structuraux d’un tel avion sont le longeron 
principal, les longerons de fixation des ailerons et le bord d’attaque de l’aile. Le 
revêtement est en effet composé de plastique thermo rétractable et participe peu à la 
tenue en flexion de l’aile (mais beaucoup en torsion). 
 

 
 

On ne prend en compte que les déplacements dus aux moments de flexion : 
en effet, la longueur de la poutre étant très grande (plus de 1m de longueur pour un 
diamètre extérieur de moins de 10mm), on peut négliger les efforts normaux et 
tranchants. 

Sur un avion, le moment de flexion subi par les ailes est créé par la 
portance et le poids. 
 
 La portance est considérée comme étant constante sur toute l’envergure de 
l’avion, de même que la traînée. 

 
 
 

Répartition réelle de la portance  Répartition simplifiée de la portance 
 et du poids 

 

 
Répartition réelle de la traînée Répartition simplifiée de la traînée 

 
 
Enfin, le problème est symétrique tant au niveau de la géométrie que du 

chargement, on ne prendra donc en compte que la moitié de l’avion lors de sa 
modélisation.  

Bord d’attaque 

Longeron principal 

Longeron secondaire 
(fixation des ailerons) 
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IV - Matériaux utilisés 
 

Comme nous avons dit plus tôt, afin d’alléger au maximum la structure de 
l’avion, nous avons utilisé des matériaux composites ou du bois pour les longerons. 
 
 1 – Les longerons de fixation des ailerons 
 

Les longerons de fixation des ailerons sont en balsa, comme nous l’avons 
spécifié dans le cahier des charges. Et cela pour plusieurs raisons. 

 
Tout d’abord, le balsa est un bois léger : sa masse volumique est comprise 

entre 100 et 190kg/m3. Ainsi, le poids de ces longerons n’est pas un problème et 
nous pouvons nous permettre de mettre une section pleine (les sections creuses en 
balsa n’existent pas pour de telles dimensions). 

 
Ensuite, ce matériau est plus facile à mettre en œuvre. Ces longerons devront 

en effet contenir les charnières entre les ailes et les ailerons et soutenir ces mêmes 
ailerons. 

 
Enfin, ce longeron ne supporte pas de gros efforts comme c’est le cas pour le 

longeron central et les caractéristiques mécaniques du balsa sont suffisantes pour 
cette application. 

 
D’après Matériaux composites de Daniel GAY du Laboratoire de Génie 

Mécanique de Toulouse, Ebalsa = 4 000 MPa. 
 

 
 2 – Le longeron central et le bord d’attaque 

 
Outre le bois, les matériaux composites représentent aussi un bon compromis 

entre faible poids et bonnes caractéristiques mécaniques. 
 
On trouve certains de ces matériaux composites dans le commerce car ils 

sont destinés à la fabrication des cerfs-volants. On trouve majoritairement des joncs 
et des tubes en fibre de verre ou en carbone. 

 
Parmi ces deux matériaux, le carbone est le plus performant : masse 

volumique la plus faible (1530 kg/m3 contre 2080 pour le verre) et module d’élasticité 
le plus grand. 
 Le longeron central et le bord d’attaque sont donc en stratifié carbone / 
époxyde très probablement à 60% de fibres en volume. 
 
 Les caractéristiques de ce matériau (module d’élasticité de la fibre, orientation 
des fibres, …) ne sont pas spécifiées. Or, grâce à ces informations, nous aurions pu 
déterminer les caractéristiques globales du matériau. 
Nous avons donc du mettre au point un banc de mesure afin de mesurer le module 
d’élasticité du matériau sur un tube de carbone de section 6,0 x 4,2 de longueur 
160cm : 



PPD - Avion solaire 
BLATTES Damien -  STEINER Valériane 

12 

 
 

 
 
On sait que : 

IE
LF

y
.3

. 3

=  

donc 

yI
LF

E
.3
. 3

=  

 
avec : 
F  = force appliquée au point d’abscisse x 
L = distance entre l’encastrement et x 
I = moment d’inertie et  

411
44

10.8342,4
64

)(
m

dD
I -=

-
P=  

y = déformée au point d’abscisse x. 
 
 On a obtenu les mesures et résultats suivants : 
 

 
Moment 

quadratique Longueur Poids 
appliqué 

Force 
appliquée Déformée Module 

d'élasticité  
Unités m^4 m kg N mm MPa  

Cas 1 4,83428E-11 1 0,05 0,4905 45,5 74 331  

Cas 2 4,83428E-11 1 0,1 0,981 90,5 74 742  

Cas 3 4,83428E-11 1 0,2 1,962 180,0 75 157  

     Moyenne  = 74 744 MPa 
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 Cette valeur de E est tout à fait correcte. Les tubes en carbone les plus 
performants atteignant environ 80 000 MPa de module d’élasticité. 
 
 Les autres caractéristiques du matériau nous ont été données par la 
littérature. A partir des tables du livre Matériaux composites, nous avons pu en 
déduire que notre matériau avait environ 50% de plis à 0°, 40% de plis à 90° et 10% 
de plis à +/- 45°. 
 

Les caractéristiques mécaniques de notre matériau sont donc : 
 

Module d’élasticité 74 744 MPa 
Coefficient de Poisson 0,3 

Contrainte maximale admissible en 
traction 

448 MPa 

Contrainte maximale admissible en 
compression 

-621 MPa 

 
 
 Notre matériau est alors complètement défini pour un chargement en flexion. 
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V - Calcul des éléments structuraux 
 
 Le choix de la géométrie et du profil de l’avion nous a donné les efforts 
extérieurs appliqués sur l’avion pour différentes configurations (angle d’attaque, 
vitesse, …). Toutes ces valeurs nous ont été fournies par le logiciel XFLR-5, décrit ci 
avant. 
 
 Afin de dimensionner les éléments structuraux de l’avion, nous avons utilisé 
un logiciel d’analyse par éléments finis : IDEAS. 
Ce logiciel nous a permis de modéliser les éléments structuraux (le longeron central 
mais aussi le bord d’attaque et les longerons de fixation des ailerons), d’y appliquer 
les efforts donnés par le logiciel XFLR5 et de calculer les déplacements et les 
contraintes dans différentes sections. 
 
 
 1 – Modélisation 
 
 Comme nous l’avons dit précédemment, nous ne modélisons que la moitié de 
l’avion, le « problème » étant symétrique. 
  
 Les différents longerons sont modélisés par des éléments à une dimension de 
type « poutres ». En effet, ces éléments structuraux sont très longs par rapport à leur 
section. De plus, ils travaillent principalement en flexion. 
 
 Nous ne modélisons pas les autres éléments car ils ne participent pas à la 
rigidité de la structure (en particulier à la rigidité en flexion). 
 
 Nous obtenons donc le modèle suivant : 

 
Structure en poutres, vue de dessus 

 
 Le longeron central et les longerons de fixation des ailerons sont dans le 
même plan. En revanche, le bord d’attaque est dans un plan décalé de 3mm en 
hauteur. Ces dimensions nous sont données par le profil de l’aile. 
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 2 – Maillage 
 
  1. Les longerons 
 
 Le maillage a été fait de façon à pouvoir modéliser les nervures : les nœuds 
sur les différents longerons doivent être alignés et placés entre chaque rangée de 
panneaux solaires. 
 
 Etant donné qu’on travaille avec des éléments poutres, la longueur des 
éléments n’a pas une grande influence sur le résultat. Avec un faible nombre 
d’éléments (moins d’une vingtaine par mètre), nous arrivons à retrouver des mesures 
expérimentales avec une précision de l’ordre du demi millimètre ! 
 Nous avons donc défini un seul nœud entre chaque nervure. 
 
  2. Les nervures 
 
 Les nervures ont été modélisées par des éléments rigides. En effet, ces 
éléments, en balsa dans la réalité, ne sont là que pour donner son profil à l’aile. Les 
différents efforts venant du revêtement sont transmis directement au longeron 
central. 
 
  

 
Maillage de la structure, vue de dessus 

 
 Les astérisques rouges représentent les nœuds, tandis que les lignes vertes 
représentent les poutres et les éléments rigides. 
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 3 – Les conditions aux limites 
 

Afin de recréer les conditions de symétrie, nous avons bloqué les nœuds 
intérieurs des longerons autant en translation qu’en rotation. 

 
Le poids du groupe motopropulseur (récepteur, batterie, moteur, hélice) est 

modélisé par une force unique située en avant du « fuselage ». 
 

 Le longeron étant situé au niveau du centre de poussée, la portance et la 
traînée sont donc directement appliquées sur les nœuds du longeron. 
Ces données, on l’a vu, nous été fournies par le logiciel XFLR-5. Or, étant donné que 
nous ne pouvions pas importer ces données très précises dans le logiciel IDEAS, 
nous avons été contraints d’approximer ces valeurs.  
Nous avons considéré que la portance était constante sur toute l’envergure de l’avion 

et nous avons donc appliqué 
noeudsdeNombre

globaleceporladeteRésul
p

__
_tan___tan

=  dans la 

direction +z
�

 à chaque nœud du longeron central. 
 
De même, nous avons considéré que la traînée était constante et nous avons donc 

appliqué 
noeudsdeNombre

globaletrainéeladeteRésul
t

__
____tan

=  dans la direction -y
�

 à chaque 

nœud du longeron central. 
 

 Résultante globale Résultante nodale 
Portance 0,8 *9,81/ 2 = 3,92N 3,92 / 15 = 0,26N 
Traînée 0,4 / 2 = 0,2N 0,2 / 15 = 0,013N 

Valeurs valables pour le vol en palier (voir « Cas de charges ») 
 

En revanche, le poids réparti des cellules et de la structure est appliqué au 
milieu de l’aile. Il nous a donc fallu créer des nœuds appartenants aux nervures, afin 
d’y appliquer le poids des cellules et de la structure. 

Le poids d’un panneau solaire soutenu par la structure environnante a été 
estimé à 20 grammes grâce à une maquette. Ainsi, à chaque nœud médian 
appartenant aux éléments rigides, a été affectée une masse en fonction de son 
abscisse.  

 
Application des conditions aux limites sur la structure 
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 4 – Cas d’études 
 
 Nous avons étudié plusieurs géométries du longeron central et deux cas de 
charges : le plus favorable (vol en palier) et le plus défavorable (ressources). 
Comme nous l’avons dit dans le cahier des charges, nous voulons un coefficient de 
sécurité de 4 au minimum. 
 
  1. Géométries étudiées 
 
 Nous avons fixé la taille du bord d’attaque à un jonc carbone/époxyde de 3mm 
de diamètre. Ceci est largement surdimensionné pour le vol, comme nous le verrons 
plus loin. Ce longeron a surtout pour but de résister aux chocs des atterrissages, 
phénomène que nous ne savons pas modéliser. 

 
Comme nous l’avons dit précédemment, dans un souci de faciliter la 

construction de l’avion, il a été décidé que les longerons de fixation des ailerons 
seront en baguette en balsa de section carrée de 6mm de côté. 

  
Le cas du longeron central est plus complexe et est celui qui nous a le plus 

préoccupé. C’est en effet lui qui subit le plus les efforts extérieurs qui s’appliquent sur 
l’avion : portance, traînée et poids des cellules solaires.  

Nous avons donc essayé plusieurs géométries pour ce longeron : tubes et 
joncs de différentes dimensions : 

 
Section  
(en mm) 

4,9 x 3,5 6,0 x 4,2 7,9 x 6,0 7,9  
(section pleine) 

Poids d’une baquette 
de 160cm de longueur 

(en gr) 
23,5 37,8 53,1 123 

 
Ces dimensions sont issues de catalogues, il n’y a pas de dimensions 

intermédiaires à celles-ci. 
 
 2. Cas de charges 
 

a) Le vol en palier 
 

Il s’agit du vol en ligne droite à vitesse et altitude constantes. Il s’agit du mode 
de fonctionnement le plus favorable à la structure de l’avion : l’avion est en équilibre 
sous l’effet de la portance et de son poids.  
 

b) Le vol en ressource (sous facteur de charge) 
 

Il s’agit du cas d’une remontée faisant suite à un piqué. C’est le cas le plus 
critique qu’a à supporter l’avion. En effet, l’avion subit une accélération : nous 
sommes dans le cas de la deuxième loi de Newton : amFext

��
.=� . 

Nous avons estimé que l’avion subissait au maximum une accélération de 4g 
(valeur utilisée pour les avions de tourisme) lors de cette phase et nous avons 
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modélisé ce phénomène en multipliant le poids de l’avion par 4, la portance étant 
donc multipliée par 4 elle aussi. 
 
 

 5 – Résultats 
 
  1. Le vol en palier  
  
 Pour ce cas de fonctionnement, nous n’avons effectué les calculs que pour le 
longeron de section 6,0 x 4,2. 
 En effet, ce cas ne représente pas un cas critique et ne nous sert aucunement 
au dimensionnement de notre structure. 
 A titre indicatif, nous obtenons un déplacement en bout d’aile de 25,4 mm. 
 
 
  2. Le vol sous facteur de charge 
 
 C’est donc à ce cas de fonctionnement là que nous nous sommes le plus 
intéressés. Nous avons effectué pour les 4 sections décrites ci avant. Nous avons 
obtenus les résultats suivants : 
 

 

Déplacement 
en bout d'aile  

Contrainte maximale 
au centre de l'aile 

Coefficient de 
sécurité 

Poids du 
longeron 

Unités mm MPa  grammes 
Tube 4,9x3,5 163 252 1,78 23,5 
Tube 6,0x4,2 101 169 2,65 37,8 
Tube 7,9x6,0 38,1 75,5 5,93 53,1 

Jonc 7,9 37,3 69,5 6,45 123 

 
Le déplacement maximum est toujours atteint en bout d’aile et la contrainte 

maximale est toujours atteinte sur le longeron central, au centre de l’aile. 
 
Le coefficient de sécurité a été obtenu par la formule suivante :  

longeron

tractionadmissiblek
max

_max

s

s
=

 

 
Rappel : la contrainte maximale admissible en traction pour ce matériau est de 

448 MPa (cf Matériaux utilisés). 
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Voici les résultats tels que nous les avons obtenus avec IDEAS pour le tube 
7,9x6,0 : 

 

 
Profil des déplacements sur la structure 

 
 

 
Répartition des contraintes dans le longeron central 

 
On remarque que les lignes d’isocontrainte ne sont pas strictement 

horizontales. Cela est dû à la traînée qui tire le longeron vers l’arrière. 
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Répartition des contraintes dans le bord d’attaque 

 
On peut effectuer les mêmes remarques que pour le longeron central.  

La valeur maximale de la contrainte est de -54,8 MPa. En effet, le bord d’attaque est 
relevé par rapport au plan du longeron central et des longerons de fixation des 
ailerons et travaille donc beaucoup plus en compression qu’en flexion, au contraire 
du longeron central. A titre indicatif, la traction maximale dans ce longeron est de 6 
MPa. 
 
  
 

On peut noter que le fait que la section soit pleine ou creuse ne change pas 
significativement les valeurs des déplacements et des contraintes. Cela est dû au fait 
que le longeron travaille uniquement en traction / compression et que les fibres 
extérieures sont les plus sollicitées. La matière au centre de la section ne subit 
quasiment aucune contrainte, elle est située à l’équilibre entre la traction et la 
compression. 
 

 
 
A titre de comparaison nous avons modélisé une demi-aile de planeur 

classique ayant les dimensions adéquates pour le projet (surface suffisante pour les 
panneaux solaires), une envergure de 2,20m et un poids estimé entre 1 et 1,1Kg. 

Avec un longeron 7,9x6 nous obtenons un déplacement de 186mm et une 
contrainte maximale de 177MPa, ce qui est bien supérieur à ce que nous obtenons 
avec notre structure. 
 
  

  



PPD - Avion solaire 
BLATTES Damien -  STEINER Valériane 

21 

6 – Choix final des dimensions du longeron central 
 

 
Nous nous étions fixés un coefficient de sécurité de 4. Celui-ci est respecté à 

partir des sections tube 7,9x6,0 et pleine de diamètre 7,9. 
Le choix retenu est évidemment la section tubulaire pour son poids (70 grammes de 
moins que la section pleine, soit presque 10% du poids de l’avion). 
 
 Récapitulatif :  

 Matière Section 

Bord d’attaque Carbone / Epoxyde à 60% de fibres 
en volume Pleine  de diamètre 3mm 

Longeron central Carbone / Epoxyde à 60% de fibres 
en volume 

Creuse de section 7,9x6,0 

Longerons de fixation des 
ailerons Balsa Carrée de côté 6,0mm 
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Conclusion 
 
 
 Afin de répondre au cahier des charges que nous avons fixé, nous avons donc 
trouvé une géométrie d’avion originale, qui nous l’espérons, répondra à nos attentes 
en terme de performance et de résistance. Nos calculs vont en ce sens et montrent 
que l’aile volante est prête à être fabriquée. D’ailleurs, un prototype est en cours de 
construction afin de valider les choix aérodynamiques. 
 

  
 

 Cependant, nous sommes conscients que notre modélisation est à améliorer. 
En effet, pendant notre projet, nous avons passé beaucoup de temps à apprendre à 
se servir du logiciel IDEAS et nous n’avons donc pas eu le temps d’optimiser notre 
modélisation (plus d’éléments, véritable modélisation des nervures, répartition de la 
portance, modélisation du revêtement…). 
De plus, nous n’avons pas réussi à modéliser un « vrai » matériau composite 
(épaisseurs, nombre et orientation des plis) et nous nous sommes servis des 
caractéristiques mesurées expérimentalement lors d’essais de flexion. 
 
 
 Lors de ce projet, outre l’utilisation d’IDEAS, nous avons beaucoup appris sur 
les matériaux composites, même si cela n’est pas présent dans notre projet. En 
parallèle du cours de dimensionnement en éléments finis qui nous été dispensé, 
nous avons appris et expérimenté beaucoup de choses dans ce domaine. 
 Enfin, le côté aérodynamique de notre projet nous a fait découvrir et 
développer beaucoup de notions comme la signification du nombre de Reynolds 
aperçu en Transferts Thermiques au premier semestre ou encore les phénomènes 
entrant en jeu lors du vol d’un avion (stabilité, caractéristiques des profils, forces 
aérodynamiques, …), même si ce n’est à échelle réduite ! 
 
 Pour finir, nous remercions M. André FERRAND, notre tuteur, pour son aide et 
ses conseils précieux tout au long de la réalisation de ce projet. 


