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RESUME

La mission Artemis | qui vise a démontrer la faisabilité de I'exploration humaine dans l'es-
pace lointain, en commencant par la Lune. Les rovers lunaires sont un outil essentiel pour
I'exploration de la surface de la Lune, mais ils doivent résister a plusieurs contraintes en-
vironnementales, notamment les contraintes développées lors du lancement de fusée et les
températures lunaires nocturnes qui chutent jusqu'a -18G. A cause de leur grande conduc-
tivité thermique, les rovers électriques ayant une structure d'aluminium ne sont pas mesure
de protéger leurs batteries de ces faibles températures sans utiliser un générateur thermoélec-
trique a radioisotope, ce qui représente un grand risque pour la sécurité des humains. De leur
c6té, les structures en composites thermoplastiques de hautes performances sont considérées
pour leur faible conductivité thermique et leurs excellentes propriétés mécaniques par rapport
a leur masse. Ces matériaux peuvent étre utilisés avec des méthodes de fabrication additive,
ce qui ore une grande exibilité de conception et permet d'avoir une structure adaptée a
leur mission.

Pour ce projet, on cherche a étudier les paramétres géométriques du panneau sandwich en nid
d'abeille formant la base de la structure du rover lunaire du projet PEEKbot. Plus précisé-
ment, on cherche a formuler des recommandations de conception pour réduire sa masse tout
en assurant qu'il remplisse ses fonctions d'isolation thermique et de résistance au lancement
de fusée. Pour ce faire, une étude paramétrique des parametres géomeétriques du panneau
sandwich est menée avec la méthode des éléments nis. Cette étude considére I'impact de
I'épaisseur des peaux, des parois du coeur et du panneau ainsi que la forme des cellules du
coeur et la longueur de leurs parois.

Dans un premier cas, la résistance thermique hors plan du panneau sandwich couplé avec
du MLI est étudiée en tenant compte de la conduction et des radiations internes. On en
déduit que des cellules de forme hexagonale et aux parois minces dans le coeur permettent
d'augmenter la résistance thermique puisqu'elles bloguent e cacement les radiations tout en
limitant la conduction entre les deux peaux. Aussi, un panneau de grande épaisseur et aux
peaux minces permettent aussi d'améliorer sa résistance et de réduire la masse du panneau.
On a trouvé qu'une densité relative du coeur, qui est une fonction de la longueur et I'épaisseur
des parois du coeur, comprise entreédlet 8% permet d'obtenir de plus grandes résistances
thermiques hors plan pour un panneau sandwich fait en composite thermoplastique. L'im-
portance de la structure au niveau de l'isolation thermique du rover réside dans sa capacité
a limiter la propagation de la chaleur des ponts de chaleur, soit la propagation le long de la
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structure.

Dans un deuxiéme cas, la résistance aux vibrations aléatoires du panneau sandwich est éva-
luée avec le critere de Tsai-Hill. Les vibrations aléatoires sont transmises par I'anneau de
renforcement en PEEK qui est attaché au lanceur et une masse non structurale de 30 kg
est répartie uniformément sur la peau supérieure. On a trouvé que le mode fondamental est
généralement celui qui est le plus critigue et que le cisaillement hors plan dans les parois
du coeur est préedominant pour les panneaux qui ne respectent pas le critere de Tsai-Hill.
En général, la résistance aux vibrations aléatoires diminue avec la densité relative du coeur.
Cette derniere devrait étre comprise entre% et 11%, mais peut étre plus élevée dans les
cas ou le panneau ne respecte pas le critere de Tsai-Hill. Lors de la conception du panneau
sandwich, on recommande de réduire I'épaisseur des parois du coeur en premier an de ré-
duire la masse d'un panneau qui respecte le critére de Tsai-Hill. Ensuite, si le panneau résiste
encore, on recommande de réduire I'épaisseur des peaux et nalement de réduire I'épaisseur
du panneau. Inversement, si le panneau n'est pas assez résistant, il faut épaissir le panneau,
puis les peaux et nalement les parois du coeur dans cet ordre de priorité jusqu'a ce qu'l
résiste.

Ce mémoire permettra non seulement de guider la conception de la structure du rover lunaire
du projet PEEKbot, mais aussi pour tout panneau sandwich ayant une fonction thermique

ou structurelle. Les résultats de I'analyse permettront d'améliorer I'e cacité des processus
d'optimisation sans-dérivée multiobjectif de la structure. De plus, on montre ['utilité de la
fabrication additive pour des applications du domaine spatial, ou la exibilité de conception
permettra de produire une structure adaptée a la mission et une faible masse. Le programme
Python utilisé pour réaliser I'étude paramétrique servira a cette optimisation et a poursuivre
I'analyse avec des géométries plus complexes. Pour ce faire, une amélioration du maillage est
nécessaire, ce qui permettra de considérer la moyenne quadratique des contraintes. Aussi, les
recommandations devront étre validées expérimentalement.
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ABSTRACT

Artemis | rst objective is to land humans on the Moon and to show that human deep
space exploration is feasible. Lunar rovers will play a crucial role in the exploration of the
lunar surface, but to do so, will have to go through a di cult environment, which includes
intense vibrations from the rocket launch and lunar night temperatures dropping down to
-18C°C. Traditional lunar rovers use an aluminium frame which is too thermally conductive
to prevent damage from the cold temperatures. A solution considered is to use a frame made
out of high performance thermoplastic composite which o ers low thermal conductivity and
great mechanical properties for a low mass. Theses materials can be used with additive
manufacturing methods to design a customed structure for a speci ¢ mission.

In this project, a comprehensive study of the impact of the geometry of the sandwich panel
forming the base of the PEEKbot's project lunar rover frame will be conducted to form design
recommendations to reduce its mass while fulfulling its thermal and structural functions. In
order to do so, a parametric study will use the nite element method to analyse the geometric
parameters of the sandwich panel, which include skin, core's wall, and panel thickness, as
well as the shape and size of the core's cells.

First of all, the out-of-plane thermal resistance of the sandwich panel coupled with MLI is
studied while considering the conduction and internal radiation. It was found that hexagonal
cells and thin walls were prefered since they shield radiation while limiting the conduction
between the skins. A thick panel with thin skins would allow to reduce the mass of the panel
and improve the thermal resistance. The relative density of the core should be betweén 4
and 8% to reach higher thermal resistance. It was found that the role of the structure in the
thermal isolation is to reduce heat propagation from heat bridge in the plan of the structure.

Second of all, its resistance to random vibrations is measured using the Tsai-Hill criteria.
The sandwich panel supports a 30 kg non-structural mass and is attached to the launcher via
a PEEK reinforcement ring. The fundamental mode was found to be critical and that out-of-
plane shear stress in the core's walls is the most important stress in panels that don't respect
the Tsai-Hill criteria. The resistance to random vibration goes down with the relative density.
The ideal relative density should be comprised betweer¥band 11%. When designing the
sandwich panel, the rst way to reduce mass of a resistant sandwich panel should be to
slimmed down the core's wall. Then, if it is still resistant enough, the skin should be slim
down, then the thickness of the panel should be reduced. For a panel that isn't strong enough,
the opposite path should be taken : thicken the panel, then the skins, then the core's wall



until it is resistant enough while keeping the relative density between% and 11%.

This master's thesis will not only guide the design of the PEEKbot's lunar rover's structure,
but also any sandwich panel which has a thermal or structural function, or both. The results
of the analysis will help improve the e ciency of the multi-objective blackbox optimisation for
the structure. The additive manufacturing for space applications allows to reduce mass and
customize the structure for a speci ¢ mission at low cost and high complexity. The Python
program used to conduct the parametric analysis can be used to realise the optimisation
process and further the search of complex sandwich geometry. To do this, the meshing
quality of the structure should be improved, which will allow to study RMS stresses. Also,
the results should be validated experimentally.
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CHAPITRE 1 INTRODUCTION

Le regain d'intérét des derniéres années envers l'exploration spatiale a donné lieu a la mission
Artemis de la NASA qui vise a démontrer la possibilité d'établir des humains sur la Lune pour
de longues périodes, et éventuellement les premiéres missions habitées sur Mars (Smith et al.,
2020). Cette nouvelle ere de I'exploration spatiale ouvre la porte a I'innovation scienti que et
technologique dans le domaine spatial. Grace a l'initiative des Commercial Lunar Payload
Services (CLPS) de la National Aeronautics and Space Administration (NASA), un premier
rover canadien sera envoye sur la Lune en 2026 a n d'y découvrir des traces d'eau. Il a été
choisi par I'Agence spatiale canadienne (ASC) a travers un concours ouvert aux universités et
aux industries. Il devra entre autres démontrer ses habiletés a naviguer la surface de la Lune de
maniere semi-autonome, a pouvoir transférer e cacement les données scienti ques, respecter
une masse critique, résister au lancement de fusée et a I'environnement lunaire (ASC, 2022).
Parmi les dé s a surmonter, on compte la poussiére lunaire qui est adhérente et abrasive,
les conditions sous vide qui entraine la soudure a froid, les impacts de micrométéorites, les
radiations, ainsi que les températures extrémes qui varient entre -F80a 120C (N. S. Rao

& Wallace, 1993).

Historiquement, aucun rover lunaire alimenté par des panneaux solaires et des batteries
électrigues n'a réussi a survivre a une nuit lunaire. Pendant cette période qui s'étire sur
plus de 14 jours terrestres, les températures peuvent descendre jusqu'a 2(C8Qes rovers
traditionnels sont munis d'une structure en aluminium Al 6061 puisque c'est un matériau trés
|éger par rapport a sa résistance et sa rigidité. Par contre, c'est aussi un tres mauvais isolant
thermique principalement di a sa grande conductivité thermique. Pour compenser cette
faiblesse, les générateurs thermoélectriques a radioisotope ont été utilisés dans les missions
lunaires Apollo 12, 14, 15, 16 et 17 pour générer de I'électricité a partir de la chaleur émise
des radioisotopes, ce qui o re aussi une source de chaleur constante. Par contre, leur masse
importante et les enjeux de sécurité associés aux manipulations de matériau radioactif rendent
cette option peu attrayante pour certaines applications spatiales (Park, Lee, Kim, Oh, &
others, 2018). En e et, puisque chaque kilogramme codte jusqu'a 1,2 millions US$ a envoyer
sur la Lune (Astrobotics, 2023), il est essentiel de garder la masse des engins spatiaux a un
minimum.



1.1 Motivations

1.1.1 Matériaux thermoplastigues dans le domaine spatial

Une solution pour surmonter ces problemes thermiques est d'utiliser des matériaux compo-
sites hautes-performances an de remplacer I'aluminium Al 6061. Les matériaux thermo-
plastiques sont particulierement intéressants puisqu'ils possédent de bonnes propriétés meca-
niques par rapport a leur masse, une possibilité de les renforcer avec des bres pour améliorer
ses propriétés mécaniques, une faible conduction thermique par rapport aux métaux et qu'ils
sont réparables et réutilisables. De plus, avec les méthodes de conceptions développées dans le
domaine de la fabrication additive, ces matériaux o rent une grande exibilité de conception.

Le polyétheréthercétone (PEEK) est un thermoplastique haute-performance qui a déja fait ses
preuves comme matériau de grade spatial avec son application dans le Canadarm2 (Lanouette
et al., 2015). C'est un matériau qui o re d'excellentes propriétés mécaniques (résistance a la
traction, a la compression, a la exion, au uage, aux chocs et un grand module de Young),
une excellente compatibilité chimique, qui a une température de transition vitreuse de €3

ce qui en fait un excellent candidat pour remplacer le métal dans une variété d'applications
(Zanjanijam, Major, Lyons, Lafont, & Devine, 2020). Avec une perte totale de masse (TML)
par dégazage de 0.3% (Battes, Day, & Hauer, 2018), le PEEK peut étre utilisé dans un
environnement sous vide puisqu'il respecte les standards de ASTM E595 (TML inférieure a
1%) (Committee & others, 2018).

1.1.2 Fabrication additive au service de l'industrie spatiale

Les méthodes de fabrication additive (FA) gagnent de l'intérét dans le domaine spatial entre
autres pour son utilisation e ciente des ressources qui réduit la masse utilisée dans les ap-
plications de 40% a 90% (Sacco & Moon, 2019). Aussi, elles permettent de mettre en forme
des structures complexes et sur-mesure rapidement, comme des outils ou des piéces pour des
montages scienti ques. Ces méthodes sont étudiées par la NASA a des ns de fabrication
in situ et certaines ont méme été utilisées a bord de la Station spatiale internationale (SSI)
(Werkheiser, 2014).

Pour ce qui est de ses applications dans la fabrication d'engin spatial, la FA permet de réduire
le nombre de vis et d'écrous dans la structure, ce qui permet de limiter le nombre de ponts
thermiques dans la structure et de réduire sa masse. Par contre, la réduction du nombre
de vis résulte généralement en un facteur d'amortissement plus faible, ce qui peut poser un
risque lorsque la structure est soumise a des vibration. La FA est étudiée pour la fabrica-
tion de systemes de propulsion et de satellites, ce qui faciliter l'intégration les composantes



électroniques et le lage électrique dans sa structure (Werkheiser, 2017). Slejko, Gregorio, et
Lughi (2021) ont investigué la faisabilité d'une structure de CubeSat en polymeres imprimeés

par FA et a conclu que le PEEK est un excellent candidat pour réaliser ce projet. Les dé s

a surmonter avec la fabrication par lament fondu de PEEK concerne sa porosité élevée, ce
qui a ecte les propriétés mécaniques et thermiques du matériau (Zanjanijam et al., 2020), ce
qui peut étre problématique au niveau de dégazement.

1.1.3 Projet PEEKbot

Le projet PEEKbot vise a développer un rover lunaire avec une structure a base de PEEK
fabriqué par la FA an d'en explorer son potentiel. Ce projet a été lancé par un groupe

d'universitaires, ou I'Agence spatiale canadienne fournit du mentorat dans le développement
de cette solution novatrice, ce qui pourrait inspirer les industries qui participent au concours

pour étre le premier rover canadien sur la Lune.

Pour ce concours, il est demandé que le rover se trouve a un niveau de maturité techno-
logique (TRL) de 2-3 (ASC, 2022). Le TRL est une indication du stage de développement
d'une technologie, allant du niveau 1, qui consiste a présenter les fondements de bases de
la technologie, jusqu'au niveau 9 ou la forme nale de la technologie est présentée et ou
son fonctionnement a été démontré et répond aux exigences opérationnelles. Au niveau 3,
des analyses pratiques et analytiques sont conduites a n de faire une preuve de concept des
di érentes parties du systéeme, mais ne nécessite pas de montrer le fonctionnement global
(Gouvernement du Canada, 2018).

A n de résister a I'environnement lunaire et au lancement de fusée, les panneaux sandwichs
ont été envisagés pour constituer la structure du rover. lls sont aussi régulierement utilisés
dans les applications spatiales et aérospatiales pour leur excellent rapport propriétés meca-
nigues sur masse, ce qui est critique pour assurer la survie du rover au lancement de fusée
tout en gardant une faible masse. Ces panneaux sont aussi utilisés dans des applications
d'isolation thermique.

1.2 Apercu et structure du mémoire

La fabrication additive o re beaucoup de exibilité sur la topologie de la structure a concevoir.
Puisque la structure doit résister au lancement de fusée et aux basses températures de la
nuit lunaire, on s'intéresse a concevoir un panneau qui remplit des fonctions mécaniques
et d'isolation thermique tout en gardant sa masse a un minimum. Cependant, puisque la
conception d'un rover dépend grandement de la mission qu'elle doit accomplir et que plusieurs



changements peuvent survenir durant le processus de conception, on s'intéresse ici a fournir
des recommandations de conception pour la structure. Ce travail vise a analyser, avec la
méthode des éléments nis, I'impact des paramétres géométriques du panneau sandwich sur
sa masse et sur sa capacité a répondre aux contraintes thermiques et structurelles. Ceci
permettra de comprendre en détail le comportement du panneau lorsqu'il sera soumis aux

contraintes structurelles et thermiques, de cibler les points critiques du panneau, d'assister

les phases d'optimisation topologique a venir et de guider la conception de la structure du

rover lunaire.

Pour y parvenir, une revue de littérature est présentée au chapitre 2 et documente I'environ-
nement lunaire et d'un lancement de fusée, les criteres pour envoyer un rover dans l'espace,
ainsi que les travaux récents en caractérisation et en optimisation de structure en panneau
sandwich pour des applications thermiques et structurelles. Ensuite, une synthése de la re-
vue de littérature permet de dé nir le probléme et les objectifs de ce mémoire. Le chapitre

4 dé nit la structure en panneau sandwich a I'étude et les simpli cations apportées a n de
conduire une étude paramétrique a l'aide de la méthode des éléments nis. Le chapitre 5 est
divisé en trois parties. Premiérement, une analyse thermique étudie I'impact de la géométrie
sur la résistance hors plan du panneau sandwich. Deuxiémement, une analyse structurelle
étudie les parameétres géométriques qui permettent de résister au lancement de fusée, plus
précisément a I'environnement des vibrations aléatoires. Troisiemement, une mise en commun
des apprentissages des deux sections précédentes est e ectuée a n d'apporter les recomman-
dations nales pour concevoir une structure qui répond a la fois aux exigences thermiques et
structurelles. Finalement, le chapitre de conclusion présente une synthese des contributions
principales de ce projet, les limitations et les travaux futurs qui découleront de ce projet.



CHAPITRE 2 REVUE DE LITTERATURE

2.1 Contraintes environnementales

Les applications spatiales sont sujettes a des contraintes environnementales particuliéres et
doivent respecter plusieurs standards a n d'étre approuvées pour le lancement. Puisque les
interventions comme les réparations sont trés complexes, voire méme impossibles dans plu-
sieurs cas, et que chaque mission est trés dispendieuse, il est essentiel de respecter tous
ces criteres an d'assurer le succes de la mission. La section suivante survol les di érentes
contraintes environnementales qui a ectent la conception du rover lunaire en composite.

2.1.1 Environnement lunaire

La Lune met 29,5 jours terrestres a e ectuer une rotation compléte sur elle-méme. A son

équateur, le Soleil illumine un méme point pour une durée de 354 heures, soit presque 15
jours terrestres, suivi par 354 heures d'obscurité. Pendant le jour, les températures de sur-
face peuvent monter jusqu'al20 C et peuvent chutent jusqu'a -178C durant la nuit (J.-

P. Williams, Paige, Greenhagen, & Sefton-Nash, 2017).

La Lune est environ 81 fois moins massive que la Terre, ce qui lui conféere une gravité de
1:62ms ? (D. R. Williams, 2021). Cette masse réduite combinée a l'absence de champ ma-
gnétiqgue ne permet pas a la Lune de conserver une atmosphére. La pression atmosphérique
est de l'ordre del00uPa, ce qui est 1€° fois plus faible que la pression atmosphérique de

la Terre (Stern, 1999). Ce manque d'atmosphére expose sa surface a des impacts de micro-
météorites et aux radiations ionisantes. Les radiations proviennent principalement des vents
solaires, qui peuvent se produire plusieurs fois par année, ainsi que des rayons cosmiques ga-
lactiqgues qui sont beaucoup plus énergiques, mais beaucoup moins fréquents. Ces radiations
posent un dé puisqu'elles peuvent endommager les composantes électroniques et l'intégrité
de la structure (Berkelman, Easudes, Martin, Rollins, & Silberman, 1995).

En raison de ces conditions de quasi-vide, les matériaux métalliques en contact peuvent se
fusionner par la fusion a froid, ce qui est a éviter lorsque ces parties métalliques doivent étre
mobiles 'une par rapport a l'autre (N. S. Rao & Wallace, 1993). Aussi, les matériaux se
retrouvant dans l'espace sont sujets a une sublimation de leur matériau a cause des écarts
de pression extréme entre I'environnement terrestre et lunaire. Ce phénoméne est appelé
dégazage. Les particules sublimées peuvent se déposer a di érent endroit par la suite, comme
sur les appareils optiques ou de télécommunication, ce qui peut nuire au bon fonctionnement



du rover. Il est a noter que le dégazage de certains matériaux, comme certains caoutchoucs
et plastiques, peut les endommager en réduisant leurs propriétés mécaniques (Berkelman et
al., 1995). De plus, il est important de considérer les poches d'air dans la structure, ce qui
peut mener a une explosion de la structure lorsque le systéeme passe a un environnement sous
vide.

La surface du sol lunaire est composée de régolithe lunaire, une ne poussiére qui est a la fois
adhérente et abrasive. Combiné a sa grande volatilité, elle peut s'in ltrer dans les mécanismes
mobiles et augmenter la friction interne, réduire leur e cacité et diminuer leur durée de vie de
I'équipement. Le régolithe est aussi tres réactif chimiquement, ce qui pose un risque potentiel
pour la santé humaine. Avec sa faible conductivité thermique de 0,0011 a 0,0094n 'K 1!
(Vasavada et al., 2012), les grains de poussiere se chargent électrostatiques, ce qui contribue
a leur adhésion. L'accumulation de régolithe peut aussi modi er les propriétés thermiques de
certaines composantes, comme |'émissivité et I'absorptivité de radiateur (Stubbs, Vondrak,

& Farrell, 2007).

2.1.2 Lancement de fusée

Le rover est soumis a ses plus grandes contraintes mécaniques pendant le lancement de
fusée. Pendant le lancement, le rover est soumis simultanément a des charges déterministes
et non déterministes. L'accélération statique constitue la principale charge déterministe et
décompose en deux parties : I'accélération axiale liée a la propulsion et a la friction de I'air,
et l'accélération latérale qui est dictée par les rafales de vent, le gimbaled thrust system

et l'arrét moteur de premier niveau (Space Exploration Technologies Corp, 2020). Cette
accélération statique est la charge principale qui devrait guider le design de la structure
(NASA, 1999c).

Le rover est aussi soumis a des charges non déterministes lors du lancement, telles que les
vibrations, ce qui nécessite d'utiliser des outils statistiques pour les quanti er. Le tableau
2.1 illustre I'ensemble des charges en vibrations ainsi que les conditions qui les entrainent.
Ces contraintes causent généralement de la fatigue des matériaux ou des ruptures (NASA,
1999c).

Les vibrations acoustiques a ectent principalement les parties de la structure ayant un grand
ratio surface sur masse, comme les panneaux solaires et ses ré ecteurs. Les plus petites struc-
tures sont généralement moins sollicitées au niveau acoustique. Ces vibrations sont ensuite
propagées au reste de la structure.

Pour ce qui est des vibrations sinusoidales, on les retrouve trés rarement dans le monde réel,



Tableau 2.1 Sources de charge stochastique pendant un lancement de fusée. Tiré de Yunis

(2005)
Source Charge ACOUStique \Q|2I:[g?rr; SY:]?J?S:ZZE Choc
Décollage X X
Aérodynamique X X
Phases de séparation X
Combustion du moteur X X

mais elles peuvent apparaitre lorsque des parties de la fusée ont une nature périodique dans
leurs mouvements, comme par la turbopompe ou par I'e et POGO, soit lorsque le carburant
entre en résonance dans son conteneur a une fréquence constante (Yunis, 2005). Leurs impacts
se font généralement sentir autour des basses fréquences, sous 100 Hz (NASA, 1999b).

En ce qui concerne les chocs, il s'agit d'événements ponctuels qui se produisent pendant la
séparation du dispositif de retenue au décollage, la séparation des boosters, la séparation
d'étage, le déploiement du carénage et la séparation de la charge utile. Les deux derniers
événements sont les plus signi catifs et dépendent de l'adaptateur qui relie le lanceur a la
charge utile et du systéme de séparation aux phases de séparation de la fusée.

Finalement, les vibrations aléatoires proviennent de multiples sources non déterministes et
peuvent étre regroupées en 3 catégories, tel qu'illustré 2.1. Ces vibrations a ectent principa-
lement les composantes secondaires du rover, soit les composantes qui ne sont pas essentielles
a l'intégrité structurelle du rover (Space Exploration Technologies Corp, 2020). Cet envi-
ronnement est actuellement le plus souvent utilisé an de reproduire de maniéere réaliste
I'environnement du lanceur et pour détecter les défauts de fabrication des composantes du
rover (NASA, 1999a).

Les données liées a toutes ces charges peuvent parfois étre trouvées dans la documentation
des manufacturiers des fusées. La gure 2.1 illustre les charges que le rover subirait s'il était
transporté par la fusée Falcon 9 de SpaceX. Il est & noter qu'un module est présent entre la
rover et la lanceur, ce qui peut modi er lI'environnement que le rover devra supporter.

2.2 Critéres de survie

A n de s'assurer de la survie du rover au lancement de la fusée et de son bon fonctionnement
sur la Lune, les rovers doivent respecter di érents critéres. Pour ce qui est du domaine spatial,
la NASA a mis en place les premiers standards pour le domaine spatial dans les années 60-70.



Aujourd'hui, la compagnie qui est responsable du lancement, comme SpaceX, détermine les
standards a respecter.
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Figure 2.1 Charges maximales exercées sur le rover par I'environnement du lancement de
la fusée Falcon 9. Tiré de Space Exploration Technologies Corp (2020).

2.2.1 Types de test e ectués

Avant d'étre approuvés pour étre envoyes dans l'espace, les satellites et les rovers lunaires
doivent montrer qu'ils peuvent résister a I'environnement de la fusée. En prenant I'exemple
de Falcon 9, puisque ses données sont ouvertes au public, il faudrait premiérement montrer
gu'un modéle numérique de notre rover puisse survivre a cet environnement, soit a chacun
des environnements détaillés a la gure 2.1. Ensuite, di érents tests doivent étre passés an
de prouver la survivabilité du rover (NASA, 2000).



Les deux tests principaux e ectués dans l'industrie spatiale sont le test de quali cation et le
test d'acceptation de vol. Ces tests visent a démontrer que I'équipement utilisé sera en mesure
d'accomplir ses fonctions aprés avoir été soumis a I'environnement du lancement de fusée. Le
test de quali cation e ectue des tests sur un prototype du rover ou de la charge utile tandis
gue le test d'acceptation de vol utilise le rover ou I'équipement qui sera physiquement utilisé
dans la mission. Pour ce dernier test, les charges sont généralement réduites en intensité et
en durée an de ne pas endommager le systéme tout en permettant de détecter les défauts
de fabrication.

2.2.2 Standards du domaine spatial

La structure devra résister a ces environnements avec certains facteurs de sécurité a n d'étre
approuvée a di érents niveaux d'acceptation. Ainsi, la structure et les composantes électro-
nigues devront résister aux niveaux et aux durées décrites dans le tableau 2.2. Les envi-
ronnements de lanceur de fusée sont donnés avec un niveau statistique de P95/50, ce qui
correspond au niveau d'intensité maximum des vibrations aléatoires retrouvé dans au moins
95% des lancements d'un certain type de fusée avec une con ance de 50% (Yunis, 2005).
Ces niveaux permettent de fournir les données de son lanceur, comme I'environnement de
vibration aléatoire, avec une certaine marge de sécurité a partir des donnees recueillies avec
les vols précédents. Les niveaux P95/50 sont rarement excédés en pratique. Tel qu'illustré
dans le tableau 2.2, pour que les analyses de vibrations aléatoires soient acceptées pour le
vol, il est nécessaire d'utiliser les données avec un niveau statistique P95/50 + 3dB, soit le
double des valeurs données par P95/50.

En ce qui concerne les facteurs de sécurité (FS), les matériaux composites doivent respecter
un FS de 1,4 dans le domaine spatial (NASA, 1996). Une version plus détaillée concernant
les facteurs de sécurité pour chaque type de composantes est développée dans le rapport
NASA-STD-5001.

Dans l'industrie, le standard respecté pour les analyses de vibrations aléatoires est d'utiliser
une valeur de 3, ce qui permet de s'assurer avec un certitude de 99.7% que l'engin testé
résistera a cet environnement.

2.2.3 Processus de conception

Puisque les charges qui s'exercent sur le rover sont dynamiques de nature, ceci implique
gue non seulement les charges ont un e et sur la conception, mais que la conception du
rover a un impact sur les charges elles-mémes. Ces interactions impliquent que le processus
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Figure 2.2 Tableau des facteurs de sécurité sur les niveaux d'intensité ainsi que les durées
pour chaque type de tests. Tiré de (NASA GODDARD SPACE FLIGHT CENTER, 2013)

de conception est itératif. Ce processus est illustré a la gure 2.3. Le premier concept est
généralement testé avec une charge statique a n d'identi er les premiéres modi cations au
concept initial. A mesure que les changements sont apportés au concept et aux charges, on
converge vers un modele nal. Ce concept nal est sujet & passer des tests de quali cation
basés sur les charges développées par le Final Design Load Cycle. Le dernier cycle de
test a étre fait est lorsque le rover est construit et qu'une analyse modale a été conduite.
Lors du Veri cation Load Cycle, on utilise ce dernier modeéle avec la derniere version des
charges pour déterminer son aptitude a étre utilisé. Les charges nales sont considérées dans
le Final Assessment of Structural Quali cation. Le rover doit passer ce test pour recevoir
I'approbation Approval for Flight (NASA, 2000).
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Figure 2.3 Schématisation du processus de conception d'engin spatial Load Cycle Process.
Tiré de(NASA, 2000)

2.3 Choix de matériau pour des applications spatiales

La sélection de matériaux pour des applications spatiales doit tenir compte de plusieurs
facteurs, comme la résistance spéci que, sa rigidité spéci que, sa compatibilité a I'environ-
nement (e.g. propriétés de dégazage), ses propriétés thermiques, son codlt et sa facilité a étre
mis en forme (NASA, 1999c).

Traditionnellement, les structures de rovers sont congues avec des panneaux sandwich en
aluminium (Berkelman et al., 1995), avec l'alliage Al 6061 qui est le plus utilisé dans le
domaine spatial (Abd El-Hameed & Abdel-Aziz, 2021). Ce matériau a un trés bon ratio
rigidité par rapport a sa masse, et il est a la fois peu codteux et facilement accessible. Par
contre, la faiblesse de l'aluminium est sa grande conductivité thermique. Pour compenser
cette faiblesse, les rovers lunaires sont généralement munis d'un générateur thermoélectrique
a radioisotope (GTR) comme source d'énergie (Bennett, 2006). Ce générateur permet a la
fois de réchau er les composantes du rover et de fournir de I'électricité a I'ensemble de la
charge utile du rover.

Les désavantages de ce générateur est qu'il pose un risque pour la santé des gens qui le
manipulent, posséde une masse importante et généere de I'énergie a un taux constant. Un
exemple de GTR de faible masse utilisé dans I'espace est le SNAP-3B a 2,1 kg, ayant un ratio
puissance électrique sur masse de 1,3 W/kg (Bennett, 2006). La production d'électricité a
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un taux constant peut étre un désavantage lorsque certaines taches demandent une grande
guantité d'énergie pour une courte période de temps, comme la transmission de données par
antenne.

De leur c6té, les panneaux solaires combinés a une batterie rechargeable sont une solution plus
adaptée pour des charges utiles a faible masse. Par contre, puisque ce systéme ne génére pas
autant de chaleur que le GTR, un rover en aluminium a beaucoup plus de di culté a survivre

aux températures de 178 C pendant la durée d'une nuit lunaire a I'équateur, pendant que

les panneaux solaires ne recoivent aucune radiation du Soleil. Il est donc nécessaire de trouver
une maniere d'isoler thermigquement le rover.

2.3.1 Matériaux thermoplastiques

Une solution consiste a remplacer I'aluminium par un matériau beaucoup plus isolant ther-
miquement, qui doit résister aux charges du lancement de la fusée et étre de grade spatial.
Un matériau candidat est le PEEK, un thermoplastique de haute performance. Ce matériau

a fait ses preuves dans le domaine spatial, notamment par son utilisation dans le Canadarm?2
(Lanouette et al., 2015). Ces propriétés mécaniques, thermiques et son faible dégazage font
de lui un excellent candidat pour les applications spatiales.

Les thermoplastiques sont une famille de matériaux polymeéres qui deviennent visqueux lors-
gu'ils sont chau és su samment, et se solidi ent lorsqu'ils sont refroidis sous leur tempéra-
ture de transition vitreuse. Ces matériaux ont la propriété d'étre recyclables, réparables et
d'étre facilement mis en forme. Ceci est un avantage pour une application a la surface de la
Lune puisqu'elles peuvent étre réparée sur place. Pour fabriquer des géométries complexes
en métal, il faut avoir recours au travail de matrice, au soudage, au meulage, a l'usinage,
a la reprise ou au pliage, et ce, pour chaque piéce. De son coté, la fabrication additive de
thermoplastique n'ajoute que tres peu de colts supplémentaires en fonction de la complexité
des piéces comparativement aux pieces usinées (Productive plastics, 2023).

2.3.2 PEEK

Le tableau 2.2 compare les propriétés de base du PEEK et de I'aluminium AA6061. On voit
gue la conductivité thermique du PEEK est 600 fois inférieure a celle de I'aluminium pour
une masse volumique deux fois inférieure. Par contre, la rigidité du PEEK est environ 20 fois
inférieure a celle de I'aluminium.

Il est aussi possible de renforcer le PEEK avec des bres an d'améliorer ses propriétés
mécaniques. Comme on peut le voir dans le tableau 2.2, le PEEK renforcé de courtes bres
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Tableau 2.2 Comparaison des propriétés dans la direction 11 de l'aluminium AA6061
(Aerospace Speci cation Metals, 2023), du PEEK (VICTREX, 2015), du PEEK renforcé de
20% CF (3DXTECH, 2023) et du pli unidirectionnel APC-2 (Solvay, 2017)

Propriétés Mas_se Condugtivité Rigidité Résist_ance
volumique thermique tension

Unités gcm 3 Wm K 1! GPa MPa

Aluminium 2,70 167 68,9 276
PEEK 1,30 0,29 3,7 100
PEEK
20%CF 1,39 1,44 10,1 126

Pli unidirec-
tionnel 1,32 - 138 2070
APC-2

de carbone (CF) a 20% massique permet d'augmenter ses propriétés mécaniques dans le sens
des bres, mais augmente aussi sa conductivité thermique dans le sens des bres. De son
c6té, le pli APC-2 est une mince plaque de PEEK renforcé de bres longues de carbone
unidirectionnelles de 0,125 mm d'épaisseur. |l s'agit du matériau le plus résistant et rigide
dans le sens des bres parmi ceux listés. En pratique, ces plis ne peuvent pas étre utilisés

seuls. lls forment la fondation des composites strati és.

2.3.3 Composites strati €s

Un composite strati € est dé ni comme un empilement de plis orientés selon une certaine
con guration pour répondre aux besoins d'une certaine application. Chaque pli est composé
de renforts, dont le role est de donner les propriétés mécaniques au matériau, et de résine, dont
le rble est d'assurer la cohésion entre les renforts et de répartir les charges. Les composites
strati és sont préférés aux matériaux métalliques dans plusieurs applications a cause de leur
faible densité, leur grande résistance spéci que et rigidité spéci que. Elles orent plus de
exibilité dans la conception de structure que les métaux en permettant de renforcer certaines
directions prioritaires. Par contre, les composites strati és sont plus di ciles a fabriquer que

les structures métalliques (Mallick, 2007).

L'orientation de chaque pli constituant le strati € est donnée par la notation [/ /...

/

k], ou chaque angle ; de pli est donné en partant du pli supérieur 1 jusqu'au pli inférieuk.
Puisqu'un strati é peut étre soumis a un ensemble de contraintes, il est nécessaire d'utiliser
un critere de défaillance a n de déterminer si chaque pli peut résister a une certaine charge.
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2.3.4 Critére de Tsai-Hill

Le critere de Tsai-Hill permet de prédire la défaillance d'un matériau composite anisotro-
pique ayant des propriétés di érentes en tension et en compression. Ce critére considere que
les contraintes orthogonales sont couplées, et qu'elles a ectent la défaillance du matériau
simultanément (Daniel, 2007). Ce critere est généralement utilisé pour des matériaux 3D
(Aboudi, Arnold, & Bednarcyk, 2021), mais dans le cadre de cette étude, on considére des
éléments de coque puisque les matériaux sont trées minces par rapport a leur surface. Puisque
les contraintes hors plan des coques peuvent étre négligées, il est possible de simplier le
critere a
2 2 2

1 12 2 12
+ + — 1; 2.1
X11 X4 X2 Si2 (2.1)

ou 4 est la contrainte dans la direction 1X;; est la résistance en tension dans la direction i
si ;> 0, sinon X; est la résistance en compression dans la direction 1, est la contrainte
en cisaillement de la face 1 dans la direction 2 &, est sa résistance au méme cisaillement.
La défaillance du matériau est prédite lorsque l'inéquation (2.1) est respectée.

2.4 Panneau sandwich

Les panneaux sandwichs sont une structure composée de deux plaques rigides jointes de
chaque c6té d'un coeur de faible densité, nommés respectivement les peaux et le coeur,
tel qu'illustré sur la gure 2.4. Les matériaux ainsi que la géométrie du coeur sont choisis
pour atteindre un objectif précis. Cette con guration permet d'avoir plusieurs propriétés tres
intéressantes pour di érentes applications, telles qu'en architecture, dans les transports, dans
le domaine spatial, en génie mécanique et chimique, en nanofabrication et en biomédecine
(Q. Zhang et al., 2015). Le panneau sandwich le plus utilisé dans la conception de satellites
est un panneau sandwich au coeur métallique et aux peaux en composite laminé renforcé de
bre de carbone (MDA, 2021).

D'un point de vue mécanique, cette con guration permet de maximiser le second moment de
surface comparativement a une plaque simple puisque les peaux sont plus loin de I'axe neutre,
de maniére semblable a une poutre en | (voir la gure 2.5). Puisque le coeur a une masse
minime, cette augmentation de la rigidité en exion augmente de tres peu sa masse. Ceci lui
confére aussi un trés bon ratio résistance-poids. Lorsqu'elles sont soumises a un moment de
exion dans le plan, les peaux sont principalement sollicitées en tension et en compression
alors que le coeur est principalement sollicité en cisaillement di a I'e ort tranchant (Scipio,
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Figure 2.4 Exemple d'un panneau sandwich de base, constitué d'un coeur entre deux peaux.
La direction x et y se trouve dans le plan du panneau alors que la direction z est hors plan.

1967). Cette con guration peut aussi étre utilisée pour des ns d'isolation thermique, entre
autres en utilisant des coeurs en mousse, ce qui capture beaucoup d'air et lui conféere ses

=———0 7 T
[ 2 ||I4
4

Relative Bending Stiffness | 7.0 37

propriétés isolantes.

Relative Bending Strength 1 3.5 9.2
Relative Weight 1 1.03 1.06

Figure 2.5 ROdle de I'épaisseur du panneau sandwich sur ses propriétés mécaniques, a titre
qualitatif. Tiré de Petras (1999)

Murthy, Munirudrappa, Srikanth, et Rao (2006) ont montre, en utilisant la théorie des poutres

et la théorie des plaques et en supposant que les peaux minces sont nettement plus rigides
gue le coeur, qu'un ratio massique coeur sur peaux d'une valeur de 2 permet d'obtenir
une rigidité en exion maximale alors qu'un ratio d'une valeur de 1 permet d'obtenir une
résistance a la exion maximale. Ces résultats ont été validés expérimentalement avec un
panneau sandwich fait en NOMEX lors d'un test en exion a quatre points. Il est a noter
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gue ces résultats supposent que la défaillance du panneau est due a une rupture des peaux
en tension ou compression et qu'une rupture du coeur en cisaillement ou par ambement ne
survient pas avant la rupture des peaux.

2.4.1 Les types de coeur

Le rble du coeur d'un panneau sandwich est de reprendre les e orts en cisaillement hors plan,
en compression et tension hors plan, tout en étant assez rigide pour conserver les peaux en
place. (SAE International, 2013)

Le parametre le plus important du coeur est sa densité relative, soit le ratio entre le volume

de matériau utilisé pour former le coeur divisé par le volume qu'occupe le coeur (Gibson,
2003). La porosité' d'un coeur est donc égale a 1 - . Bien que la taille des cellules peut
avoir une in uence sur les performances du panneau, la forme des cellules a plus d'in uence
dans des applications mécaniques et thermiques (Gibson, 1999).

Tel qu'illustré dans la gure 2.6, il existe plusieurs géométries de coeur : mousse, treillis, en nid
d'abeille, coeur a pro | ondulé, etc. Ces géométries peuvent étre stochastiques ou ordonnées.
La topologie la plus étudiée est la géométrie en nid d'abeille, entre autres puisqu'elle est
relativement simple a modéliser et pour ses performances (Gibson & Ashby, 1997). Il est
composé d'un réseau de cellules 2D qui peut étre orienté dans le plan du panneau ou hors
plan. Ces cellules peuvent avoir di érentes formes comme des triangles, des rectangles, des
hexagones, une combinaison de polygones, etc.

En comparant les panneaux sandwich en nid d'abeille entre eux, c'est la forme d'hexagone
régulier qui permet d'avoir la plus grande rigidité hors plan pour un panneau sandwich,
particulierement lorsque les hexagones sont orientés hors plan (Kiran, Balasundar, Gopinath,
& Raghu, 2017). Cette conclusion a été tirée a partir d'analyse par éléments nis d'un modele
de panneau sandwich en alliage d'aluminium et de titane C263. A masse égale, le paramétre
ayant la plus grande inuence sur la rigidité de la structure est I'épaisseur du panneau
comparativement aux autres parametres étudiés (épaisseur des peaux, forme des cellules,
taille des cellules, épaisseur des parois du coeur).

Au niveau thermique, il a été déterminé que parmi les structures en nid d'abeille a masse
egale, celles aux cellules hexagonales étaient optimales pour limiter la conduction hors plan
d'un panneau sandwich en alliage d'aluminium et de titane C263 (Mahender, Balasundar, &
Raghu, 2021). Une analyse numérique ainsi qu'une validation expérimentale ont été conduites.
Il a aussi été conclu que les parametres les plus in uents sur la conduction dans le panneau
sont I'épaisseur du coeur, I'épaisseur des parois du coeur et la taille des cellules comparati-
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vement aux autres parametres étudiés (I'épaisseur des peaux et la forme des cellules).

Un autre type de coeur trés utilisé est le coeur en mousse. Il est principalement utilisé pour
ses propriétés acoustiques, thermiques ou pour lI'imperméabilité d'une structure, et ce, a tres
faible colt (Zaid, Rejab, & Mohamed, 2016). La possibilité de combiner un réseau en nid
d'abeille a une mousse permet de combiner les avantages des deux structures en une seule.
Les mousses de métal o rent de bons avantages au niveau de la dissipation d'énergie lors
d'impacts et une bonne résistance aux impacts, et il est plus facile d'intégrer une mousse
a une structure non conforme (Crupi & Montanini, 2007). Toutefois, les mousses polyméres
ne sont pas encore au point actuellement di a leurs faibles propriétés liées a leur mode de
rupture en exion (Deshpande, Ashby, & Fleck, 2001). Leur utilisation dans les applications
spatiales n'est pas possible pour les mousses qui ne permettent pas de la libération des gaz
emprisonnés (mousses a cellule fermée).

De son co6té, le coeur a pro | ondulé est convoité pour son trés bon ratio résistance sur masse
(Zaid et al., 2016). Il est aussi muni d'un bon ratio rigidité en exion sur masse, ce qui est
exploité dans les applications aéronautiques, aérospatiales et d'ingénierie civil ou la masse
est un dé important. Finalement, sa géométrie permet d'avoir des propriétés de ventilations
gui sont intéressantes pour les applications ou de I'hnumidité peut s'accumuler dans le coeur,
ce qui confere un avantage par rapport aux con gurations en nid d'abeille (Elghandour &
Elzayady, 2021). Le pro| ondulé o re une meilleure résistance et une meilleure absorption
de I'énergie a l'impact tandis que les nids d'abeilles hors plan o rent une meilleure rigidité
(Yazdani Sarvestani, Akbarzadeh, Niknam, & Hermenean, 2018).

2.4.2 Propriétés du coeur

Il est possible d'approximer les propriétés d'un coeur en nid d'abeille hexagonal a partir de
certains parametres géométriques et des propriétés des matériaux utilisés (Zenkert, 1995). Le
module de Young hors plarE; est estimé avec

E;= —Eg = Es; (22)
S

ou est la densité du coeur, s est la densité du matériau utilisé pour le coeur et est la
densité relative du coeur. Ensuite, les propriétés en cisaillemedtt sont données par

t
Gis= Gy = 1,15 gw Gs; (2.3)

ou t,, est I'épaisseur des parois et est le diametre du cercle inscrit dans une cellule hexago-
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(e) ()

Figure 2.6 Exemple de géométrie de coeur de panneaux sandwich. (a) mousse a cellule
ouverte et (b) a cellule fermée , (c) treillis tétraédrique, (d) treillis pyramidal, (e) treillis
Kagomeé, (f) treillis losange, (g) treillis losange colinéaire, (h) treillis carré colinéaire, (i) en
nid d'abeille hexagonal hors-plan, (j) & pro | ondulé triangulaire et (k) en nid d'abeille
losange dans le plan (ou coeur prismatique). Tiré de Lu et al. (2013)
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nale. D'autres expressions ont été développées pour des géométries di érentes dans I'ouvrage
de Gibson et Ashby (1997).

2.4.3 Modes de ruptures

En fonction des propriétés géométriques et du cas de chargements du panneau sandwich, il
pourra s'endommager de plusieurs manieres di érentes. La gure 2.7 illustre les di érents
modes de ruptures des panneaux sandwich.

(a) (b) (c) (d) (e) (f) (9) (h)

Figure 2.7 Liste des di érents modes de rupture. (a) Cession des peaux, (b) défaillance du
coeur par cisaillement, (c et d) plissement des peaux, () ambement général, (f) rupture
par cisaillement du coeur, (g) ambement intracellulaire des peaux et (h) indentation
locale. Tiré de Zenkert (1995)

(a) Cession des peaux : L'une ou les deux peaux subissent une contrainte qui est
supérieure a ce qu'elle peut supporter.

(b) Défaillance du coeur par cisaillement : Les charges en cisaillement sont
supérieures a ce que le coeur peut supporter. Pour un panneau en nid d'abeille, ceci peut
apparaitre sous la forme d'une paroi ayant ambé, ce qui ne sera généralement pas visible de
I'extérieur.

(c et d) Plissement des peaux :  La résistance en compression du coeur est inférieure
a celle en tension et celle de la colle, ou lorsque la résistance en tension du coeur ou celle
de la colle est inférieure a celle en compression. Il faut aussi que le coeur soit soumis a des
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contraintes de compression dans le plan, a une exion ou une combinaison des deux.

(e) Flambement général : Le critere de ambement du panneau est dépassé. Ce
critére di ére en fonction des peaux, voir Zenkert (1995) pour plus de détails. Le ambement
du panneau ne signi e pas nécessairement que le panneau est inutilisable ensuite. Par contre,
il mene a une rupture lorsque la peau en compression cede par compression, par plissement
ou lorsque le coeur cede par cisaillement.

(f) Rupture du coeur par cisaillement Le critere de ambement pour peaux minces

G

/}:ZTS

(2.4)

est dépassé, ol est le module de cisaillement ets est I'épaisseur des peaux. Ce mode
de rupture est plus probable lorsque des grandes déformations hors plan sont présentes et
surviendra la ou la contrainte transversale est maximale.

(g) Flambement intracellulaire des peaux : Le critére pour cette rupture varie
en fonction du type du coeur utilisé. Pour un coeur en nid d'abeille, la contrainte maximale
des peaux est

2B  tp 2
= S ; 2.5
"T1 7 s (2:9)

ou E; est la module de Young des peaux; leur coe cient de Poisson ets est le diamétre
d'un cercle inscrit dans une cellule hexagonale.

(h) Indentation locale : Survient lorsqu'une concentration de contrainte est présente,
par exemple a une jointure, un coin ou un raccord. lls peuvent étre prévenus en répartissant
certaines contraintes sur une plus grande surface.

2.5 Transferts de chaleur dans l'espace

En l'absence d'atmosphére dans l'espace, les transferts de chaleur se font strictement par
conductivité et par radiation. Le ux de chaleur par conduction . dans un matériau homo-
gene est donné par la loi de Fourier, soit

~= kFT; (2.6)

ou k est la conductivité du matériau etT la température du matériau. Le ux de chaleur par
radiation , émis par une surface vers l'environnement est donné par
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r= sTs4 env Te4nv ; (2 . 7)

ou estla constante Stefan-Boltzmann,s est I'émissivité de la surface, ¢, est I'absorptivité
de I'environnement etT; est la température de la surface.

Pour isoler les satellites des radiations solaires, le Multi-Layer Insulation (MLI) est une
couverture de protection a plusieurs épaisseurs qui utilise une trés faible émissivité pour limi-
ter les transferts de chaleur radiatifs entre le Soleil et l'intérieur du satellite. La couche exté-
rieure est composée d'une émissivité adaptée aux longueurs d'ondes émises par le Soleil (référé
comme l'absorptivité dans le domaine spatial), tandis que les multiples couches internes
ont une émissivité adaptée aux longueurs d'onde proches de linfrarougd.a conductivité

e ective du MLI ke est donnée par

1

ket = AT * ;

(2.8)

ou A est la surface du MLI etN est le nombre de couches d'isolation.

2.6 Fabrication additive

En général, les panneaux sandwichs sont fabriqués a partir d'une série de procédés ou le coeur
et les peaux sont fabriqués séparément, puis ils sont assemblés ensemble a I'aide d'adhésif dans
une procédure spéci que dépendant du type de matériau utilisé (SAE International, 2013).
Les coeurs de panneaux en nid d'abeille en métal sont construits en formant une bande de
métal ondulée qui est ensuite fusionnée a d'autres bandes ondulées similaires pour former
un réseau d'hexagones (voir la gure 2.8). Pour des panneaux sandwichs a section complexe,
il est parfois nécessaire d'avoir recours a un raccordement de di érentes sections de coeur
ensemble ou a du renfort local prés des points d'attache. Puisqu'il est di cile d'inspecter les
défauts internes des structures fabriquées additivement, les pieces ayant un réle structurel
important sont rarement fabriquée par cette méthode.

De son co6té, la FA est une méthode qui o re une grande exibilité de design pour fabriquer
des panneaux sandwichs, en particulier les coeurs de panneau sandwich. Elle a entre autres
été utilisée pour concevoir des coeurs aux propriétés auxétiques, ce qui peut améliorer la
résistance au cisaillement, a l'indentation, la ténacité dans le plan et I'absorption d'énergie,
accomplissement qui aurait été presque impossible sans la FA (Li & Wang, 2017). Dans les
sections suivantes, les principes de bases et les techniques les plus populaires pour lI'impression
de thermoplastiques sont explorés.
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Corrugated Sheet Corrugated Block

Roll Corrugated Rolls

Corrugated Sheet

Figure 2.8 Méthode de fabrication la plus commune des coeurs de panneaux sandwichs en
nid d'abeille métallique. Une plague de métal est passée dans des rouleaux ondulés. Les
plagues ondulées résultantes sont empilées et soudées ensemble pour former un bloque qui
peut ensuite étre coupé en tranche pour obtenir un coeur d'épaisseur T et de dimension

W L. Tiré de Clarke (2018)

2.6.1 Principes de base

La fabrication additive est une méthode de fabrication d'objet a partir de I'addition de
couches de matiére jointes ensemble. Plusieurs sous-méthodes peuvent étre utilisées : extru-
sion, frittage ou fusion granulaire ou polymérisation optique. Une grande variété de matériaux
peuvent aussi étre utilisés : polyméres thermodurcissables ou thermoplastiques, métaux, cé-
ramiques (Ngo, Kashani, Imbalzano, Nguyen, & Hui, 2018).

Fabrication par lament fondu

La méthode la plus répandue en FA est la fabrication par lament fondu (FFF) qui consiste

a faire fondre un lament de thermoplastique pour I'extruder sur les couches précédentes
avec lesquels il fusionne et ou il se resolidi e en se refroidissant. Les points forts de cette
méthode résident dans ses faibles codts, sa vitesse d'impression et sa simplicité. La plus
grande faiblesse de cette méthode vient de I'adhésion entre couches qui induit des faiblesses
mécaniques (Sood, Ohdar, & Mahapatra, 2010). Le renforcement de polymeéres avec des bres
courtes permet d'améliorer les propriétés mécaniques, par contre, il reste des dé s concernant
la porosité et I'adhésion matrice- bre (Parandoush & Lin, 2017).



23

Stéréolithographie

La stéréolithographie (SLA) est la premiére méthode de fabrication additive développée en
1986. Elle consiste a utiliser de la lumiére UV pour solidi er localement une résine liquide dans
un bain par photopolymérisation. La résine liquide inutilisée est ensuite évacuée, puis une
série de manipulation post-traitement sont e ectuées pour assurer les propriétés mecaniques
de la structure. Le point fort de cette technique est la précision de la technique, qui permet
d'avoir des détails jusqu'a une résolution d&Oum (Wang, Jiang, Zhou, Gou, & Hui, 2017).
Son point faible est le mince éventail de matériaux compatibles avec la technique puisqu'ils
doivent étre photosensibles et transparents (Ngo et al., 2018).

Fusion sur lit de poudre

L'impression fusion sur lit de poudre se caractérise par un lit de poudre qui se fait consolider
localement par un laser ou suite a une déposition de gouttes d'agent liant. Une fois la couche
terminée, une couche de poudre est ajoutée par-dessus et I'opération se répéte, ce qui consolide
les couches entre elles. Cette technique est utilisée avec plusieurs matériaux, tels que les
métaux, les polymeres et des poudres d'alliage. Les avantages de cette technique sont sa
ne résolution et la grande qualité de nition, ce qui lui permet d'imprimer des structures
complexes. Par contre, les désavantages de cette méthode sont sa lenteur d'impression, ses
grands co(ts et le grand niveau de porosité (Ngo et al., 2018).

2.6.2 Soudure de composites thermoplastiques

Pour la conception de panneau sandwich en matériau thermoplastique, il est généralement
avantageux d'utiliser des matériaux di érents pour composer les peaux et le coeur puisqu'ils
remplissent des fonctions di érentes. Ceci nécessite une opération pour joindre les deux par-
ties entre-elles par un procédé quelconque. En général, la jonction des deux parties est caté-
gorisée en la xation mécanique, le collage par adhésif ou par solvant, la co-consolidation et
le soudage/adhésion par fusion. Cette derniére option consiste a chau er jusqu'a un état de
viscosité l'interface des parties a souder, puis a les compresser ensemble avec des grandes pres-
sions pour ensuite les laisser se solidi er par refroidissement. Sans cette pression, on risque
d'avoir une dé-consolidation des polymeres. Pendant ce processus, les chaines de polymeres
sont mélangées au travers de l'interface, ce qui fait disparaitre de l'interface et permet a la
région soudée de reprendre des e orts (Yousefpour, Hojjati, & Immarigeon, 2004).
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2.7 Simulation par éléments nis

La simulation par éléments nis est une méthode numérique de résolution d'équation di é-
rentielle utilisée pour l'analyse structurelle, de transfert de chaleur, de mécanique des uides,
de transport de masse et de potentiel électromagnétique. Son utilisation sert entre autres a
prédire le comportement d'un systeme face a certaines conditions (S. S. Rao, 2017).

2.7.1 Vérication et validation

D0 a la nature de la méthode par éléements nis, plus les éléments du maillage sont petits, et
plus la solution devrait converger vers la solution numérique recherchée. Par contre, les temps
associés a des calculs sur des maillages trés ns peuvent rapidement devenir impraticables.
Ainsi, des concessions doivent étre faites, mais on se doit de s'assurer de véri er et valider
les résultats des simulations, sans quoi, il est impossible de savoir si les calculs sont précis ou
s'ils sont ables.

La véri cation est un processus qui consiste a s'assurer que les équations soient bien résolues.
Il s'agit d'un processus qui s'intéresse aux erreurs qui proviennent des données en entrée et des
erreurs numeriques intrinseques a la méthode de simulation choisie. La véri cation s'intéresse
donc aux incertitudes associées aux calculs demandés. La plus grande source d'incertitude
pour les simulations est généralement I'erreur associée a la taille du maillage, soit I'erreur
de discrétisation. Pour avoir une estimation de cette erreur et limiter ses impacts, il est
nécessaire d'e ectuer une analyse de convergence (Oberkampf & Roy, 2010).

La validation est un processus qui cherche a véri er que le modeéle représente bien la réalité.
En d'autres mots, cette étape vient s'assurer que les bonnes équations ont été implémentées
pour le probleme que l'on cherche a résoudre. La validation s'intéresse donc a la capacité
prédictive du modele (Oberkampf & Roy, 2010).

2.7.2 Ordre de convergence

L'ordre de convergence représente la vitesse a laquelle la solution converge a mesure que le
maillage se ra ne. Comparer I'ordre de convergence théorique et observé sert entre autres a
s'assurer que notre simulation a bien été implémentée et qu'elle se comporte normalement.
Lorsqu'on e ectue une analyse de convergence, on veut trouver la taille du maillage qui se
trouve dans la zone de convergence, la ou ces deux ordres sont assez proches, ce qui assure
gue le maillage n'a que trés peu d'in uence sur les résultats observes.

L'ordre de convergence formgh correspond a l'ordre de convergence théorique. Il est déter-
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miné a partir des équations de discrétisation utilisées et de I'ordre des éléments utilisés. En
général, I'ordre formel pour les équations utilisées dans les logiciels commerciaux d'élément
ni tels qu'Abaqus, Simcenter 3D et Solidworks ont un ordre formep; = 2. En utilisant un
maillage d'éléments quadratiques, il est possible d'augmenter I'ordre de convergence.

L'ordre de convergence obsery® correspond a l'ordre de convergence calculé en pratique a
partir d'une analyse de convergence. Pour ce faire, il est nécessaire d'e ectuer une série de
simulation avec un maillage qui se ra ne par un facteur. Ensuite, on extrait le résultat a un
certain noeud commun a chacune des simulations a n de déterminer I'ordre de convergence

fg f
In £+ (2.9)
In(r) ' '

ou f 3 correspond a un résultat sur un noeud du maillage le plus grossies,un résultat sur le

p:

méme noeud dans un maillage plus ra né ef; sur le méme noeud dans le maillage le plus
ra né des trois.

2.7.3 Grid Convergence Index

En réalité, il arrive souvent que l'ordre de convergence formel et observé di erent. La mé-
thode du Grid Convergence Index (GCI) a été développée par Roache (1994) pour o rir
une estimation conservatrice de l'erreur dans ces situations. Elle est basée sur l'extrapolé de
Richardson et permet de borner correctement l'erreur 95% du temps (Oberkampf & Roy,
2010). La valeur de l'erreur estimée sur la solution ra néd, est donné par

_Fs . .
GCl= *oifa fuj; (2.10)

ou Fs est une facteur de sécurité ef, est la solution grossiere. Les valeurBs et p sont
déterminés a partir du ratio % . Si la valeur du ratio est inférieure ou égale a 0.1, alors
Fs=1:25et p= p, sinonFs = 3:0 et p=min(max[0:5; p; pr)-

Grandeur du pas

Pour un probléme en 1D, la valeur dén est évidente a trouver. Par contre, lorsqu'il s'agit
d'un maillage en 2D ou en 3D, Celik et al. (2008) recommande d'utiliser

#1=2
h= ( A) (2.11)
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comme taille de pas pour un maillage 2D et

h = ( V) (2.12)

pour un maillage 3D, ou A; et 'V, sont respectivement la surface et le volume dé élément,
et ou N est le nombre total d'éléments dans le modele utilisé.

2.7.4 Simulation de structures fabriquées par FA

La simulation par éléments nis est souvent utilisée pour modéliser le comportement des
panneaux sandwichs, tant au niveau thermique que structurel tel qu'on peut I'observer dans
les études de la section 2.8. De son c6té, Sura (2021) s'est intéressé a la modélisation par
éléments nis des coeurs de panneau sandwich en nid d'abeille d'acide polylactique (PLA)
imprimé par FFF. Les panneaux sandwichs ont été modélisés en utilisant le logiciel Abaqus
et des éléments de coques. Les coeurs ont été testés en compression hors plan, en exion trois
points et en indentation. Il a été trouvé que les simulations en exion ont permis de prédire la
rigidité du panneau avec 5% de précision comparativement aux essais expérimentaux. Aussi,
une validation expérimentale a permis de montrer que les modeles simulés peuvent prédire la
résistance maximum en compression hors-plan avec une précision de 5%, mais que pour une
exion trois points, la résistance est surestimée par 14%.

2.8 Optimisation

2.8.1 Optimisation structurelle de panneau sandwich

Wei, Zok, et Evans (2005) ont optés pour une méthode d'optimisation analytique pour un
panneau sandwich a coeur prismatique basée sur les équations de Valdevit, Hutchinson, et
Evans (2004). lIs identi ent d'abord les modes de ruptures d'un certain panneau, calculent
ensuite la force maximum pour que la rupture survienne et font varier les paramétres géome-
triqgues de la structure a n de maximiser la résistance ultime pour un facteur de remplissage
constant. Les résultats démontrent que les coeurs prismatiques sont plus résistants que les
coeurs a pro | ondulé pour des charges hors plan faibles, mais qu'a charge hors plan éle-
vée, les deux coeurs ont des performances comparables. Toutefois, les coeurs a pro | ondulés
sont toujours plus résistants lorsque les charges sont dans le plan. Les performances des
coeurs prismatiques ne sont pas su santes pour justi er les colts de fabrication plus élevés
comparativement aux coeurs a pro | ondulés.
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S. Xie, Feng, Zhou, Wang, et Ma (2020) ont étudié expérimentalement l'impact des para-
metres des panneaux sandwichs en nid d'abeille hexagonal en NOMEX sur leur résistance a
la compression hors plan et dans le plan. Pour les coeurs hors plan, il a été observé qu'avec
une méme taille de cellules, la résistance ultime augmentait linéairement avec la densi cation
du coeur. Pour une densité relative égale, les coeurs ayant des plus petites cellules ont
demontré les meilleures propriétés de résistance a la compression hors plan. La résistance a
la compression hors plan des panneaux sandwichs est nettement supérieure a leur résistance
a la compression dans le plan.

Russell, Deshpande, et Wadley (2008) ont étudiés les propriétés des panneaux en nid d'abeille
carré en polymeére renforcé de bres de carbone longues avec desomprises entre 2,5% a
20%. Les résultats montrent que la résistance a la compression hors plan est relativement
peu sensible au ratio hauteur sur largeur des cellules et au nombre de cellules, mais gu'elle
dépend fortement du type de matériau et de son orientation. Les modes de ruptures des
panneaux observes étaient le ambement élastique et le micro ambement plastique. Pour les
tests e ectués en cisaillement, les modes de ruptures observés sont le ambement élastique
et rupture en cisaillement des peaux.

X. Zhang et al. (2018) ont congu une structure de CubeSa4Q0 400 400mm?3) a partir de
panneaux sandwich d'aluminium AISi1OMg au coeur en treillis imprimé par SLS. Le design
des panneaux a été réalisé a partir d'analyses par éléments nis, et les valeurs des parametres
géométriques ont été déterminées a partir de relations analytiques. Comparativement aux
CubeSat fait de panneau sandwichs en nid d'abeille hexagonal, ils ont réussi a réduire la
masse relative de la structure par rapport a la masse totale du CubeSat a 7,7% contre 15-
25%. Le CubeSat a été soumis a I'environnement de vibrations aléatoires et sinusoidales d'un
lancement de fusée traditionnel et n'a montré aucune déformation a partir d'une analyse
de balayage sinusoidal. Un des avantages de cette structure est qu'elle permet d'augmenter
localement la résistance de la structure a des points critiques en concentrant le treillis a cet
endroit.

2.8.2 Optimisation thermique de panneau sandwich

Mahender et al. (2021) ont optimisé un panneau de protection thermique métallique a partir
d'une analyse par élément ni transitoire. Les résultats ont été analysés par une analyse de
variance (ANOVA) et une analyse de moyenne (ANOM), puis ont été validés expérimentale-
ment. En se basant sur le taux de refroidissement de chaque structure, il a été conclu que le
panneau a densité la plus faible était le meilleur candidat : un panneau a cellules hexagonales
de 11 mm de diamétre et d'une hauteur de 10 mm, d'épaisseur de 0,05 mm enfermé entre 2
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peaux de 0,1 et 0,3 mm d'épaisseur respective. Il a été conclu que 78,5% des performances
thermiques du panneau viennent des propriétés de son coeur.

Konka, Rao, et Gupta (2014) ont analysés les facteurs impactant l'isolation des panneaux de
protection thermique métalliques, plus précisément la vitesse de refroidissement hors plan du
panneau sandwich en alliage d'aluminium Al-2024 pour les peaux et Al-3003 pour le coeur.
Les analyses numériques ont utilisé le logiciel ANSYS et considerent les radiations internes,
la conduction et la convection comme mode de transfert de chaleur. Les panneaux sont mis
dans une enceinte ou les cdtés du panneau sont isolés par une mousse isolante, une source
de chaleur infrarouge réchau e la peau supérieure du panneau pendant qu'un thermocouple
est apposé sur chaque peau pour mesure leur température dans le temps. Pour des densités
relatives  semblables, il a été trouvé qu'un panneau avec un coeur a cellule hexagonal
a les mémes propriétés qu'un panneau a cellule carrée. Aussi, il a été trouvé que l'e et des
radiations internes et de la convection dans les cellules est négligeable a c6té de la conduction.
Les résultats ont été validés expérimentalement.

2.8.3 Optimisation biobjective (mécanique et thermique)

Fang et al. (2017) ont congu un nouveau type de panneaux de protection thermique basé
sur un coeur a pro | ondulé optimisé pour réduire la masse surfacique tout en respectant
certains criteres thermiques et structuraux. L'optimiseur qu'ils ont développé sur MATLAB
tient compte de neuf variables géométriques et ils ont réussi a réduire de 26% la masse de la
structure. Pour y arriver, 400 échantillons ont été générés par la méthode d'hypercube latin,
puis en interpolant la surface d'erreur résiduelle de réponse approximative. Le résultat est
un coeur avec des parois trouées, semblable a un coeur en treillis.

G. Xie, Wang, Sunden, et Zhang (2013) a e ectué une optimisation semblable a celle de
Fang et al. (2017), mais ils ont utilisés le Parametric Design Language d'ANSYS pour
une analyse thermique et une analyse mécanique-thermique couplée combinée a l'algorithme
GCMMA pour trouver le panneau optimal. Dans un premier temps, la structure est optimisée
pour améliorer ses propriétés d'isolation. Ensuite, ce modéle est utilisé comme point de départ
dans une deuxieme optimisation ou la masse est minimisée, et ce, en respectant un critére Von
Mises maximal pour assurer l'intégrité structurelle du panneau. L'optimisation structurelle
considéere les distorsions thermiques dans ses analyses par éléments nis. Le résultat est un
panneau sandwich ayant une masse réduite de 37%.

Solyaev, Lurie, Koshurina, Dobryanskiy, et Kachanov (2019) ont cherché les parametres opti-
maux d'un panneau sandwich a pro | ondulé rempli d'une mousse isolante a n de minimiser sa
densité surfacique, et ce, tout en respectant certaines contraintes thermiques et structurelles.
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Les parametres observés étaient I'épaisseur des parois, I'épaisseur des peaux, I'épaisseur du
panneau, I'espacement entre chaque ondulation et I'angle d'inclinaison des parois du coeur
(des ondulations). L'optimisation s'est e ectuée a partir de formules analytiques et a été
résolue avec l'algorithme direct random search dans le logiciel Mathematica de Wolfra-
mAlpha. Une validation utilisant ANSYS a été e ectuée. Il a été trouvé que I'épaisseur du
panneau et la forme triangulaire était optimale pour l'isolation thermique puisque le chemin
thermique a été agrandi. Par contre, pour de grandes compressions hors plan, il est préférable
gue la forme du coeur tende plus vers une forme de trapéze a n de supporter des contraintes
structurelles additionnelles.

Ainsi, il semblerait qu'aucune étude dans la littérature ne s'est intéressé a optimiser simul-
tanément les propriétés d'isolation thermique et la résistance aux vibrations aléatoires d'un
panneau sandwich ou d'un chassis du rover lunaire.

2.8.4 Optimisation de structure de rover

Pitre (2015) a utilisé I'optimisation topologique de la structure d'un rover lunaire an de
minimiser la masse de la structure en fonction de contraintes structurelles quasi statiques. La
masse du rover optimisé a été réduite de 38,7% tout en respectant tous les cas de chargements
requis.

Broggi (2020) a aussi utilisé I'optimisation topologique pour la conception de la structure en
composite d'un rover lunaire. La masse de la structure a été réduite de 30% tout en gardant
respectant I'environnement quasi statique. Ensuite, il a redistribué la matiére des coeurs des
panneaux sandwichs composant la structure a n d'améliorer leurs performances structurelles.
En utilisant une distribution de cellules Voronoi, la rigidité en exion a été augmentée de
47% comparativement a un panneau sandwich en nid d'abeille 2% plus massique.

2.9 FEtudes préliminaires du projet PEEKbot

Une analyse thermique et structurelle ont été conduites a I'’Agence spatiale canadienne sur le
premier prototype du rover de la mission PEEKbot. Le but de ces analyses était de déterminer
la survivabilité d'un rover alimenté par une batterie a une nuit lunaire et a I'environnement
de la fusée.
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2.9.1 Analyse thermique

Dans l'analyse thermique de Chila (2021b), trois modeles complets de rovers lunaires ont été
analysés : un rover avec une structure constituée de panneaux sandwichs en nid d'abeille en
aluminium, avec des panneaux sandwichs en PEEK avec des attaches métalliques et avec des
panneaux sandwichs en PEEK avec des attaches en PEEK. Premiérement, la conductivité
e ective du panneau sandwich a été estimée avec un matériau d'aluminium et de PEEK
en considérant les échanges de chaleur par conduction et par radiation. Ensuite, un modele
du rover a été congu ou on a inclus les batteries, les antennes, les radiateurs, les roues, les
composantes électroniques, une couche de MLI autour de la structure (qui ne recouvre pas
les antennes et les radiateurs) et un anneau de titane sur le panneau sandwich inférieure ou
I'anneau de séparation sera connectée pendant le lancement de fusée.

En modi ant les conductivités e ectives de la structure du rover dans une étude a régime
permanent, l'auteur s'est intéressé a la survie des batteries du rover comme critére de survie.
Il a été déterminé que la température minimum des batteries enregistrée pour la structure
d'aluminium, de PEEK et de PEEK avec des attaches en PEEK est -8@, 0,7°C et 14,0C
respectivement. Ainsi, la survivabilité du rover a été con rmée pour les rovers en PEEK
puisque les batteries ont su conserver une température minimum supérieure°@.0

2.9.2 Analyse structurelle

Pour ce qui est de I'analyse structurelle de Chila (2021a), le modéle le plus résistant thermi-

guement a été étudié pour évaluer sa capacité a survivre a I'environnement du lanceur Falcon

9 de SpaceX. La structure est en panneau sandwich de PEEK et les inserts ainsi que les vis
sont en PEEK.

Premiérement, I'analyse a prédit que la structure en PEEK résisterait a I'environnement quasi
statigue avec un FS de 2,87. Elle a aussi démontré que les concentrations de contrainte les plus
importantes étaient dans le panneau a la base du rover, soit le panneau qui est indirectement
connecté au lanceur par lI'anneau de titane. Deuxiémement, les analyses sinusoidales ont
démontré que trois modes de résonances de la structure se trouvent sous le seuil requis par
SpaceX de 35 Hz. Ces modes pourraient étre décalées vers de plus hautes fréquences et
réduites en intensité en rigidi ant le panneau a la base du rover. Finalement, l'analyse par
vibration aléatoire a démontré que la structure résisterait au lancement avec un FS de 2,73.
Les plus grandes contraintes sont observées pres des points d'attache du panneau, soit autour
des inserts pour les vis.
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CHAPITRE 3 SYNTHESE DE LA REVUE DE LITTERATURE ET
OBJECTIFS DE LA RECHERCHE

3.1 Synthése de la revue de littérature

L'intérét envers l'exploration spatiale avec le programme d'exploration lunaire Artemis a
ouvert de nouvelles opportunités pour I'innovation technologique dans le domaine spatial. Le
programme d'accélération de l'exploration lunaire (PAEL) de I'Agence spatiale canadienne
est un concours pour le lancement d'un rover lunaire canadien de 30 kg. Pour arriver a réduire
sa masse et les risques pour la santé associés au GTR, le rover sera alimenté par des batteries
et des panneaux solaires. Les faibles températures de la nuit lunaire ne permettent pas d'avoir
une structure formée d'aluminium, ce qui refroidirait rapidement les batteries et entrainerait
leur défaillance.

A n de contourner ce probleme, on se tourne vers un thermoplastique de haute performance
ayant fait ses preuves dans des applications spatiales, le PEEK. Ce matériau a une conduc-
tivité nettement inférieure a celle de l'aluminium, de trés bonnes propriétés mécaniques et
o re beaucoup de exibilité de conception possible grace a la FA. Des études préliminaires
menées au sein de I'Agence spatiale canadienne ont démontré le potentiel d'une structure
rover lunaire en PEEK pouvant a la fois permettre au rover lunaire de survivre aux nuits
lunaires et de résister au lancement de fusée. La partie de la structure étant la plus sollici-
tée structurellement est la base de la structure puisqu'elle est connectée par un anneau de
séparation au lanceur.

Ainsi, on s'intéresse a la conception de la partie critique du rover, la base de la structure.
On opte pour un panneau sandwich en nid d'abeille puisqu'ils sont régulierement utilisés
dans le domaine spatial pour les excellentes propriétés mécaniques pour un poids minime.
lls peuvent aussi étre utilisés a des ns d'isolation thermique dans certaines applications, ce
qui font d'eux d'excellents candidats pour composer la structure du rover lunaire. Bien que
leurs comportements mécaniques et thermiques aient été étudiés en profondeur, aucune étude
n'a analysé les performances d'un panneau sandwich pour ses performances thermiques et sa
résistance aux vibrations aléatoires simultanément.

An de comprendre l'impact des parametres geomeétriques sur l'isolation et la résistance
aux vibrations aléatoires d'un panneau sandwich, une étude paramétrique du panneau est
conduite avec des simulations par €léments nis. Cette méthode a été utilisée et a fait ses
preuves pour prédire le comportement des panneaux sandwich, tant au niveau thermique que
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structurel. Elle est aussi propice pour une analyse paramétrique puisqu'elle permet de générer
facilement plusieurs prototypes en faisant varier seulement certains parametres. Ultimement,
on cherche a comprendre comment minimiser le poids du panneau sandwich tout en s'assurant
gu'il survive au lancement de fusée et aux nuits lunaires.

3.2 Objectifs du mémoire

A partir de cette revue de littérature, I'objectif de ce mémoire est déournir des recom-
mandations quant a la géométrie du panneau sandwich en nid d'abeille formant

la base de la structure d'un rover lunaire an de réduire sa masse tout en s'as-

surant qu'elle résiste aux vibrations aléatoires d'un lancement de la fusée et aux

faibles températures des nuits lunaires. Pour y parvenir, on divise ce projet en deux
sous-objectifs.

a Etudier limpact des paramétres géométriques du panneau sandwich sur ses propriétés
thermiques et sa masse lorsqu'il est soumis a I'environnement lunaire.

a Etudier Iimpact des paramétres géométriques du panneau sandwich sur les contraintes
qui y sont développées lorsqu'il est soumis a un environnement de vibrations aléatoires.
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CHAPITRE 4 METHODOLOGIE

4.1 Apercu du systeme

4.1.1 Dé nition du probléme

Le rover utilisé dans la mission ne pourra pas excéder les dimensions de 70 cm x 70 cm X
60 cm (Chila, 2021c). En considérant la taille des roues et une certaine marge de manoeuvre
pour les autres équipements se trouvant a l'extérieur du rover, les dimensions du chassis du
rover ont été choisies comme étant 60 cm x 40 cm x 40 cm dans le cadre de cette étude. Son
poids maximum est de 30 kg, ce qui en fait un mini rover. Une couverture de MLI enveloppe
I'extérieur de la structure en PEEK, a n de protéger contre la surchau e des composantes
durant le jour, mais surtout pour limiter le refroidissement la nuit.

Les analyses thermiques et structurelles de Chila (2021b) ont permis de déterminer que la
partie de la structure la plus critique a la survie du rover a I'environnement du lanceur est
la base de la structure, représentée a la gure 4.1. Cette partie est connectée au lanceur par
un anneau de séparation, traditionnellement utilisé pour les satellites a n de facilement les
détacher du lanceur lorsqu'ils atteignent leur orbite.

4.1.2 Description du panneau sandwich

Le panneau est composé d'un coeur de PEEK renforcé a 20% de courtes bres de carbone
imprimé par FFF. Le coeur est de type nid d'abeille hors plan. Les peaux du panneau sont
composées d'un laminé quasi isotrope de plusieurs plis d'APC-2 PEEK préimprégné (Solvay,
2017). Ces peaux sont soudées au coeur. Au centre du panneau, un anneau de PEEK pur
de 33 cm de diameétre est encastré. On assume qu'il est aussi relié au reste de la structure
par soudure. Puisque les cellules sont orientés hors plan, il serait aussi possible d'usiner le
coeur du panneau a partir d'un bloc de PEEK renforcé. Les limitations de cette méthode

de fabrication sont la perte de matiére, I'impossibilité de renforcer les parois du coeur avec
des bres orientés dans le sens des parois et des plus grands codts associé a l'équipement
nécessaire.

Lors de son utilisation dans la fusée, un anneau de titane sera vissé a la face extérieure de
I'anneau de PEEK a n d'y attacher I'anneau de séparation. Cet anneau de titane restera xé
au rover pour le reste de la mission, une fois sur la Lune.
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Startifié d'APC-2

Figure 4.1 Panneau sandwich formant la base de la structure du panneau sandwich avec
un anneau en PEEK de 33 cm de diameétre ainsi que du MLI sur la face du panneau en
contact avec I'environnement lunaire. Image du rover complet tiré de Broggi (2020)

4.1.3 Parameétres étudiés

Les parametres géométriques illustrés a la gure 4.2 sont utilisés pour dé nir la géométrie du
panneau sandwich, soit I'épaisseur totale du pannedy |'épaisseur des parois du coeug,
I'épaisseur des peauks, la longueur des parois (taille des cellules) et la forme des cellules
S. Notons que la hauteur du coeuh, est dé nie comme étant une variable dépendante par
la relation suivanteh, = h  2tg. Ainsi, varier I'épaisseur des peauks en gardant les autres
parameétres constants signi e que la hauteur du coeur diminue a n de garder I'épaisseur totale
du panneauh constante.

4.1.4 Matériaux utilisés

En considérant que le coeur du panneau est imprimé en utilisant du PEEK 20%CF par
FFF, les bres de carbone seront orientées le long de la direction d'impression (direction 1).
Puisque le panneau est imprimé couche par couche, ceci implique que le matériau utilisé est
orthotrope. Toutes les bres sont orientées dans le plan, le long des parois des cellules, tel
gu'illustré dans la gure 4.2. La conduction dans le plan est ainsi plus grande que hors du
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Figure 4.2 Parametres géométrigues du panneau sandwich en nid d'abeille a I'étude, in-
cluant aussi du sens d'impression des parois du coeur.

plan du panneau sandwich (direction 2). Les matériaux utilisés lors de I'analyse thermique
sont représentés dans le tableau 4.1. Notons qu'a défaut d'avoir les propriétés thermiques
de I'APC-2, il a été assumé qu'elles sont identiques a celles du PEEK 20%CF puisqu'il est
composé de la méme matrice et du méme matériau de renfort. Bien que I'APC-2 correspond
a du PEEK avec 60% de bres continues, cette approximation est négligeable puisqu'on
s'intéresse a la résistance hors plan du panneau. Par contre, dans le cas ou on considere la
résistance thermique le long de la structure, cette hypothése devrait étre révisée.

Tableau 4.1 Liste des propriétés des matériaux utilisés dans I'analyse thermique. Les
propriétés illustrées sont celles du PEEK (Sharma & Sridhara, 2012)(VICTREX, 2015), du
PEEK 20%CF (3DXTECH, 2023), de plis unidirectionnels d'’APC-2 (Solvay, 2017), de

titane (Chila, 2021b) et de MLI (MDA, 2021).

Matériau Masse volumique, Conductivité Emissivité | Absorptivité
thermique

Unité g/cm? Wm 1K ! - -

PEEK 1,30 0,29 0,97 0,441
PEEK 20%CF (11) 1,39 1,44 0,97 0,441

(22 0,39
APC-2 1,32 - - -
Titane 1,32 17 0,11 0,52

MLI 0,12 g/cn? 10 0,025 0,4
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4.1.5 Simulation par élément ni

Les simulations par éléments nis sont e ectuées sur Nastran. Le logiciel NX version 1953 est
utilisé lorsqu'une interface graphique est nécessaire, principalement pour les simulations ther-
miques. Les simulations de vibration aléatoire ont aussi nécessité I'utilisation de NX pour pou-
Voir inspecter les résultats et la qualité du maillage. Autrement, les simulations ont été écrites
directement dans un chier.bdf a l'aide de Python 3.9 et du module PyNastran et PyGmsh
pour étre ensuite résolues par le solveur Nastran. La derniére version du code utilisé peut étre
trouvée a l'adressenttps://github.com/Im2-poly/SandwichPanel_RandomVibration

4.2 Analyse thermique

Dans l'analyse thermique, on s'intéresse au rover pendant une nuit lunaire puisque c'est le
scénario critique, tel que déterminé par les études préliminaires e ectuées par Chila (2021b).
Plus précisément, on s'intéresse a caractériser sa résistance thermique hors plan e ective,
en tenant compte des transferts de chaleur par conduction et radiation puisqu'il n'y a pas

de convection en I'absence de uide. Les radiations internes entre chaque partie du panneau
seront considérées ; chaque peau avec l'autre, les peaux avec les parois du coeur, et les parois
du coeur entre elles.

Les études préliminaires de Chila (2021b) ont montré que des plagues homogénes d'épaisseur
h = 25 mm et de conductivitéke;;  0,45Wm 1K 1 permettraient de survivre a une nuit sur

la Lune. Dans le cadre de cette analyse, on étudiera plutét la résistance thermique surfacique
équivalenteR¢s puisque cette propriété est indépendante de I'épaisseur des panneaux, ce qui
permet de plus facilement comparer des panneaux d'épaisseurs di érentes. On peut relier la
conductivité e ective ket a Regr par la relation

T AT _ h
qOO keff’

ou T estla diérence entre la température moyenne de la peau supérieure et de la peau
inférieure, gest la densité de ux thermique, est le ux de chaleur totale etA est la
surface ou la chaleur est appliquée. Ainsi, il est possible de redé nir notre critere de survie
Kett  045Wm 1K !comme étantRer 056 mPKW L.

Reff =

(4.1)

4.2.1 Conditions frontieres

Les conditions frontieres de l'analyse thermique sont représentées graphiquement dans la
gure 4.3. Celles-ci ont été déterminées a n de reproduire le montage typique de caracté-


https://github.com/lm2-poly/SandwichPanel_RandomVibration
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risation thermique de panneau sandwich, comme dans le montage de Konka et al. (2014).
Ainsi, on suppose que les c6tés du panneau sont parfaitement isolés, et que la chaleur sera
transférée dans la direction hors plan, ce qui revient & un cas de conduction 1D. On modélise
un panneau sandwich ou une source de chaleur est appliquée sur une peau. La chaleur se
transfére jusqu'a I'autre peau par conduction et radiation, puis est transféré au MLI qui radie
vers la surface de la Lune.

Figure 4.3 Conditions frontieres du panneau sandwich pour I'analyse thermique. Les
modes de transferts de chaleur considérés dans les panneaux sont les radiations et la
conduction. A gauche est représenté le panneau complet, comprenant un anneau de titane
xé a un anneau de PEEK encastré dans le panneau. A droite est un panneau ou les

anneaux de PEEK et de titane ont été retirés.

Pour la face interne du panneau, on considere qu'elle fait partie d'une enceinte fermée ou la
seule source de chaleur interne est la batterie. La quantité de chaleur fournie par la batterie
est de 5 W a un rythme constant durant la nuit lunaire. En considérant que cette chaleur est
dispersée sur I'ensemble de la structure, il a été estimé que le panneau étudié aura un ot
net de chaleur d'environ 1 W sur sa face interne. Ainsi, on impose une densité de chaiglr

= 4,16 W/m 2 distribué uniformément sur cette face.

Pour ce qui est de la face extérieure du panneau, elle est séparée de I'environnement lunaire
par du MLI. La température de I'environnement a été xée a une température de -190, soit
-18C¢°C avec une marge de sécurité de 0. Pour ce qui est du MLI, il est considéré comme
étant extrémement proche de la surface externe du panneau, ce qui signi e que leur facteur de
vue est de 1. Ainsi, le MLI a été relié a la face externe du panneau par un couplage thermique
avec une émissivité e ective ¢ = 0,01. Le calcul de I'émissivité e ective est donné par

(4.2)

ou , est I'émissivité du PEEK et , est I'émissivité de la face interne du MLI. v, est une



38

valeur expérimentale de I'émissivité e ective du MLI a 6 couches utilisées par la compagnie
MDA dans leurs analyses thermiques de satellite. Elle tient compte des imperfections liées
aux ponts de chaleur entre les couches (principalement di aux manipulations du MLI). De son
c6té, la face extérieure du MLI, celle en contact avec I'environnement lunaire, a les propriétés
optiques suivantes : une émissivité = 0,67 et une absorptivité¢ = 0,4 (MDA, 2021). Ces
valeurs sont les propriétés du MLI en n de vie, soit aprés que leur propriétés optiques se
soient dégradées.

L'anneau de titane est connecté a l'anneau de PEEK avec une conductance dd 00V K 1
(Chila, 2021b). Il n'est pas recouvert de MLI et donc, il est en contact direct avec l'environ-
nement.

4.2.2 Procédure

Simuler un panneau entier est trés exigeant lorsqu'on considere I'ensemble des radiations
internes du panneau puisqu'il y a une tres grande quantité de surface a interconnecter. A n
de réduire le temps de calcul, une seule cellule sera considérée dans le calcul. La gure
4.4 présente les résistances thermiqu&ss pour une cellule unitaire et pour un panneau
sandwich composé des mémes cellules en fonction de la densité relative_es conditions
frontieres de cette cellule seront donc adaptées pour une seule cellule, telle qu'illustrée dans
la gure 4.4a. La cellule unitaire est découpée du panneau en prenant le point milieu de
I'épaisseur des parois et en suivant son périmétre. Ainsi, la cellule unitaire a une épaisseur de
parois deux fois plus minces qui. Si on voulait reconstituer le panneau complet, il su rait

de coller plusieurs cellules unitaires ensemble par leurs parois.

Pour ce qui est de la chaleur appliquée sur la cellule, on conserve la méme chaleur surfacique
q°°= 4; 16 que pour le panneau complet.

Les résultats de la gure 4.4b montrent que la di érence entre la résistance du panneau et
d'une cellule unitaire est faible pour les trois panneaux qui ont été modélisés. En e et, on note
une di érence relative de moins de 1%, ce qui justi e l'utilisation d'une cellule unitaire de
densités relatives faibles pour évaluer la résistance e ective du panneau simpli é. Puisqu'il
n'‘a pas été possible de modéliser les panneaux ayant une> 3%, il n'est pas possible
de con rmer que ce modele réduit restera able pour de plus grandes densités relatives
Par contre, le modele d'une cellule unitaire est équivalent a un réseau de cellules in nies
dans le plan, sans bord. Au fur a mesure que le diamétre des cellules diminue, la densité
relative  augmente, ce qui fait que de plus en plus de cellules remplissent notre panneau
sandwich. Ainsi, plus on augmente la densité relative, et plus les e ets de bords du panneau
devraient étre négligeables et plus le modele d'une cellule unitaire devrait bien représenter le
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comportement de notre panneau sandwich.

A n d'évaluer la résistance surfacique du panneau complet, c'est-a-dire en considérant I'im-
pact de I'anneau de renforcement en PEEK et de I'anneau de titane, on utilise un modele
simpli é. Le panneau sandwich simpli € est remplacé par un panneau plein de méme épaisseur
et de conductivité égale a celle mesurée avec la cellule. Ensuite, I'anneau de renforcement en
PEEK est encastré dans ce panneau en ajoutant un anneau de titane sur la face extérieure du
panneau, en contact direct avec I'anneau de renforcement tel qu'illustré a la gure 4.3. L'an-
neau de titane est utilisé pour attacher le mécanisme de séparation au module d'alunissage
pendant le lancement.
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(a) Cellule unitaire utilisée pour les simulations de I'analyse thermique. La délimitation en rouge
illustre que I'épaisseur des parois du coeur d'une cellule est la moitié de I'épaisseur des parois du
coeur. Les conditions frontiéres imposées sur une cellule sont identiques a celles du panneau

simpli é de la gure 4.3

(b) Comparaison de la résistance thermiqueRes; entre le modéle d'une cellule unitaire et le
modéele du panneau sandwich composé des mémes cellules.

Figure 4.4 Comparaison entre un modele simulant une cellule unitaire a un modéle
simulant un panneau sandwich composé de ces mémes cellules.

4.2.3 Maillage

Puisque les parois du panneau sont trés minces comparativement a leur super cie, le maillage
d'une cellule est composé d'éléments de coque plutbt que d'éléments solides. Ceci permet entre
autres de réduire les temps de calcul et de faciliter I'application des conditions frontiéres radia-
tives a l'intérieur des cellules. Les éléments solides sont seulement utilisés pour les simulations
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du panneau sandwich complet, soit le panneau qui comprend un anneau de renforcement. La
taille du maillage a été déterminé a l'aide de l'analyse de convergence suivante.

4.2.4 Analyse de convergence

Une analyse de convergence a été conduite a n de s'assurer que l'erreur de discrétisation est
inférieure a 5 %. Cette analyse de convergence a permis de déterminer la taille du maillage
pour les analyses thermiques subséquentes. Pour se faire, le maillage pour une cellule=de

25 mm a été ra né en évaluant la température d'un méme élément. Le tableau 4.2 illustre
ces résultats et montre que I'on est bien en dessous du 5% d'erreur visée, et ce, méme avec le
maillage le plus grossier. Avec des erreurs aussi petites, il n'est pas nécessaire de montrer que
nous nous situons dans la zone de convergence puisque le maillage est su samment précis,
méme lorsqu'il est trés grossier. Ainsi, le maillage utilisé dans les simulations thermiques
suivantes sera un maillage se situant entre trés grossier et grossier puisque le maillage a une
in uence négligeable sur les résultats observes.

Tableau 4.2 Analyse de convergence des simulations thermiques en comparant les
résistances thermiques mesurées du pannead 25 mm, t; =0;5mm, t; =2 mmeth =25

mm.
Maillage Nombre d'éléments| Taille d'élément Refs Erreur
Unité - mm KW 'm?| -%
Trés grossier 30 14,94 0,2367 0,00
Grossier 204 5,73 0,2382 0,63
Moyen 600 3,34 0,2337 1,27
Fin 2340 1,69 0,2363 0,17
Trés n 9426 0,843 0,2367 0
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4.3 Analyse de vibrations aléatoires

Dans 'analyse de vibration aléatoire, on s'intéresse a I'environnement qui représente le mieux
les conditions auxquelles le panneau est exposé durant le lancement, soit les vibrations aléa-
toires. L'objectif de cette analyse est de comprendre l'impact des paramétres géométriques
sur la masse du panneau et les contraintes développées dans le panneau lorsqu'il est soumis
aux vibrations aléatoires du lanceur Falcon 9. On utilise le critére de Tsai-Hill a n de véri er

la résistance du panneau a cet environnement. Puisque les peaux sont soudées au coeur du
panneau sandwich, on suppose que les propriétés mécaniques a la soudure sont les mémes que
dans les polymeéres qui le composent, comme I'a démontré les résultats de Leskovics, Kollar,
et Barczy (2006). A partir de ces analyses, une liste de recommandations de conception pour

le panneau sandwich est fournie.

4.3.1 Conditions frontieres

Les conditions frontiéres représentées graphiquement dans la gure 4.5 ont été choisies an
de représenter le plus delement possible le cas de chargement du panneau tout en réduisant
au maximum ['utilisation de ressources numériques. Les vibrations aléatoires en entrée sont
données par la densité spectrale de puissance (DSP) avec un niveau statistique P95/50 de
Falcon 9 (Space Exploration Technologies Corp, 2020) en ajoutant 3dB a son intensité et
en incluant un FS de 1,4 pour les contraintes utilisées dans le calcul du critere de Tsai-Hill.
Aussi, puisque la DSP de Falcon 9 ne fournit I'accélération que selon un axe, les simulations
considérent que cette DSP est appliquée a la fois selon l'axe des x, y et z (Vu, 2007). Ceci
permettra de modéliser le plus authentiquement possible les conditions auxquels le panneau
est soumis lors du lancement de la fusée Falcon 9. Un facteur d'amortissement @ et
utilisé pour les simulations.

Ces vibrations sont transmises par I'anneau de titane en passant par I'anneau de renforcement
en PEEK jusqu'au reste du panneau sandwich. Etant donné que I'anneau de renforcement est
vissé au titane, ceci lui confére une plus grande rigidité. Pour les simulations, on l'approxime
comme étant parfaitement rigide puisque sa rigidité est nettement plus importante que celle
des cellules du coeur. Ainsi, on impose un déplacement aux cellules en contact avec lI'anneau
de renforcement et ce déplacement est dicté par la DSP de Falcon 9.

Seule la partie extérieure a I'anneau est représentée dans les simulations puisqu'une analyse
préliminaire de Chila (2021a) a démontré que les plus grandes contraintes se trouvent dans
la partie a I'extérieur de I'anneau. Ceci permet aussi de réduire les colts de simulations en
limitant le nombre d'éléments a simuler.
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Masse du rover = 30 kg

NSM = 30 kg

Figure 4.5 Conditions frontieres du panneau sandwich pour I'analyse de vibrations
aléatoires. Le panneau simulé est simpli € a seulement la partie du panneau se trouvant a
I'extérieure de lI'anneau de PEEK. Le déplacement imposé est donné par la DSP de Falcon

9 Space Exploration Technologies Corp (2020).

Ce panneau sandwich est normalement connecté au reste de la structure du rover, soit d'autres
panneaux sandwichs qui sont assemblés sur les bords du panneau étudié a n de former une
boite. Par contre, les colts de simulations associés a ces panneaux supplémentaires sont
extrémement élevés, ce qui ne permet pas de représenter l'intégralité de la structure du
rover. En pratique, c'est principalement le panneau formant la base du rover qui reprend les
plus grandes contraintes. Il a plutét été choisi de laisser tous les degrés de liberté des bords
du panneau libres. Sans le reste de la structure attachée aux extrémités, le panneau se trouve
ainsi moins renforcé, ce qui devrait représenter un pire scénario que celui en réalité.

Etant donné qu'il n'existe pas encore de description assez claire de I'équipement a bord du
rover et de leur emplacement, on suppose une charge de 30 kg de masse non structurelle
distribuée uniformément sur la surface du panneau située a lI'extérieure de I'anneau. Méme si
une bonne partie du poids de la charge utile du rover sera inférieure a 30 kg (puisque le 30 kg
du rover inclus la poids de la structure), on considére ce cas a n d'étre le plus conservateur
possible dans nos approximations. Normalement, ce poids est aussi distribué sur I'anneau de
PEEK ainsi que la partie du panneau a l'intérieur de I'anneau. Ainsi, ce cas de chargement
est trés conservateur et représente un scénario plus exigeant que ce que le rover aura a subir
en pratique.
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4.3.2 Procédure

Ces simulations sont tres colteuses a exécuter et elles sont aussi trés longues a mettre en
oeuvre dans un logiciel comme NX en raison de la quantité d'information a traiter dans
I'interface graphique. A n de réduire le temps associé aux manipulations et a l'interface gra-
phique de NX, les simulations sont générées directement dans un chiedf a partir des
valeurs de parametres géomeétriques. Ce chier est ensuite résolu par le solveur Nastran au-
tomatiquement. Pour ce faire, un code Python a été créé pour générer le réseau de cellules
du coeur vu du dessus. Ensuite, le module PyGmsh (Schlémer et al., 2020) fait le lien avec
Gmsh (Geuzaine & Remacle, 2008) pour générer un maillage 2D de notre panneau tridimen-
sionnel. Par la suite, ce maillage est écrit dans le formatage d'une carte Nastran ou on y
ajoute ensuite les commandes nécessaires pour avoir une simulation SOL111 de vibrations
aléatoires.

En sortie, un chier .op2 est généré et comprend tous les déplacements et contraintes du
panneau pour plusieurs fréquences comprises entre 20 et 2000 Hz. Parmi ces fréquences, on'y
retrouve les modes de résonances et plusieurs autres fréquences échantillonnées uniformément
entre 20 et 2000 Hz. Ce chier est ensuite ouvert dans NX pour analyser la distribution
spatiale des contraintes pour chaque fréquence évaluée. Une bonne partie du post-traitement
a été programmé dans Python a n d'extraire les contraintes, mais il n'est que partiellement
fonctionnel et nécessite encore I'emploi du logiciel NX pour extraire certaines données. Aussi,
un chier .fO6 est créé et comprend l'information concernant les masses modales des modes
propres.

Typiquement, dans les analyses de vibration aléatoire, on utilise les contraintes RMS an
de témoigner de caractériser les performances a cet environnement puisqu'il représente une
contrainte équivalente qui tient moyenne les contraintes que I'on retrouve sur tout le spectre
fréquentiel. Dans cette étude, puisque le maillage est généeré de maniére automatise, sa qualité
n'est pas assez bonne pour donner des résultats ables. Ainsi, on s'intéresse au mode le plus
contraignant pour I'étude des vibrations aléatoires.

4.3.3 Maillage

Le maillage utilisé pour représenter les parois du coeur est composé d'éléments de coque
guadratique CQUADS. Pour les peaux, ce sont des éléments de coques quadratiques CTRIA6
qui sont utilisés. Le choix d'avoir des éléments quadratiques a été motivé par la mauvaise
convergence de la solution avec des éléments linéaires. Les éléments quadratiques ont permis
de converger plus rapidement. De plus, les éléments CTRIA3 sont trés rigides et ne sont
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pas recommandés prés des changements brusques de contrainte. En général, les éléments
CQUADs sont préférables aux CTRIAs, mais dus a la forme hexagonale des cellules, la
qualité du maillage des peaux était nettement supérieure avec un maillage d'élément CTRIA.
(HEXAGON, 2013)

4.3.4 Analyse de convergence

Une analyse de convergence a été conduite a n de s'assurer que l'erreur de discrétisation des
contraintes était inférieure a 5 % pour l'analyse de vibrations aléatoires. Cette analyse de
convergence a permis de déterminer la taille du maillage qui serait utilisée pour les analyses
de vibrations aléatoires subséquentes. Le tableau 4.3 présente la progression du cisaillement

12 dans le coeur du panneau pour un méme panneau sandwich sur lequel on a rané le
maillage progressivement. Il présente aussi I'ordre de convergence, calculé avec I'équation
(2.9), ce qui démontre que le modéle est bel et bien dans la zone de convergence avec un
ordre observé de 2,05 pour les maillages plus grossiers. Pour des maillages trop ns, on voit
gue l'ordre de convergence diminue a 1,04. Ainsi, pour les simulations de I'étude suivante,
on utilisera un maillage qui se situe entre le maillage grossier et n, puisqu'on commence a
sortir de la zone de convergence et qu'on respecte le critére de 5% d'erreur.

Tableau 4.3 Analyse de convergence des simulations de vibrations aléatoires en
comparant les contraintes en cisaillement dans le plan des parois du coeyr mesurées du
panneau” =25 mm,t.=0;5mm, ts=0;5 mm et h =25 mm.

Maillage Nombre d'éléments| 1, | Erreur | p
Unité - MPa %
Trés grossier 13806 0,344| 5,85 | 2,05
Grossier 36514 0,332| 2,15 | 1,04
Fin 107426 0,329| 1,23 -
Trés n 641294 0,325 0 -

4.4 Propriété des matériaux utilisés

Pour ce qui est des matériaux utilisés dans I'analyse de vibration aléatoire, puisque le panneau
a éeté simpli é, il ne reste que les matériaux constituant le coeur et les peaux a considérer. Les
propriétés mécaniques du PEEK 20% CF et d'un pli unidirectionnel d'APC-2 sont illustrées
dans le tableau 4.4. Puisque toute l'information sur les propriétés du PEEK 20% CF n'est pas
disponible, on a posé I'hypothese que les propriétés manquantes seraient remplacées par les
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propriétés du PEEK sans bres. Ceci comprend la résistance dans la direction perpendiculaire
aux bres (22) et en cisaillement (12). Par contre, les propriétés de rigidité du PEEK 20%CF
ont été mesurées expérimentalement par Sosa-Rey et al. (s. d.) avec des tests de traction
suivant le standard ASTM D638.
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Tableau 4.4 Liste des propriétés des matériaux utilisés dans l'analyse de vibrations
aléatoires. Les propriétés illustrées sont celles du PEEK 20%CF sont tiré de 3DXTECH
(2023) et Sosa-Rey et al. (s. d.) et de plis unidirectionnels d'’APC-2 tiré de Solvay (2017).

Propriété Unité | PEEK 20%CF | APC-2
Masse volumique| g/cm? 1,39 1,32
Module d (12) 15.603 138

oaue 9€ 22y | GPa 5,686 10,2
rigidité

(12) 3,163 57

(12) 126 2070

Résistance (22) | MPa 100 90

(12) 55 186

Coe cllent de 0.38 0.3

Poisson
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CHAPITRE 5 RESULTATS ET DISCUSSION

Ce chapitre présente les analyses qui permettent de comprendre le comportement du panneau
dans un contexte thermique et structurel. Dans un premier temps, l'analyse thermique permet
d'étudier I'in uence de la géométrie sur la résistance thermique surfacique équivaleriess
pendant un nuit lunaire. Dans un deuxieme temps, l'analyse de vibrations aléatoires permet
d'étudier I'in uence de la géométrie sur le respect du critere de Tsai-Hill lors du lancement

de fusée. Ces analyses permettent aussi d'identi er les forces et les faiblesses du panneau, ce
qui guidera la conception nale de la structure du rover. Finalement, une mise en commun
des apprentissages thermique et structurel du panneau permettra de dresser une liste de
recommandations, ce qui permettra de concevoir une structure de rover lunaire a masse
faible qui respecte les criteres de survie thermique et structurel.

5.1 Analyse thermique

Puisque I'objectif est de comprendre l'impact des parametres sur les propriétés thermiques
du panneau sandwich, on commence par seulement étudier le comportement thermique d'un
panneau sandwich standard, puis on évaluera l'impact de la contribution de l'anneau de
renforcement ensuite. Le tableau 5.1 illustre les valeurs par défaut de chacun des paramétres
ainsi que l'intervalle des valeurs étudiées lors de l'analyse thermique.

Tableau 5.1 Liste des parametres et de leurs valeurs dans I'étude paramétrique thermique.

Parameétre | Unités | Valeur par défaut| Intervalle de valeurs étudiées
h mm 25 [12,5; 25]
te mm 0,5 [0,25; 1]
ts mm 2 [0,5; 2]
) mm 10 [0; 50]
S - hexagone régulien {hexagone, rectangle, triangle}

5.1.1 Impact de la géométrie des cellules

Cette premiere étude vise a trouver la relation entre la forme des cellules et leur résistance
thermique surfacique respective. La comparaison a éteé faite en gardant tous les paramétres
constants : I'épaisseur des peauxs(= 2 mm), I'épaisseur des paroist{ = 0,5 mm) et la
hauteur du panneau b = 25 mm). Pour ce qui est de la taille des cellules il a été choisi de
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garder la densité relative constante ( = 5,7%) pour chaque panneau a n de comparer les
di érentes géométries a masse égale.

Pour ce qui est des formes de cellules étudiées, on s'intéresse aux formes les plus communes
pour les panneaux nid-d'abeille, soit I'nexagone, le carré et le triangle équilatéral. Ensuite, les
cellules sont étirées par un facteuk, tel qu'illustré a la gure 5.1a, ce qui permet d'étudier
I'impact de ces déformations que I'on pourrait retrouver suite a une optimisation topologique

du coeur. La gure 5.1b illustre la résistance thermique des di érentes géométries de coeur
lorsqu'elles sont étirées par un facteur d'étiremerk.

Ces résultats nous permettent de conclure qu'a masse égale, I'hexagone régulier est le meilleur
isolant thermique. Par contre, on remarque que les performances des di érentes géométries
sont tres semblables globalement. La di érence entre la meilleure et la pire résistance ther-
mique est de 4%, soit 'hexagone et le triangle étiré par un facteur #e= 10 respectivement.

On remarque aussi que les formes réguliéres sont de meilleurs isolants thermiques que les
formes étirées. Il est a noter que plus les cellules sont étirées, et plus les cotés de dimeresions
ont d( étre raccourcis a n de conserver une densité relative constante. Ainsi, une hypothése
pour expliquer ce phénomene est lié a la distance moyenne que la chaleur doit parcourir par
conduction pour se rendre du centre de la peau supérieure au centre de la peau inférieure.
En e et, les cellules plus étroites o rent un chemin plus court entre ces deux points, soit en
passant par les parois étirées puisqu'elles sont rapprochées du centre de la cellule.

A partir de ce résultat, les études subséquentes s'intéresseront seulement & des panneaux au
coeur en nid d'abeille hexagonal régulier puisqu'il o re la meilleure isolation parmi les formes
considérées.
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(a) lllustration de I'étirement des cellules avec le facteur d'étirementk

(b) Refs simulé par élément ni pour di érents coeurs de panneaux sandwichs

Figure 5.1 Analyse de la résistance thermique surfacique hors-plan e ectiRy; de
di érentes formes de cellules du coeur en nid-d'abeille pour une densité relative de=
5,7. La région ombragée en gris représente les densités relatives typiques pour les
panneaux sandwich en NOMEX, les régions jaune et rouge représentent les panneaux ou le
mode de transfert de chaleur dominant est la radiation et la conduction respectivement.

5.1.2 Impact de la taille des cellules et de I'épaisseur des parois du coeur

Dans cette partie de l'analyse, les variables a I'étude sont la longueur des parois (ou le
rayon des cellules puisqu'il s'agit d'un hexagone régulier) et I'épaisseur des parois. Dans un
premier temps, on s'intéresse a l'impact de la longueur des paroisn conservant I'épaisseur
des parois constantes., plus précisément la courbe noiret{ = 0,5 mm) de la gure 5.2.
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Chaque point représente la résistance thermiques d'un panneau exprimé en fonction de
sa densité relative et ou est une fonction dépendant de et t.. Leur longueur de parois
sont comprises entre = 0 mm (panneau plein) et” = 50 mm. Chacun de ces points est
exprimé en fonction de sa densité relative Ainsi, le point le plus a gauche ést 50 mm,
suivi de 25 mm, 20 mm, 12 mm, 6 mm, 3 mm, 2 mm et un panneau plein a droite. Tous les
autres parametres sont gardés constants.

Figure 5.2 Impact de la taille des cellules pour trois épaisseurs de parois di érentes sur
Refs €n fonction de la densité relative . La région ombragée en gris représente les densités
relatives typiques pour les panneaux sandwich en NOMEX, les régions jaune et rouge
représentent les panneaux ou le mode de transfert de chaleur dominant est la radiation et la

conduction respectivement.

On voit que la courbe arrive a un maximum d'isolation entre 4% et 8%. Lorsque les cellules
sont plus petites ( > 8%), le coeur est beaucoup plus dense, ce qui implique que la conduc-
tion devient de plus en plus importante comme mode de transfert de chaleur. On observe que
pour ces cas, la résistance diminue au fur et & mesure que le panneau se densi e. Puisque la
conduction est dominante, on s'attend a ce comportement puisque la loi de Fourier implique
gue lorsqu'on double la surface de transfert de chaleur, la conductivité du systéme double
aussi.

De l'autre c6té, pour les cellules plus grandes (< 4%), trés peu de parois sont présentes, ce
qui implique que le mode de transfert de chaleur dominant est la radiation. Plus les cellules
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augmentent en taille, et plus on tend vers un cas ou deux peaux séparées d'un vide ou
uniquement les radiations sont présentes.

Il est contre-intuitif d'avoir une augmentation de la résistance en se rapprochant de = 4%.

On peut expliquer ce phénomeéne avec l'impact des parois sur le facteur de vue entre les deux
peaux. Si chaque peau n'est pas reliée par un coeur, on peut estimer que le facteur de vue
des peaux entre elles tournera autour de 1. Chaque point de la peau supérieure peut irradier
n'importe quel point de la peaux inférieure. A mesure qu'on ajoute des parois dans le coeur,
on coupe le transfert de chaleur direct entre certaines paires de points. Puisque les parois
sont encore peu nombreuses, la conduction qu'elle ajoute est négligeable comparativement a
leur r6le de bloquer la communication radiative entre chaque peau. Si les parois étaient des
miroirs parfaits, ils n'auraient aucun e et sur le facteur de vue puisque toute la lumiére serait
acheminée par des ré exions jusqu'a la peau inférieure. Dans notre cas, puisque les parois
sont di uses, elles absorbent les radiations, puis réémettent des radiations dans toutes les
directions, y compris vers la peau supérieure. Ainsi, les parois contribuent a retourner une
portion de la chaleur vers la source, ce qui augmente l'isolation du panneau, jusqu'a ce qu'il
y ait trop de parois et que leur conduction devienne trop importante et réduise la résistance
du panneau.

Pour ce qui est de lI'impact de I'épaisseur des pardis on a répété la méme analyse, cette
fois-ci avec des épaisseurs de parois plus minces £0,25 mm) et plus épaissestd = 1
mm) tel qu'illustré par les deux autres courbes de la gure 5.2. En observant ces résultats,
on observe une meilleure résistand@e; pour les parois les plus minces. Ce phénoméne
est parfaitement compatible avec I'explication donnée précédemment, comme quoi les parois
du coeur servent principalement de bloqueur de radiations jusqu'a ce que la conduction
deviennent trop importante.

En e et, puisque les résultats sont illustrés en fonction de la densité relative, on voit que
pour une densité semblable, la paroi minceé(= 0,25 mm) est plus isolante, et ce, pour une
quantité de matiere semblable. Pour une méme quantité de matiére dans le coeur, puisque les
parois sont plus minces, ceci signi e qu'on peut avoir un plus grand nombre de cellules. Ceci
impliqgue que l'impact de la conduction est sensiblement la méme, mais qu'il y a beaucoup
plus de parois présentes pour limiter le facteur de vue entre les deux peaux. Il en résulte une
meilleure isolation pour une méme masse.

De plus, on peut voir que pour des parois plus épaissés$ 1 mm), la limitation du facteur

de vue est tres peu présente. En e et, I'épaisseur des parois est trop grande, ce qui implique
gue moins de parois seront présentes a masse €gale. Dans ce cas particulier, on percoit a
peine le maximum de résistance dans la région déo < < 8%. A cette épaisseur de
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parois, I'e et des parois sur le blocage des radiations est contre-balancé par la contribution
de la conduction lorsqu'on réduit la taille des cellules, jusqu'a 8% ou la conduction reprend
le dessus.

5.1.3 Impact de I'épaisseur totale du panneau

Pour ce qui est de I'épaisseur du panneau, on répéte I'analyse sur la taille des parois tvec
0,5 mm (courbe noir) de la section 5.1.2, mais cette fois-ci en faisant varier I'épaisseur du
panneau f = 18,75 mm eth = 12,5 mm), tel que présenté sur la gure 5.3. Les parametres
tc, ts et S sont gardés constants lors de cette analyse. La résistariRg; est encore une fois
présentée en fonction de la densité relative .

Figure 5.3 Impact de la taille des cellules pour trois épaisseurs de panndaudli érentes
sur Ress en fonction de la densité relative . La région ombragée en gris représente les
densités relatives typiques pour les panneaux sandwich en NOMEX, les régions jaune et

rouge représentent les panneaux ou le mode de transfert de chaleur dominant est la
radiation et la conduction respectivement.

Les résultats montrent que plus I'épaisseur du panneau est grande, et plus sa résistance est
élevée. On peut attribuer cette di érence aux parois qui bloguent de moins en moins les
radiations entre les faces supérieure et inférieure. E ectivement, puisque les peaux sont plus
proches l'une de l'autre, les parois sont moins hautes, ce qui réduit leur importance dans le
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facteur de vue des peaux. Dans un cas extréme ou les peaux sobpen les unes des autres,
on comprend facilement qu'ajouter des parois aura un e et négligeable sur la portion des
radiations bloquées.

Ainsi, pour des panneaux de plus en plus mince, le fait d'ajouter des parois en réduisant la
taille des cellules ne fait qu'ajouter des chemins thermiques qui facilitent la conduction entre
les peaux. On voit que pour un panneau d'épaisselnr= 12,5 mm, les parois ne bloquent plus
assez les radiations pour compenser leur conduction. Pour ces cas, il est préférable d'avoir un
panneau avec le coeur le moins rempli possible a n de maximiser sa résistance thermique.

5.1.4 Impact de |'épaisseur des peaux

Pour ce qui est de I'épaisseur du panneau, on répéte I'analyse sur la taille des parois avec la
courbe noir {s = 2,0 mm) de la section 5.1.2, mais cette fois-ci pour des épaisseurs de peaux
ts = 1,0 mm et 0,5 mm, tel que présenté sur la gure 5.3. La résistanBgs est encore une
fois présentée en fonction de la densité relative.

Figure 5.4 Impact de la taille des cellules pour trois épaisseurs de peatdxdi érentes sur
Reff €n fonction de la densité relative . La région ombragée en gris représente les densités
relatives typiques pour les panneaux sandwich en NOMEX, les régions jaune et rouge
représentent les panneaux ou le mode de transfert de chaleur dominant est la radiation et la

conduction respectivement.
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Ces résultats montrent que I'épaisseur des peaux n'a qu'un tres faible e et sur les proprié-
tés thermiques du panneau. On peut voir qu'il est Iégérement préférable d'avoir des peaux
plus minces pour maximiser la résistance thermique du panneau. Toutefois, la plus grande
amélioration est de 5%, ce qui est trés peu considérant que les peaux sont 4 fois plus minces.

On peut attribuer ce comportement au fait que les peaux plus minces vont conduire moins
de chaleur vers les parois que des parois plus épaisses. Aussi, on peut considérer I'e et qu'en
réduisant I'épaisseur des peaux de 2 mm a 0,5 mm, I'espace qui sépare les pbapasse de

21 mm a 24 mm pour un panneau d'épaisselirr= 25 mm. Tel que vu dans la section 5.1.3,

un panneau plus épais implique que les parois sont plus e caces a limiter les transferts de
chaleur par radiation.

5.1.5 Résistance surfacique massique

Les sections précédentes ont permis de comprendre l'importance de chaque paramétre dans
l'isolation hors-plan du panneau. La gure 5.5 présente tous les résultats précédents mais
en fonction de la masse du panneau. En général, la masse des panneaux est proportionnel
a leur densité relative , mais I'épaisseur total du panneath et I'épaisseur des peauxs
contribuent aussi a faire varier la masse des panneaux. Cette représentation en fonction de
la masse permet de mieux comprendre quels paramétres permettent de réduire la masse du
panneau tout en visant la meilleure résistance thermique possible.

Premierement, on peut voir & partir des courbeg h représentant une variation dans I'épais-

seur des panneaux, que les résistances et les masses des panneaux les moins massiques sont
trés prés les uns des autres. Plus on se déplace vers la droite sur ces courbes, vers des pan-
neaux plus massiques, on remarque que |'écart entre leur résistance e ective s'agrandit. On

en comprend donc que I'épaisseur des panneaux a un e et plus ressenti pour les panneaux

ou la conduction est prédominante, tandis que pour un panneau ou le mode de transfert de
chaleur dominant est la radiation, l'intérét a augmenter I'épaisseur du panneau diminue.

Deuxiemement, pour ce qui est des courbast. représentant une variation de |'épaisseur
des parois du coeur , on observe exactement les mémes comportements qu'a la section 5.1.2
puisque que la masse de ces panneaux est directement proportionnelle a leur facteur de
remplissage (aucune variation de I'épaisseur des peaux ou du panneau).

Troisiemement, pour ce qui est de la courbets qui représente une variation dans |'épaisseur
des peaux, on remarque que l'amincissement des peaux entraine une réduction de la masse tres
importante, particulierement pour les panneaux les moins massiques. De plus, on remarque
aussi que la résistance de ces courbes se trouve augmentée avec la réduction de masse.
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Figure 5.5 Résistance e ective des panneaux simulés par rapport a la masse totale du
panneau sans tenir compte de I'anneau de renforcement en PEEK. Les marqueurs
e représentent les panneaux par défaud; h représente la courbe par défaut avec des
di érentes valeurs d'épaisseur de panneaum,t. pour di érentes épaisseurs de parois du
coeur eta ts pour di érentes épaisseurs des peaux.

Globalement, on voit que la meilleure stratégie pour augmenter la résistance thermigrgs

tout en minimisant le poids de la structure consiste a réduire I'épaisseur des parbiset
des peauxts. Des parois et des peaux minces permettent de réduire les transferts de chaleur
par conduction tout en servant d'écran pour les échanges par radiation. De plus, augmenter
I'épaisseur du panneath est particulierement béné que pour les panneaux ayant une plus
grande densité relative , et que cet e et se perd pour les panneaux ayant de plus faibles

5.1.6 Impact de l'anneau

Tel que mentionné précédemment, les simulations précédentes représentent la résistance ther-
mique hors plan d'un panneau sandwich standard, sans tenir compte de I'anneau de renfor-
cement. La gure 5.6b présente la réduction de la résistand® mesurée lorsqu'on passe
d'un panneau sandwich standard au panneau sandwich complet, qui comprend un anneau de
PEEK encastré ainsi qu'un anneau de titane qui lui est vissé, tel gqu'illustré a la gure 5.6a.
Les valeurs de résistance du panneau sont choisies pour représenter I'ensemble de la plage
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des résistances thermiques mesurées dans les sections précédentes.

Les résultats montrent que plus la résistance du panneau est grande, et plus I'écart entre les
deux panneaux augmente. Pour une résistance de panneau prés de la résistance du PEEK,
autour 0,05 K/W-m?, on voit que I'anneau a trés peu d'impact tandis que pour des panneaux
beaucoup plus isolants, avec une résistance autour de 0,35 K/\W-nta résistance diminue

de 21% lorsque l'anneau est ajouté au panneau. En e et, pour ces panneaux, la grande
conductivité relative de I'anneau agit comme un pont thermique, alors que pour des panneaux
a plus petite résistance, la di érence dans la conductivité est presque négligeable.

Il est a noter que pour tous ces panneaux, la di érence entre un panneau de résistance e ective
de 0,05 et 0,35 K/W-n? représente une augmentation de la température moyenne de la face
interne de 2,4°C, soit de -15,7C a -13,3C. On en comprend qu'une optimisation du panneau
de PEEK ne contribue que tres peu a améliorer l'isolation hors plan de la structure du rover.
Le facteur ayant le plus d'impact est la conductivité thermique du PEEK qui est beaucoup
plus faible que celle de I'aluminium.

5.1.7 Discussion supplémentaire

Un aspect qui a été observeé lors des simulations est que la température moyenne du panneau a
un impact direct sur la résistance thermique e ective calculée. Si le seul mode de transfert de
chaleur était la conduction, alors la température n'aurait aucun impact suRe¢; , mais puisque

les transferts par radiation dépendent de la température des deux surfaces en interaction,
Refs est dépendant de la température moyenne du panneau. La gure 5.7 illustre la résistance
Reff mesurée en fonction de la température moyenne d'un méme panneau sous di érentes
conditions frontiéres. Ce panneau est exposé a cing densités de chatfdi érentes (0,62
1,85;6,2; 18,5 et 62 Wh?), ce qui est répété pour trois températures d'environnemeitt,,,

di érentes (-190°C, -95°C, 0°C).

Ce graphique montre qu'il existe une relation polynomiale entre la résistance thermique
Reri €t la température moyenne du panneau. A partir de ces résultats, il semblerait que les
conditions frontiéres a ectent seulementRq; Si la combinaison deq®et T, fait varier la
température moyenne du panneau. On peut expliquer cette relation polynomiale lorsqu'on
considére que les échanges de chaleur par radiation se font par la relation (2.7), soit un ux
de chaleur proportionnel a

TP T=(T0+ (T T3) = 2Tagy (TE+ To)(T1 To); (5.1)

ou T; est latempérature de la surface i. Cette expression nous permet simplement de constater
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(a) lllustration des di érences entre un panneau sandwich standard et un panneau sandwich
comprenant un anneau de PEEK encastré et un anneau de titane vissé a lI'anneau de PEEK.
L'écart de la résistance thermique mesurée entre ces deux panneaux est présenté a la gure 5.6b.

(b) Ecart relatif entre la résistance thermique e ective Ref des panneaux sandwichs standards et
des panneaux comprenant un anneau de PEEK encastré et un anneau de titane vissé a lI'anneau
de PEEK.

Figure 5.6 Evaluation de limpact d'un anneau de renforcement en PEEK attaché a un
anneau de titane sur la résistance thermique hors plan équivaleriRg;s du panneau
sandwich.
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Figure 5.7 Variation de la résistance thermique e ective d'un méme panneau soumis a des
conditions frontieres di érentes.

gu'il existe une relation entre la température moyenne e , mais pour étre plus précis, il
faudrait considérer I'e et de chaque faces d'une cellule sur chacune des autres faces. Pour les
simulations précédentes, puisque les panneaux étaient soumis a un environnement semblable,
la température moyenne des panneaux varie de moins d&C1Cet e et est donc négligeable
dans l'analyse présentée.

Il est a noter que les comportements observés dans les sections précédentes sont uniguement
pour des panneaux ou le matériau a une conduction su samment faible pour que les radia-
tions aient un impact. Entre autres, l'augmentation de la résistanc®¢ pour des densités
relatives comprises entre % et 8% ne serait pas possible si le panneau était en aluminium.

En e et, puisque la conduction de l'aluminium est environ 100 fois plus conducteur que le
PEEK 20% CF, la chaleur est tellement conduite rapidement que toutes les faces du panneau
ont sensiblement la méme température, ce qui fait que les transferts de chaleur par radiation
sont négligeables puisqu'ils dépendent de la di érence de température entre deux surfaces
(Konka et al., 2014).

Globalement, la tendance qui émerge est que les parois et les peaux devraient étre le plus
mince possible an de limiter la conduction au maximum, ce qui permet d'avoir une plus
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grande quantité de cellule pour une méme densité relative. Un grand nombre de cellule
permet d'avoir une meilleure réduction du facteur de vue entre les deux peaux, ce qui permet
de réduire les échanges de chaleur par radiation.

Ainsi, a partir de ces propositions, il serait intéressant de considérer avoir des parois de coeur
en angle par rapport aux peaux, ce qui permettrait de limiter encore plus le facteur de vue.
Les panneaux sandwich au coeur a pro | ondulé seraient potentiellement béné ques pour
un panneau en composite. Toutefois, considérant que le panneau est fabriqué a partir de la
FFF, l'impression de parois qui ont un surplomb va résulter en une structure qui a des parois
beaucoup plus faibles structurellement a cause de la surface de contact entre chague couche.

Finalement, les résultats prélimaires de Chila (2021b) ont démontrés une grande amélioration
de la survivabilité des rovers lunaires lorsque leur structure en aluminium est remplacée par
une structure en PEEK. Les causes de cette ameélioration ont été investiguées en comparant
les températures des trois panneaux sandwichs du tableau 5.2, soit des panneaux sandwichs
sans anneau de renforcement ayant les mémes conditions frontieres que celles utilisées dans les
analyses précédentes. La peau extérieure est connectée a du MLI. Le premier panneau sand-
wich est aluminium Al 6061, le deuxiéme est en PEEK 20 CF et le dernier a la conduction

en aluminium et I'émissivité du PEEK.

Tableau 5.2 Comparaison des températures de trois panneaux sandwichs aux propriétés
thermiques di érentes, soit un panneau en aluminimum Al 6061, un en PEEK 20CF et un
ayant I'émissivité du PEEK et la conductivité thermique de I'aluminium. La peau supérieure
est la face qui est a l'intérieur du rover et la peau inférieure est celle en contact avec le MLI.

, . Aluminium Al Aluminium/
0,
Matériau 6061 PEEK 20% CF PEEK
Emissivité 0,08 0,97 0,97
Conductivité 167 1,44 167
Temperature -90,5C 22 1°C 21.2C
peau sup.
Temperature -90,5C 21.2C 21.2C
peau inf.

Comme on peut le voir, les températures sont gardées au-dessus d¥C20rincipalement
grace a leur haute émissivité du panneau, ce qui permet de limiter les transferts de chaleur
par radiation du MLI jusqu'au panneau. Ainsi, une optimisation de sa résistance hors plan
ne permet pas d'augmenter signi cativement les températures internes du rover. Par contre,
un aspect qui n'a pas été considéré dans ces résultats est lI'impact des ponts de chaleur sur le
reste de la structure. En e et, le MLI ne peut pas recouvrir 'ensemble du rover puisque les
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roues, le radiateur, les antennes et tout autre instrument de mesure doivent pouvoir remplir
leurs fonctions. Ainsi, les ponts de chaleur posent un risque substantiel au refroidissement des
batteries. Les structures en aluminium ont une grande conductivité thermique, ce qui permet
a la chaleur des batteries de rapidement pouvoir sortir du rover par ces ponts thermiques.
De son coté, le PEEK o re beaucoup plus d'isolation le long de sa structure, ce qui o re une
protection supplémentaire contre les ponts de chaleurs.

Globalement, il serait plus béné que de limiter ces ponts thermiques que d'optimiser la
résistance hors plan du panneau. Les études préliminaires de (Chila, 2021b) ont démontrés
gu'en remplacant les vis métalliques par des vis en PEEK, la température minimale des
batteries est augmentée de X@, comparativement a l'isolation hors plan du panneau de
PEEK qui n'augmente la température interne que de °C.

5.1.8 Recommandations pour un panneau thermique

A n de maximiser la résistance thermique surfacique hors-plan d'un panneau sandwich nid
d'abeille en modi ant seulement sa géométrie :

Q»

les peaux devraient étre les plus minces possibles,

les cellules devraient avoir une forme d'’hexagone régulier,

les parois du coeur devraient étre les plus minces possibles,

la taille des cellules devrait étre choisie pour que la densité relative soit environ com-
prise entre 4% et 8%,

le panneau devrait étre le plus épais possible,

a» O a»

a»
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5.2 Analyse de vibrations aléatoires

Dans cette analyse, on s'intéresse a comprendre l'impact des parameétres géométriques du
panneau sandwich sur les contraintes développées dans celui-ci lorsqu'il est soumis a I'en-
vironnement de vibration aléatoire de Falcon 9 présenté dans la revue de littérature ( gure
2.1d). On modélise un panneau sandwich qui est connecté au lanceur par un anneau de ren-
forcement encastré en PEEK dans le panneau. Ainsi, les déplacements sont imposés sur cet
anneau de renforcement. Le cas de chargement de ce panneau est modélisé par une masse
non structurale de 30 kg distribuée sur la peau supérieure du panneau sandwich.

A n de comparer la résistance structurelle de chacun des panneaux, le critere de Tsai-Hill
sera utilisé. L'impact des parametres sur les contraintes, la fréquence du premier mode et la
distribution spatiale des contraintes est étudié.

Le tableau 5.3 illustre les valeurs par défaut de chacun des parametres ainsi que lintervalle
des valeurs étudiées pour l'analyse des vibrations aléatoires. Puisque I'analyse thermique a
montré que I'hexagone régulier est la meilleure forme pour le nid d'abeille, et que la revue
de littérature montre aussi que la forme hexagonale est la plus performante structurellement,
I'ensemble des analyses structurelles suivantes ont utilisé cette forme sans considérer les autres
formes. Aussi, puisqu'il est nettement plus avantageux d'avoir des peaux plus minces, on
redé nit I'épaisseur des peaux par défaut & = 0,5 mm. La con guration pour I'empilement

des plis des peaux est [0/ 90/ 90/ 0], ou O est dans le sens de la longueur du panneau (voir
la gure 5.8). Ainsi les parameétres du panneau structurel par défaut sont= 10 mm, t; =

0,5 mm,tg = 0,5 mm eth = 25 mm. Puisque les propriétés de l'adhésif qui reliera les plis
des peaux entre eux est inconnu pour le moment, cette analyse considere que les plis sont
su samment bien collés ensemble pour résister a une délamination.

Tableau 5.3 Liste des parametres et de leurs valeurs dans |'étude paramétrique structurelle.

Parameétre | Unités | Valeur par défaut | Intervalle de valeurs étudiées
h mm 25 [12,5; 25]
te mm 0,5 [0,5; 1,5]
ts mm 0,5 [0,375; 1]
) mm 10 [2,5; 25]
S - hexagone régulier {hexagone régulier}

Il est a noter que dans les résultats suivants, on remplacera le critére de Tsai-Hill par la racine
du critere de Tsai-Hill, qu'on nommeRTH, a n d'éliminer le comportement quadratique de
ce critere.RTH représente physiquement l'inverse du facteur de sécurité et croit linéairement
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avec les contraintes. Pour chaque noeud du panneau simulé, les contraintes ., et 1
sont utilisés dans la formule

2 2

2
RTH= 2 2y 2oy 2 5.2
X11 X2 X 22 Si2 (-2)

a n de calculer la valeur deRTH en chaque point. Pour y parvenir, on extrait les contraintes
de chacun des noeuds dans le référentiel natif aux éléments a partir du chiep2. Cette
opération est e ectuée dans le logiciel NX, ce qui permet de facilement déterminer les valeurs
maximales des contraintes 11, 2, et 1, ce qui peut ensuite étre utilisé pour évaluer la
valeur deRTH.

La gure 5.8 présente l'orientation du référentiel natif (1,2) pour les peaux et les parois du
coeur. Puisque les peaux sont des laminés, il faudra aussi d'assurer de véri er les valeurs
pour chaque pli. Ensuite, on garde I®T H ., Ce qui représente le point le plus contraint du
panneau et ce qui permet d'attribuer une valeur numeérique a chaque panneau pour mieux les
comparer entre eux. SRTH 1, le panneau est défaillant lorsqu'il est soumis aux vibrations
aléatoires du lanceur.

Figure 5.8 Référentiels natifs (1,2) des éléments de coque utilisés pour le calcuRIeH
et le référentiel cartésien par rapport a I'ensemble du panneau.

A défaut d'avoir un outil de post-traitement qui permet d'accomplir cette tache, il a été choisi
de borner supérieuremenRTH pour le coeur et borner supérieurement les peaux. Pour ce
faire, on utilise 11 = 11max, 22= 22max € 12 = 12max pour évaluerRTHpa dans tout

le panneau.

Aussi, puisque les peaux sont en laminés avec ue matrice thermoplastique, aucune colle n'est
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utilisée entre les plis. Les plis sont plutét soudées ensemble, ce qui résulte en une consolidation
des plis. On suppose dans cette analyse que les soudures sont parfaites, et donc, il n'‘est pas
nécessaire d'étudier les contraintes interlaminaires puisque les contraintes principales pour
les peaux sont une tension et une compression dans leur plan.

5.2.1 Analyse modale

Une analyse modale a été conduite a n d'identi er les modes de résonances principaux du
panneau sandwich lorsqu'il est soumis aux vibrations aléatoires de Falcon 9. Les modes
sont observés dans la plage spectrale de 20 a 2000 Hz. La gure 5.9 illustre les déformées
modales des quatre modes principaux. Les deux premiers modes correspondent a des exions
hors plan (z), en ordre croissant de fréquence. Les deux derniers modes correspondent a des
déformations dans le plan du panneau (xy). Pour le mode #3, on observe une exion du
panneau selon I'axe y alors que le mode #4 est principalement une exion selon l'axe X.

Figure 5.9 Déformées modales des quatre modes principaux observés lors de I'analyse des
vibrations aléatoire.

A n d'évaluer I'importance de chacun de ces modes, on s'intéresse a la masse e ective de
chacun de ces modes. Pour ce faire, le panneau sandwich structurel par défaut {0 mm,

tc= 0,5 mm,ts = 0,5 mm eth = 25 mm) est utilisé pour étudier les masses e ectives de ces
modes. La masse e ective d'un mode représente la quantité de matiere qui est entrainée par ce
mode, ce qui permet d'identi er les modes qui posent le plus grand risque. Plus précisément,
le tableau 5.4 représente les masses e ectives en tant que pourcentage de la masse totale de la
structure, y compris les masses non structurales. Dans le tableau, on présente le pourcentage
de la masse qui est entrainé selon les six degrés de liberté, trois en translatioy) €l trois

en rotation (R;).

A partir de ce tableau, on observe que le mode #1 entraine 62% de la masse du systéme en
translation hors plan ainsi que 85% et 58% de la masse en rotation autour de l'axe x ety
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Tableau 5.4 Liste des masses e ectives sous forme de pourcentage de la masse totale pour
chacun des six degrés de liberté. La colonne de droite représente la valeur maximale du
crittre RTH pour chaque point dans le panneau évalué a la fréquence du mode.

Mode | Fréquence|| Tx | Ty | T, | Ry | Ry | Rz || RT Hpax

# Hz % | % | % | % | %| %
106,5 0| 0628|580 1,27
342,1 0| 0|25/ 8|00 0,55
266,5 0|61 0| 0| 1|75 0,14
694,6 73/0, 0, 0]0]| O 0,96

ArIW|IN|PF

respectivement. Le mode #2 engage 25% de la matiére en translation hors plan, ce qui est
moins de la moitié du mode #1. Pour ce qui est des modes #3 et #4, ils entrainent aussi
une bonne proportion de la masse du systeme. Par contre, ces modes semblent étre moins
critigues que le premier mode puisqu'ils n‘engagent pas autant de degrés de liberté que le
mode #1.

A n de valider que le premier mode est le plus critique a la survie du panneau, la valeur
maximale deRTH a été évaluée pour chacun de ces modes. Les résultats montrent que la
valeur de RTH,»x la plus grande se trouve bel et bien dans le premier mode. Ainsi, an
de simpli er l'analyse des vibrations aléatoires, on s'intéressera a observer les contraintes
développées par ce mode critique en assumant que les autres modes sont moins importants
que le mode #1.

5.2.2 Impact de la longueur des parois du coeur

La premiére analyse consiste a étudier les contraintes du premier mode dans des panneaux
ayant une longueur de parois () variable tout en gardant les autres parameétres constants.
La gure 5.10 illustre la valeur de RTH,ox dans le coeur et dans les plis des peaux pour
chacun de ces panneaux en fonction de leur densité relative ou  est une fonction de la
longueur des parois et de |'épaisseur des paroit. Les plis orientés a ©correspondent aux

plis alignés avec la longueur du panneau, alors que les plis orientés a gt orientés selon

la largeur du panneau.

Premierement, ces résultats montrent que la valeur d®@T H,ox décroit avec la longueur des
parois. Ainsi, plus la taille des cellules est grande et plus les contraintes développées dans le
panneau sont grandes. En e et, seuls les panneaux ayant une longueur de parois 8 mm

ont une valeurRT Hax < 1 pour tout point dans le panneau, ce qui signi e que ces panneaux
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Figure 5.10 Valeur de RTH,»x dans les peaux et dans le coeur du panneau pour des
longueurs de parois variables.

pourraient survivre aux criteres de lancement de fusée.

Deuxiemement, ces résultats montrent que les valeurs &3 H,,,x dans le coeur sont stric-
tement plus grande que dans les plis des peaux. Ceci démontre que le coeur est le point
faible du panneau puisqu'il est le plus susceptible d'avoir une défaillance. De leurs cotés, les
courbesRTHox des plis des peaux sont toujours inférieure RTH o = 1, ce qui signi e
gu'aucune des peaux n'a fait défaut. C'est d'ailleurs un comportement qui est valide pour
tous les autres panneaux étudiés. Les seuls panneaux dont les peaux ne résistent pas aux
vibrations aléatoires ont un coeur qui est au minimum 2 fois moins résistant, et donc le coeur
est quand méme le point faible de ces panneaux, méme si les peaux ne résistent pas.

Les résultats des plis semblent aussi légérement irréguliers. On voit que la tendance de la
courbe du coeur est bien dé nie alors que pour les peaux, on voit beaucoup de uctuations qui

n'‘ont pas de sens mécaniquement. Ce phénomeéne peut étre attribué a la qualité du maillage
des peaux. Tel qu'illustré en annexe D, puisqu'un anneau coupe le panneau sandwich, il arrive
gue des intersections entre les parois et I'anneau soient problématiques. Certaines parois
sont trés pres de l'anneau et presque tangente a l'anneau, ce qui force certains éléments
a étre tres allongés. Normalement, ces éléments sont a éviter a n de favoriser un maillage
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uniforme et aux formes les plus régulieres possibles, comme un carré pour les CQUADs et
un triangle équilatéral pour CTRIAs. En pratique, ces éléments sont trés di cile a éviter en
raison du scriptage des simulations et de I'automatisation de la génération du maillage. Ainsi,
certaines contraintes dans les peaux sont beaucoup plus élevées qu'elle ne le devrait I'étre.
Ceci contribue a ce qu'on surestime les contraintes dans les peaux dans certaines simulations.

On peut en déduire que le mode de rupture du panneau sera une défaillance ou une rupture
du coeur par cisaillement puisque c'est le coeur qui est le point faible du panneau. Pour les
panneaux étudiés dans cette étude, les valeurs B& H,ox Se trouvent toujours dans le coeur.

Contraintes dans le coeur

On s'intéresse maintenant a détailler les contraintes dans le coeur du panneau sandwich
puisque l'analyse précédente ne permettait que de constater qu'il s'agissait du point critique.
On rappelle que le maillage du coeur est constitué d'éléments de coque, ce implique que
les trois seules contraintes dans le coeur son{;, » et 1,. La gure 5.11 illustre le ratio
contrainte sur résistance du panneau pour;;=Xii, 2=X €t 1,=S;,, Soit les ratios utilisés
dans le calcul deRTH. Ici, on regarde la valeur maximum de chacun de ces ratios a travers
tout le panneau.

Figure 5.11 Contraintes divisées par la résistance correspondante du matériau du coeur
d'un méme panneau sandwich ou seule la longueur des parois des variables.
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On observe d'abord sur la gure 5.11 que les contraintes;, », et 1, augmente généralement
avec la longueur des parois, a I'exception de; pour = 8 mm ou la contrainte diminue
lorsque™ augmente.

Figure 5.12 Distribution des contraintes 11, 2, et 3, dans le panneau sandwich
structurel par défaut ( =10 mm, t;=0;5mm, ts =0;5 mm et h =25 mm) pour le
premier mode de résonance. La direction 1 est dans le plan de la paroi, orienté dans le plan
du panneau, la direction 2 est hors plan.

De son c6té, la gure 5.12 illustre la distribution de ces contraintes dans le panneau simulé.

On observe que la contrainte 11, correspondant a la tension ou la compression dans le sens
d'impression des parois du coeur, est a son maximum a la jonction avec les peaux et elle
est négligeable sur I'axe neutre du panneau. Considérant que le mode fondamental est tres
semblable a une exion de poutre, ce comportement est attendu puisque ces points sont les
plus éloignés de l'axe neutre. Aussi, on remarque que cette contrainte est plus intense dans
les parois prés de I'anneau de renforcement et décroit lentement ensuite.

Pour ce qui est de la contrainte ,,, correspondant a la compression ou la tension hors plan
des parois du coeur, elle est systématiquement la contrainte la plus faible par rapport a
la résistance du matériau, et ce, pour toutes les simulations subséquentes. Ceci atteste de
l'utilité d'orienter les bres courtes de carbones dans le plan du panneau, ce qui renforce
I'axe 1 des parois, I'axe le plus sollicité en tension.

Pour ce qui est du cisaillement 15, il s'agit de la contrainte la plus élevée par rapport a sa
résistance pour la majorité des panneaux, plus particulierement dans les panneaux ayant de
faibles densités , i.e. de grandes longueurs de parois En considérant les résultats de la
gure 5.10 et 5.11, on s'apercoit que les contraintes des panneaux qui ne respectent pas le



69

critéere de Tsai-Hill ¢ 10 mm) sont dominées par le cisaillement. Ainsi, a n d'améliorer les
performances du panneau, il est prioritaire de viser a réduire le ratig,=X, soit en réduisant
12 OU en améliorant sa résistance au cisaillemekt;,.

On observe que le cisaillement est a son maximum dans les parois qui sont orientées selon la
longueur du panneau (selon lI'axe x du panneau), et celles qui sont le plus prés de l'anneau.
Ainsi, il serait pertinent de renforcer les régions du coeur qui sont pres de I'anneau puisqu'elles
sont les régions les plus a ectées par le mode fondamental.

5.2.3 Impact de I'épaisseur des parois du coeur

On s'intéresse maintenant a I'impact de I'épaisseur des parois du coéusur les contraintes
dans le panneau. Pour ce faire, on s'intéresse BRI Hpyax du panneau structurel par défaut
(te = 0,5 mm,ts = 0,5 mm eth = 25 mm) en faisant varier la longueur des parois de= 25
mm a = 2,5 mm. Ensuite, I'analyse est répétée pour deux autres épaisseurs de pargis (

1 mm et 1,5 mm). Les résultats sont présentés a la gure 5.13 en fonction de leur densité
relative , ou la valeur de dépend uniquement de et t..

Figure 5.13 Valeur de RTHpax pour des panneaux sandwichs a longueur de parois
variables et pour trois épaisseurs de parois du coeyrdi érentes.

D'abord, on observe que les trois courbes.(= 0,5 mm,t. = 1 mm ett, = 1,5 mm,) suivent
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sensiblement la méme tendance générale ; plus la densité relativest faible, plus la valeur de
RTHnyax augmente. Globalement, une bonne premiére approximation pour prédire la valeur
de RTHy . est de s'intéresser a la valeur de . Par contre, il existe des di érences entre les
panneaux de densité relative identiques.

A n de comparer les performances des panneaux entre eux, on s'intéresse aux panneaux qui

ont une valeur deRTH,.x minimum pour une certaine densité relative , ou qui ont une
minimum pour un certain RTHpa. On appelle les panneaux respectant ce critere des

panneaux non dominés. Ici, puisque les seuls paramétres non constants Saitt., la masse

du panneau est proportionnelle a .

Pour ce qui est des panneaux non dominés de la gure 5.13, on observe que les pannigatx

0,5 mm sont non-dominés pour des densités relatives inférieures a 10%, les panneaux

tc = 1 mm sont non dominés dans la plage0%< 15%et que les panneaux, = 1,5 mm

sont non dominés pour > 15% Ainsi, on en déduit que les panneaux au coeur dense ont
avantage a avoir des parois plus épaisses. Par contre, il est rare que les panneaux sandwichs
en nid d'abeille soient aussi denses. Par exemple, les panneaux sandwich en nid d'abeille en
NOMEX de Plascore (2018) ont une densité relative comprise entre 3% et 10%. Il s'agit
aussi de la région ou la valeur dBT H o« chute en dessous de 1, soit la région d'intérét pour
notre panneau. Ainsi, puisque I'on cherche a minimiser la masse du panneau, il sera toujours
plus avantageux d'opter pour une épaisseur de parois plus faible, sgit 0,5 mm.

Parmi les panneaux modélisés dans cette section, le panneau le plus intéressant est le panneau
a la limite du critere de RTH .« = 1 ayant la masse la plus faible. Ce panneau a une faible
épaisseur de paroist{ = 0,5 mm) et une densité relative comprise entre 6% et 7%.

5.2.4 Impact de I'épaisseur du panneau sandwich

Pour cette analyse, on utilise encore une fois le panneau sandwich avec les parametres par
défaut (t. = 0,5 mm,ts = 0,5 mm eth =25 mm) en faisant varier la longueur des parois du
coeur entre’ =25 mm et~ = 2,5 mm. Ensuite, ces analyses sont répétées pour deux autres
épaisseurs de panneatn, = 18,75 mm eth = 12,5 mm. La gure 5.14 représente I&T H nax

de ces panneaux en fonction de la densité relative(;t.).

Comme on peut le voir dans la gure 5.14, le panneau le plus épais € 25 mm) a une
valeur de RTH o qui est strictement inférieure aux panneaux plus minces pour une
donnée. Comme on s'y attend, I'épaisseur confére un meilleur second moment de surface au
panneau ce qui lui permet de mieux reprendre les e orts en exion. Par contre, ces données
ne tiennent pas compte qu'un panneau plus épais est aussi plus massique. La gure 5.15
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Figure 5.14 Valeur de RTH,»x pour des panneaux sandwichs de di érentes épaissetrs
et di érentes longueur de parois en fonction de la densité relative de leur coeur.

présente les mémes résultats, mais cette fois-ci en fonction de la masse des panneaux.

Lorsque les résultats sont présentés en fonction de la masse, on s'apercoit que la courbe
RTHyax n'est plus la seule courbe non dominée. En e et, pour les panneaux ayant une
massem inférieure a 0,7 kg, la courbér = 12,5 mm est non-dominée. Pour les panneaux 0,7
kg m 0,9 kg, les panneaux d'épaisselr= 18,75 mm sont non-dominés, alors que pour
des masses supérieures a 0,9 kg, le panndaa 18,75 mm eth = 25 mm ont des résultats

trés semblables.

On remarque par contre que le panneau le plus mince ne respecte pas le critere de Tsai-Hill
pour m < 1kg. Par contre, il reste un panneau qui pourrait étre intéressant dans un contexte
ou le cas de chargement serait moins contraignant. Il faut se rappeler que ces simulations sont
une approximation du cas de chargement et que plusieurs simpli cations ont été apportées,
ce qui a pu rendre le cas de chargement plus contraignant qu'il ne le sera en pratique. En
e et, lorsque la conception du rover sera plus avancée, le cas de chargement pourrait étre
moins exigeant et ainsi rendre l'option d'un panneau mincén(= 12,5 mm) une option viable.

Ainsi, le panneau le plus épail = 25 mm n'est pas le meilleur choix lorsqu'on considére aussi
la masse totale du panneau. Dans certaines situations, il est préférable d'avoir un panneau
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Figure 5.15 Valeur de RT Hax pour des panneaux sandwichs de di érentes épaissetirs
et di érentes longueur de parois en fonction de leur masse.

plus mince.

Somme toute, parmi les panneaux modélisés dans cette section, le panneau le plus intéressant
est un panneau d'épaisseun = 18,75 mm et avec une densité relative comprise entre 7%

et 8%. Il s'agit du panneau qui respecte le critere de Tsai-HilRTH .« < 1) et qui a la
masse la plus faible.

5.2.5 Impact de I'épaisseur des peaux

Pour cette analyse, on utilise encore une fois le panneau sandwich avec les paramétres par
défaut (t. = 0,5 mm,ts = 0,5 mm eth =25 mm) en faisant varier la longueur des parois du
coeur entre” =25 mm et * = 2,5 mm. Ensuite, ces analyses sont répétées pour deux autres
épaisseurs de peauxs =1 mm etts = 0,375 mm. On rappelle que les con gurations des plis
pour une peau d'épaisseuts = 0,375 mm est [0/ 90/ 0], pourts = 0,5 mm la con guration

est [0/ 90/ 90/ 0] et pour ts = 1 mm la con guration est [0/ 45/ -45/ 90/ 90/ -45/ 45/ Q]. La

gure 5.16 représente |eRT Hox de ces panneaux en fonction de la densité relative('; t.).

Puisque I'on représente les données en fonction de la densité relativeet que la masse varie
en fonction de I'épaisseur des peaux, il n'est pas possible discerner quel panneau est le plus
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Figure 5.16 Valeur de RTHox pour des panneaux sandwichs ayant des épaisseurs de
peaux di érentestg et di érentes longueur de parois en fonction de leur densité relative .

plus avantageux par rapport a sa masse. Par contre, pour les panneaux compris entre20
mm et~ = 8 mm, on remarque que le panneau aux peaux les plus minces< 0,375 mm)
sont les panneaux non dominés. On peut donc déja voir qu'il y a un avantage a avoir des
peaux minces {s = 0,375 mm) dans certaines situations.

Dans notre cas, il faut se rappeler que pour ces panneaux, I'épaisseur totale du panneau
sandwich h est constante, ce qui signi e que lorsque I'épaisseur des peayxdiminue, la
hauteur du coeurh, augmente. Ceci veut dire que lorsque les peaux sont plus minces, l'espace
qui était occupé par les peaux denses est remplacé par un coeur qui est majoritairement rempli
de vide. Ainsi, les panneaux a peaux épaisses ont un second moment de surface qui est plus
élevé gue ceux a peau mince puisque la masse est plus concentrée loin de l'axe neutre, ce qui
résulte en une plus grande rigidité a la exion.

Par contre, les panneaux sandwichs aux peaux plus épaisses sont aussi plus massiques, ce qui
augmente la masse totale que ces panneaux doivent supporter, tel qu'illustré a la gure 5.17
gui montre ces mémes résultats en fonction de la masse des panneaux. Puisque le cisaillement
dans les parois du coeur a été montré comme étant une partie critique contribuant a la valeur

de RTHa, il semblerait qu'avoir des peaux plus épaisses peut poser un désavantage. En
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e et, en plus d'ajouter de la masse au panneau, les panneaux réduisent aussi I'épaisseur du
coeur he, ce qui réduit le premier moment de surface du coeur et augmente les contraintes
en cisaillement 1,.

Figure 5.17 Valeur de RTH,,»x pour des panneaux sandwichs ayant des épaisseurs de
peaux di érentests et di érentes longueur de parois en fonction de leur masse.

La gure 5.17 illustre que les panneaux sandwichs aux peaux mincdas £ 0,375 mm) sont

non dominés pour des masses inférieures a 0,9 kg. Pour les panneaux a masse supérieure a
0,9 kg, c'est les panneaux avec une épaisseur de peaa 0,5 mm qui est non dominé. Ceci
permet de constater qu'il est généralement avantageux d'opter pour un panneau ayant les
peaux les plus minces possibles. On peut attribuer cette tendance au fait que les peaux sont
beaucoup plus résistantes que le coeur, tel qu'on I'a montré a la section 5.2.2 Impact de

la longueur des parois. Ainsi, il est préférable de minimiser le poids panneau en réduisant
I'épaisseur des peaux utilisées.

Parmi les panneaux modélisés dans cette section, le panneau le plus intéressant est un pan-
neau ayant des peaux d'épaissetis = 0;375mm et avec une densité relative 6%, soit

un masse de 0,73 kg. Il s'agit du panneau qui respecte le critere de Tsai-HRIT(Hnax < 1)

et qui a la masse la plus faible.
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5.2.6 Comparaison de tous les panneaux modélisés

A n de pouvoir comparer tous les panneaux sandwichs modélisés dans l'analyse structurelle,
tous les résultats des trois sections précédentes (5.2.3 a 5.2.5) ont été mis ensemble dans un
méme graphique en fonction de leur masse. Ensuite, tous les points du graphique ont été
retirés a I'exception des panneaux qui sont non dominés et sont représentés a la gure 5.18.
Ceci constitue la courbe des panneaux sandwichs ayant la valeRT Hy,ax minimum pour

une masse donnée, ou la masse minimum pour une val&irH donnée.

Figure 5.18 Graphique regroupant tous les panneaux sandwichs non dominés parmi
I'ensemble des panneaux modélisés.

Tout d'abord, on retrouve le panneau aux paramétres par défaut qui est non dominé pour
des masses comprises entre 0,92 kg et 1,2 kg. Notons que les panneaux ayant une épaisseur
totale légerement inférieurelf = 18,75 mm) o rent des résultats trés semblables pour cette
plage de masse, tel qu'on I'a vue a la section 5.2.4.

Ensuite, on remarque qu'en se déplacant du panneau sandwich par défaut vers les panneaux
plus massiques, il est béné que d'augmenter progressivement I'épaisseur des parois du coeur
t.. Ainsi, dans les situations ou le cas de chargement est plus intense que celui a I'étude,
augmenter |'épaisseur des parois de coety en gardant la longueur des parois entre =
7mmet " =11 mm est préférable a n de réduire la valeur dd&RTH,x tout en gardant la
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masse faible.

Par la suite, en se déplacant vers les panneaux moins massiques que le panneau par défaut, on
remarque qu'il est préférable de réduire I'épaisseur des peauka& 0,375 mm et ensuite de
réduire I'épaisseur totale du panneau b = 12,5 mm. Toutefois, on s'apercoit que les valeurs

de RTHax pour la majorité de ces panneaux excédent la limite d®TH < 1. Ainsi, il est
préférable de réduire I'épaisseur des peaux, puis réduire I'épaisseur du panneau seulement
dans des situations ou le cas de chargement serait moins contraignant que celui a I'étude.

De plus, on remarque que la résistance du panneau aux vibrations aléatoires augmente glo-
balement avec la densité relative des panneaux. Lorsque est inférieure all% il est
préférable d'avoir des parois de coeur plus minces, tandis que pour desupérieurs all%
il devient plus avantageux d'augmenter I'épaisseur des parois progressivement. On observe
gue les longueurs de parois idéales sont généralement comprises entré mm et =11 mm.

Finalement, le meilleur panneau dans notre situation est celui qui a la masse la plus faible
pour une valeur deRT H s inférieure a 1, soit un panneau ayants = 0,375 mm,t. = 0,5

mm, h = 25 mm et~ 9,5 mm. Par contre, les panneaux considérés dans cette section
ne varient qu'un seul parametre a la fois de leur valeur par défaut. Il est possible que la
combinaison de deux parametres ensemble o re des résultats encore meilleurs, soit le sujet
de la section suivante. Certaines combinaisons ont été testées et sont présentées a l'annexe
B. Les résultats trouvés en annexe con rment les apprentissages de cette section-ci.

5.2.7 Impact des paramétres sur la fréquence du mode fondamental

Lors de la conception de la structure du rover, il est requis que la fréquence du mode de
résonance fondamental de la structure soit supérieure a un seuil limite. Dans le cas de Falcon
9, il est recommandé que les structures secondaires aient une fréquence supérieure a 35 Hz,
mais en pratique, on s'assure de respecter un facteur de sécurité de 2 a n d'assurer d'avoir un
octave de di érence avec le reste du lanceur, et ainsi de limiter leurs interactions et d'éviter
d'avoir de la résonance. La gure 5.19 représente les fréquences des modes fondamentaux de
résonance pour chacun des panneaux simulés précédemment en fonction de leur masse.

La tendance générale qui est observée pour des panneaux ou on réduit la taille des cellules
est que plus un panneau est massique, et plus sa fréquence augmente. En e et, un coeur plus
massique permet de renforcer le panneau. Pour une poutre simple, la relation entre les modes
de résonance et les propriétés de la poutre est donnée par

s
f=C

El

W; (5.3)
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ouf estla fréquence d'un modeC est une constante de proportionnalitég est le module

de Young du matériau,l est le second moment de surface) est la masse de la poutre dt

est la longueur de la poutre. Ainsi, la fréquence est inversement proportionnelle a la racine
carrée de la masse et directement proportionnellement a la racine du second moment de
surface. Donc, puisque la masse augmente, on s'attend a ce que la fréquence diminue, mais
I'inverse survient. Ceci signi e que la réduction de la longueur des parois du coeur permet
d'augmenter le ratio |I=m. On note que la maniére la plus e cace d'augmenter le second
moment de surface consiste a augmenter I'épaisseur du panneau puisqu'on éloigne les peaux
de l'axe neutre.

Dans la gure 5.19a, représentant une variation dans I'épaisseur des parois du coeur, on
remarque que pour des masses importantes, la fréquence devient uniguement dépendante
de la masse, et puisque les seuls parametres a varier dans cette gure sont I'épaisseur des
parois t. et la longueur des parois, on peut a rmer que la fréquence dépend uniquement

de la densité relative. Par contre, pour des masses plus faibles, on observe que la courbe avec
les parois les plus minceg{ = 0,5 mm) permet d'avoir les plus hautes fréquences a masse
égale (courbe non dominée). Ainsi, pour maximiser la fréquence fondamentale du panneau a
densité relative constante, il est plus avantageux d'avoir des parois minces.

Dans la gure 5.19b, représentant une variation dans I'épaisseur des panneaux sandwichs,
on observe que plus le panneau est épais, et plus la fréquence augmente. Bien que la masse
augmente aussi avec I'épaisseur du panneau, les gains en fréquence par rapport aux gains en
masse sont particulierement grands pour les plus longues parojgour = = 25 mm, passant

d'un panneau d'épaisseuh = 12,5 mm a 25 mm, on constate un gain en fréquence dé/®5

par rapport a un gain en masse de 2p tandis que pour une longueur dé = 2,5mm, on
constate une augmentation de la fréequence @&5% par rapport a un gain en masse dé9%
Comme on peut le voir, avec un panneau trop mincén(= 12,5 mm), la frequence du mode
fondamental est toujours inférieure a la limite de 70 Hz. Somme toute, il est plus avantageux
d'avoir le panneau sandwich le plus épais possible puisque c¢a contribue a augmenter son
second moment de surface.

Dans la gure 5.19c, représentant une variation dans I'épaisseur des peaux, on observe que,
pour les panneaux a masse plus faible, le panneau ayant les peauxde 0:375mm per-
mettent d'avoir plus plus haute fréquence a masse égale. Ensuite, pour des panneaux ayant
une masse comprise entre 0,75 et 1 kg, on voit que la peauge 0,5 mm est celle qui permet
d'avoir les fréquences les plus grandes tandis que pour les panneaux les plus massiques, ce
sont les peaux les plus épaisses qui permettent de maximiser la fréquence. Dans notre cas
particulier, puisqu'on s'intéresse aux panneaux les moins massiques possibles qui respectent
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le critere de Tsai-Hill, on a constaté a la section précédente que la masse du panneau sera
inférieure a 1 kg, ce qui signie qu'en général, il sera préférable d'avoir les peaux les plus
minces possibles a n de maximiser la fréquence de résonance fondamentale.

(a) Variation de I'épaisseur des parois du coeur. (b) Variation de I'épaisseur des panneaux.
(c) Variation de I'épaisseur des peaux des (d) Panneaux sandwichs aux fréquences non
panneaux. dominés.

Figure 5.19 Fréquences du mode fondamental des panneaux sandwichs modélisés dans
I'analyse structurelle. Les panneaux appartenant a une méme courbe ont les mémes
parametres sauf la longueur des parois qui varie entre= 25 mm et * = 2,5 mm. La limite
de 70 Hz correspond au double de la limite demandée par Space Exploration Technologies
Corp (2020) pour les structures secondaires.

La gure 5.19d montre les panneaux non dominés, soit les panneaux ayant la plus grande
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fréquence a masse égale, ou la masse la plus faible pour une fréquence donnée. Globalement,
les panneaux non dominés respectent les critéres suivants : panneau le plus épais poshible (

= 25 mm), une mince épaisseur de parois du coeug & 0,5 mm) et une épaisseur des peaux

ts qui augmente avec la taille des cellules Puisque notre panneau aura un faible masse, il

est préférable d'avoir des peaux mincess(= 0,375 mm).

5.2.8 Discussion supplémentaire

Au niveau structurel, on en conclut que les peaux sont déja su samment résistantes pour
résister au lancement de la fusée de Falcon 9, et donc que leur épaisseur devrait étre réduite
ats = 0.375 mm. Les bres longues de carbone dans les peaux o rent beaucoup plus de
renfort que nécessaire, puisque la valeur T H,x dans les peaux est toujours inférieure a

la valeur deRTH,ax dans le coeur.

Les di cultés rencontrées lors des simulations concernent principalement les peaux du pan-
neau sandwich. En e et, la di culté a contrdler les intersections entre les parois et I'anneau

a mené certains panneaux a avoir certains éléments de maillage ayant des formes étirées.
Combiné au fait que ces éléments sont attachés a une condition frontiere parfaitement rigide,
on s'est retrouvé dans des situations ou il y avait des concentrations de contraintes prés de
I'anneau de renforcement. A n de contourner ce probleme, il a fallu Itrer manuellement
les éléments qui étaient problématiques dans le logiciel NX et éliminer les contraintes qui
apparaissent sur des éléments tres étirés.

Par contre, certains de ces éléments partageaient des noeuds avec des éléments du coeur, ce
qui a pu in uencer certains résultats dans le coeur, plus précisément a la jonction entre le
coeur et les peaux. Puisqu'il est trés di cile de mesurer I'impact des éléments des peaux sur
les eléments du coeur, on a considéré que les résultats dans le coeur n'étaient pas in uences
par ces éléments problématiques des peaux. Lorsque les résultats dans les peaux ont été
analysés, aucune contrainte n'apparaissait comme aberrante, ce qui a motivé le choix de ne
pas Itrer manuellement les contraintes du coeur.

Aussi, méme si les résultats montrent que le panneau le plus Iéger qui respecte le critére de
Tsai-Hill est h = 25 mm, ts = 0,375 mm,t. = 0,5 mm et~ 9,5 mm, il faut se rappeler
gue plusieurs approximations ont été faites a n de rendre la simulation la plus conservatrice
possible. Ainsi, méme si tres peu de panneaux dans la gure 5.18 respectent le critére de Tsai-
Hill, ce n'est pas une trés bonne représentation des conditions que le panneau aura a subir.
Lorsqu'on veut identi er les parametres géométriques a choisir pour la conception du panneau
lorsqu'il sera soumis a un cas de chargement mieux dé ni, il est important de s'intéresser aux
panneaux qui sont des points non dominés. Ainsi, il est possible de comprendre l'impact des
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parameétres sur la résistance du panneau et de faire choix avisé au moment de la conception
a n de garder la masse du panneau aussi basse que possible.

5.2.9 Recommandations pour un panneau structurel

A n de guider la conception d'un panneau sandwich, les recommandations suivantes o rent
une maniere d'améliorer la résistance du panneau sandwich nid d'abeille hexagonal tout en
assurant une faible masse du panneau. Pour ce faire, une procédure de conception a été
formulée a partir des résultats de I'analyse de vibrations aléatoires.

Tout d'abord, débuter avec un panneau qui est plus robuste que nécessaire pour l'application
visée, c'est-a-dire un panneau treés épais pour I'application (h = 25 mm dans notre cas), avec
des peaux trés épaissess(= 1 mm) des parois trés épaisses{= 1,5 mm) et une taille de
cellule comprise entre =6 mm et ~ =11 mm. En s'assurant que le panneau respecte toujours

le critere de Tsai-Hill, la masse du panneau devrait étre réduite en suivant l'ordre de priorité
présenté ci-dessous. Avant de passer au prochain point de la liste suivante, il faudra qu'au
moins un panneau avec une longueur de paroicomprise entre 6 mm etll mm respecte le
critére de Tsai-Hill. Si ce n'est pas le cas, conserver le panneau ayant la masse la plus faible
a avoir respecté le critere de Tsai-Hill comme panneau nal.

a4 Réduire progressivement I'épaisseur des parois du coeurDans notre cas, |'épaisseur
minimum est 0,5 mm d{ aux contraintes pratiques liées a l'extrusion du PEEK 20
CF. Faire varier * de 6 mm jusqu'a 11 mm pour chaque nouvelle épaissddrpour
con rmer que le panneau respecte toujours le critére de Tsai-Hill avant de réduire
encore |'épaisseur des parois.
a Reéduire progressivement I'épaisseur des peaux du pannéauDans notre cas, on veut
réduire I'épaisseur des peaux jusqus = 0,375 mm, puisqu'elles sont beaucoup plus
résistantes que le coeur et que cette épaisseur est le minimum possible avec les plis
utilisés (moins que trois plis, et les peaux ne seraient pas symétriques, ce qui serait
problématique pour la fabrication des peaux). Faire varier de 6 mm jusqu'a 11 mm
pour chaque nouvelle épaisseur pour voir si le panneau respecte le critere de Tsai-Hill
avant de réduire encore |'épaisseur des peaux.
Réduire I'épaisseur du pannealn. Dans les simulations précédentes, I'épaisseur mi-
nimum considérée est 12,5 mm. Autour de cette épaisseur, la fréquence du premier
mode est réduite sous la fréquence minimum de 70 Hz, et donc, il ne semble pas y
avoir d'avantage d'opter pour des épaisseurs inférieures a 12,5 mm.

Q»
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5.3 Recommandations pour optimiser un panneau thermique et structurel

En comparant les recommandations thermiques et structurelles pour la conception du pan-
neau sandwich, on observe que la majorité des recommandations pointent dans la méme
direction.

Le premier parametre que I'on cherchera & minimiser pour avoir une masse aussi faible que
possible tout en respectant les criteres thermiques et structuraux est de réduire I'épaisseur des
parois du coeur au maximum. Au niveau thermique, ceci permet de bloquer un maximum de
transferts de chaleur en radiation tout en gardant la conduction thermique faible. Au niveau
de la résistance aux vibrations aléatoires, ceci permet d'augmenter la fréquence du premier
mode pour les panneaux a faible masse (inférieure a 1 kg) et de mieux distribuer la matiere
dans le coeur.

Le deuxieme parametre que l'on cherche a minimiser est I'épaisseur des peaux. Puisque
I'épaisseur des peaux n'a que trés peu d'in uence sur la résistance thermique hors plan,
il est préférable de la minimiser a n de réduire le plus possible la masse du panneau. Au
niveau structurel, on a vu qu'il est parfois désavantageux d'avoir des peaux trop épaisses
puisque cela rajoute une masse supplémentaire que le panneau doit supporter. Bien sdr, les
peaux doivent étre assez épaisses a n gu'elles respectent le critere de Tsai-Hill, mais dans
notre cas, puisqu'elles sont beaucoup plus résistantes que le coeur, il est préférable de réduire
leur épaisseur au maximum. Aussi, ceci permet d'avoir la plus haute fréquence du mode
fondamentale pour une masse faible (inférieure a 1 kg).

Ensuite, on cherche a avoir le panneau le plus épais possible, a une exception prés. Dans le
cas ou le panneau serait encore trop résistant avec une épaisseur des peaux et des parois du
coeur a leur plus mince, il pourrait étre utile de réduire légerement I'épaisseur du panneau.
Par contre, un panneau plus mince qué = 12,5 mm entrainerait la fréquence du mode
fondamentale sous 70 Hz, soit la limite du panneau sandwich. Autrement, il est toujours
préférable d'avoir le panneau le plus épais possible. Dans notre cas, un panneau a épaisseur
supérieure ah = 25 mm n'est pas vraiment envisageable puisqu'en I'épaississant, on vient
enlever de I'espace a l'intérieur du rover pour la charge utile. Ainsi, on xe la limite supérieure

a h = 25 mm d'épaisseur, ce qui est su sant pour résister au lancement de fusée.

Finalement, la longueur des parois du coeur devrait étre choisie an d'obtenir la densité
relative  la plus faible qui permet au panneau de résister au lancement de fusée. Dans
I'analyse thermique, il avait été montré qu'une densité relative comprise entre = 4% et 8%
permettait d'obtenir les meilleures résistances thermiques hors plan. Au niveau structurel,
le meilleur panneau modélisé avait une densité relative d'envird@®o. Ainsi, dans notre cas,
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il serait idéal d'opter pour une densité relative autour de 6%. Dans le cas ou le cas de
chargement serait un peu plus contraignant, il faudrait diminuer la longueur des parois an
d'augmenter la densité relative , et inversement dans la situation ou le cas de chargement
serait moins intense. Dans tous les cas, une densité relative comprise enfreet 8% serait
idéale pour un panneau a faible masse (inférieure a 1 kg).
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CHAPITRE 6 CONCLUSION

6.1 Synthése des travaux

Dans ce mémoire, une étude paramétrique utilisant les éléments nis a été menée sur le
panneau sandwich en nid d'abeille de PEEK renforcé de bres de carbone formant la base
de la structure d'un rover lunaire. Le modéle du panneau considere un coeur du panneau
imprimé par FFF qui est ensuite soudé aux peaux laminées. Les simulations de vibrations
aléatoires ont été automatisées sur Python avec les modules PyNastran et PyGmsh tandis
gue les simulations thermiques ont été conduites dans le logiciel NX.

Les analyses ont permis de véri er qu'une structure de rover lunaire en PEEK renforcé de
bres de carbone est en mesure de résister a I'environnement de vibrations aléatoires et d'o rir
une isolation thermique su sante pour ne pas endommager ses composantes électroniques
pendant les nuits lunaires. Ceci con rme le potentiel du projet PEEKbot a concevoir un rover
lunaire 100 électrique et rechargé par énergie solaire a base de composites thermoplastique
de haute performance.

De plus, I'analyse thermique a mesuré la résistance thermique hors plan et I'analyse des vi-
brations aléatoires a évalué la valeur du critére de Tsai-Hill pour des panneaux sandwichs aux
parametres géométriques variables. Ces analyses ont permis de déterminer les parametres a
prioriser lors de la conception du panneau sandwich en nid d'abeille formant la base de la
structure du rover a n de réduire la masse totale du panneau tout en assurant ses fonctions.
Ce travail contribuera a concevoir un panneau sandwich sur-mesure pour les besoins de la
mission de PEEKbot, mais pourra aussi guider la conception de panneaux ayant des fonc-
tions thermiques ou structurelles, en assumant que les propriétés des pieces fabriquées soient
similaires a ceux modélisées, que les résistances en pelage et en délamination a l'interface
peau-coeur ne sont pas problématiques.

Ces analyses démontrent qu'il y a un intérét a exploiter la exibilité dans la conception
gu'o re la fabrication additive a n d'optimiser la topologie d'une structure dans le domaine
spatiale a n de réaliser des gains en performance et une réduction de sa masse, ce qui résulte
en une réduction des codts liés au lancement.

Finalement, I'optimisation de la géométrie d'un panneau sandwich pour répondre a la fois
a des contraintes thermiques et structurelles représentent un probleme d'optimisation sans
dérivée (DFO) multi-objectif, aussi connu sous le nom d'optimisation de boite noire multi-
objectif. Dans ce type d'optimisation, il est fréquent d'utiliser I'algorithme Mesh Adaptive
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Direct Search (MADS) qui cherche a l'aveugle dans le domaine de toutes les combinaisons
de parametres possibles, ce qui fait que ces algorithmes sont moins e caces plus il y a de
variables a considérer. Les recommandations présentées ici seront utiles pour ce processus
d'optimisation puisqu'elles permettront d'éliminer plusieurs possibilités et de simpli er la ré-
solution du probleme d'optimisation. Toute information qui peut étre utilisée pour restreindre

le domaine de possibilité a explorer, ou a éliminer certaines variables super ues permet de
rapidement améliorer les performances de l'algorithme, ce qui est particulierement utile dans

le cas d'un panneau sandwich ou les simulations sont trés colteuses.

6.2 Limitations de la solution proposée

Une des limitations du projet concerne la qualité du maillage lors des analyses de vibrations
aléatoires. Pour certains modes, comme le mode #3 illustré a lI'annexe C, les erreurs sur
I'évaluation du critere de Tsai-Hill peuvent aller jusqu'a causer une surestimation de 200%
des résultats. Les modes en exion dans le plan du panneau (xy) (les mode3 et # 4) sont
particulierement touchés par ces erreurs de maillage. Pour ce qui est du mode étudié dans ce
mémoire, le mode# 1, I'erreur associé au maillage dans le coeur du panneau est au maximum
de 3% et au maximum de 106 dans les peaux, ce qui justi e l'utilisation de ce maillage pour
I'analyse de ce mémoire puisque seul ce mode est considéré dans I'étude paramétrique.

Une autre limitation est liée a la validité d'utiliser un maillage 2D pour simuler un panneau
sandwich. Pour la majorité des panneaux modélisés, les dimensions des parois et des peaux
modélisées sont grandes par rapport a I'épaisseur des parois, ce qui justi e 'utilisation de ce
maillage par rapport a un maillage 3D. Par contre, certains panneaux, plus spéci quement
les panneaux aux parois du coeur =1 mm et surtout t. = 1,5 mm avaient des dimensions
comparables a I'épaisseur du panneau. Ainsi, les panneaux les plus massiques (supérieur a
1,5 kg) peuvent comporter des erreurs liées a I'utilisation d'éléments 2D.

Certains aspects n'ont pas été considérés dans le modeéle précédent, tel que l'impact des im-
perfections liées a l'impression 3D, l'impact de I'adhésion inter-couche entre les laments sur
la résistance du matériau et les contraintes résiduelles qui peuvent apparaitre dans les pieces
imprimeées, particuliérement les pieces ayant une taille aussi grande que le panneau modélisé
ici. Aussi, on a supposé que l'adhésion entre les plis des peaux ne sont pas problématiques et
gue la soudure entre les peaux et le coeur est parfaite. Ceci pourrait avoir un impact sur les
performances structurelles du panneau sandwich comme chassis du rover et devrait étre pris
en compte pour avoir une valeur plus exacte.

Les analyses structurelles ont principalement étudiées le mode fondamental de vibration
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alors qu'en pratique, tous les modes seront sollicités simultanément. L'e et de ces modes
sur les contraintes du panneau est aussi important a considérer lors de la conception du
panneau. Par exemple, ces modes pourraient appliquer des contraintes sur d'autres régions
du panneau sandwich qui ne sont pas sollicitées par le premier mode ou se combiner aux
contraintes du premier mode. Idéalement, il serait nécessaire d'évaluer les contraintes RMS
a n de tenir compte de tous les modes simultanément. Par contre, deux raisons rendent les
contraintes RMS résultats non ables dans le modéle étudié. Premierement, certains modes
étaient beaucoup plus a ectés par la mauvaise qualité du maillage que le mode fondamental,
ce qui résulte en une surestimation des contraintes a plusieurs endroits (voir I'annexe C pour
un exemple). Deuxiémement, les conditions frontieres utilisées sur le contour du panneau ne
rigidi e pas autant le panneau qu'il le sera en pratique, ce qui a résulté en des contraintes
beaucoup plus élevées que celles obtenues par le mode fondamental. Par contre, en ajustant
les conditions frontieres des bords du panneau pour simuler une rigidi cation du panneau
fait disparaitre ces modes. Ainsi, ces modes seront beaucoup moins importants que le mode
fondamental en pratique, d'ou le choix d'analyser le mode fondamental. Ces autres modes
peuvent quand méme avoir une inuence sur la résistance du panneau, ce qui doit étre
investigué dans un modele avec un meilleur maillage et qui prend en compte le reste de la
structure du rover.

Les recommandations présentées dans ce mémoire sont destinées a guider la conception de
la structure du rover lunaire du Projet PEEKbot. Ces recommandations devraient pouvoir
étre utilisées dans la conception d'autres panneaux sandwichs en thermoplastique pour des
applications semblables. Toutefois, la validité expérimentale de ces résultats n'a pas été vé-

r ée.

6.3 Travaux futurs

Premierement, les recommandations trouvées ici o rent une méthode simple de déterminer
les parametres géométriques du panneau sandwich a utiliser, ce qui a permis d'approfondir
la compréhension de son rdle dans l'isolation thermique du rover lunaire et des contraintes
générées pendant le lancement de fusée. Ceci permet d'explorer de nouvelles solution lors de la
conception de panneaux sandwichs, tant pour des applications structurelles que thermiques.
Par exemple, puisqu'une plus grande densité relative signi e une plus grande résistance
mécanique, mais aussi une plus grande masse totale et une plus faible résistance thermique
du panneau sandwich, il pourrait étre utile d'avoir une densité relative variable du coeur.
Ainsi, les régions subissant les plus grandes contraintes auraient un coeur renforcé mais aurait
une densité plus faible pour les régions moins sous contrainte. On peut aussi concevoir un
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panneau sandwich a épaissetwrvariable, a épaisseur de peau variables ou méme utilisant
de formes de cellules variables, ce qui pourrait ultimement mener a de plus grandes réductions
de masse.

La exibilité de conception qu'o re la FA pourrait aussi étre encore plus exploitée a n d'of-

frir une solution aux points faibles du panneau. Il a été déterminé dans cette étude que le
cisaillement 1, dans les parois du coeur est la contrainte la plus critique pour la majorité
des panneaux étudiés. Ainsi, puisque les parois qui sont orientées perpendiculairement a la
longueur du panneau ne reprennent pas ces contraintes, il pourrait étre envisagé de concevoir
un coeur ou les parois seraient orientées de maniére a maximiser leur capacité a reprendre
I'e ort en cisaillement 5.

Puisque l'analyse thermique a démontrée que l'isolation thermique hors-plan était déja suf-
sante pour permettre au rover lunaire de survivre a une nuit lunaire et que l'importance
thermique du panneau réside plutdt dans sa capacité a limiter les fuites de chaleurs par des
ponts thermiques, il serait intéressant de con rmer ces découvertes dans un modele complet
du rover. Il serait possible d'évaluer la sensibilité des températures de batteries par rapport
a la conductivité hors-plan et par rapport la conductivité dans le plan du panneau aux pro-
priétés orthotropes. Ainsi, une optimisation de la résistance thermique du panneau pourrait
mieux cibler ce qui doit étre optimisé dans la structure a n de garder de hautes températures
pour les batteries.

De plus, cette analyse a montré les enjeux liés a la qualité du maillage pour l'analyse de
vibrations aléatoires et comment elle peut avoir un impact sur les résultats dans ce type
de structure. A n d'améliorer les résultats, il serait intéressant d'améliorer le script Python
utilisé dans ce travail pour avoir une meilleure qualité de maillage et avoir un outil de post-
traitement fonctionnel, qui pourrait évaluer la valeur deRTH a chaque point du modele.
Ceci permettrait de mieux évaluer l'impact des autres modes de résonances, d'évaluer les
contraintes RMS, ce qui donnerait une meilleure représentation globale du comportement du
panneau. Ensuite, puisqu'il sera nécessaire de simuler le cas de chargement complet, il sera
utile d'utiliser un modeéle de panneau sandwich simpli é pour la conception nale, dans une
phase ultérieure du projet. Ce modele tiendrait en compte les recommandations formulées
dans ce mémoire pour orienter la conception du panneau, tout en réduisant les ressources
numériques nécessaires pour optimiser la géométrie du panneau sandwich.

Finalement, des résultats plus précis pourraient étre tirés de ces simulations en caractérisant
expérimentalement les propriétés mécaniques et thermiques de tous les matériaux utilisés.
Aussi, en ayant une meilleure idée du cas de chargement, il serait possible d'identi er avec
plus de certitude les points critiques de la structure et optimiser conséquemment le chassis du
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rover lunaire. Aussi, I'étude du ambement des parois du coeur serait un facteur important
a caractériser a n de déterminer la limite inférieure d'épaisseur des parois.
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ANNEXE A EXEMPLE DE FICHIER .BDF UTILISE

Ici est présenté un exemple de chiebdf qui permet d'e ectuer les simulations de vibrations
aléatoires. Pour raccourcir la longueur du chier, les parties ou une commande est répétée plus
de deux fois, les commandes subséquentes ont été remplacées par trois lignes ou seulement
un point remplis la ligne.

$* SOLUTION 111 - FREQUENCY DEPENDENT (based on YouTube)
$~k
$*$SPPSPSPTPPSPSPIP TP SPSPSPSPSS
$~k

$* NASTRAN

$*

ESRIURIRRAAARRATR AR
$*

NASTRAN RMSVM=1

NASTRAN RANFRF=1

$*
SRERRRRRRRIRAIRRA AR AR
$*

$* FILE MANAGEMENT

$~k
SRERRNARRAIRANRRR AR AR
$~k

$*
SRERRNRRRAIRAIRRA AR AR
$*

$* EXECUTIVE CONTROL

$*
SRERRNRRRAIRAIRARARRARARARRA AR AR
$*

ID,NASTRAN,bulk_s-solution_111

SOL 111

CEND

$*



SRNERRRRRRRIRRRARARRR RN AR
$*
$* CASE CONTROL
$~k
SRERRRRRRRRRRARARR RN AR
$~k
ECHO = NONE
RESVEC(APPLOD,RVDOF,RVEL,INRLOD,DAMPLOD,DYNRSP) = YES
MODSEL = ALL
SPC = 4
METHOD = 1
SDAMPING = 20
OUTPUT
DISPLACEMENT(PLOT,REAL) = ALL
$ SPCFORCES(PLOT,REAL) = ALL
STRESS(PLOT,REAL,CENTER) = ALL
MEFFMASS(PLOT,ALL,THRESH=0.001) = YES
$
SUBCASE 1
LABEL = Subcase - Modal Frequency 1
SPC = 101
DLOAD = 10
FREQUENCY = 101
OUTPUT
DISPLACEMENT(PLOT,REAL) = ALL
SPCFORCES(PLOT,REAL) = ALL
STRESS(PLOT,REAL,CORNER) = ALL
SUBCASE 2
LABEL = Subcase - RMS 1
FREQUENCY = 101
RANDOM(RPOSTS1=0) = 102
ANALYSIS = RANDOM
OUTPUT
DISPLACEMENT(PLOT,REAL) = ALL
STRESS(PLOT,REAL,CORNER) = ALL
$~k
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$*
$* BULK DATA

$~k
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BEGIN BULK

$*

$* SOLUTION CARDS

$~k

$* PARAM CARDS

$*

PARAM DDRMM -1
PARAM AUTOMPC YES
PARAM G 0.0000
PARAM K6ROT100.0000
PARAM KDAMP 1

PARAM OIBULK YES
PARAM OMACHPR YES
PARAM OUGCORD GLOBAL
PARAM POST -2
PARAM POSTEXT YES
PARAM UNITSYS MN-MM
$pyNastran: version=msc
$pyNastran: punch=True
$pyNastran: encoding=utf-8
$pyNastran: nnodes=378937
$pyNastran: nelements=172356

$NODES

GRID 1 -191.339  -300. .25
GRID 2 -200.  -300. .25
$ELEMENTS

CTRIAG 29589 2 2935 2930

3 50494

2934
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2938
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119.9892

CTRIAG6 29590 2 50487 2936 50488 50495 50496 50497
-59.5472

CQUADS8 144377 1 1 2921 250709 31505 2924 250727
250728 31511

CQUADS 144378 1 31505 250709 250710 31506 250728 250729

250730 31512

$PROPERTIES

PSHELL 1 1 5 1 1
PCOMP 2 9.7106-5
2 125 0. 2 125 90.
2 125 90. 2 125 0.
PCOMP 3 9.7106-5
2 125 0. 2 125 90.
2 125 90. 2 125 0.
$MATERIALS
MAT8 11.5603+75686000. .383163000.1875000.1426000. 1.39-6
126000. 100000. 55000.
MATS 2 1.38+8 1.02+7 .35700000. 1.32-6
126000. 100000. 55000.

$RIGID ELEMENTS
RBE2 1 378937 123456 445 446 447 452 453
454 457 458 460 461 465 466 470

$LOADS

SPCD 5 378937 123 1.
$DLOADS

DLOAD 10 1. 1. 3



RLOAD1 3 5 0
RANDPS 102 1 1 1.
$DYNAMIC
EIGRL 1 20. 2000. 10
FREQZ2 101 20. 2000. 10
FREQ4 101 20. 2000. A
$SPCs
SPCADD 101 1 4
SPC1 1 123 378937
SPC1 4 456 378937
$TABLES
TABLED1 5 LOG LOG
20. 2910.1 100. 6507.2
800. 48059. 925. 51677.4
TABDMP1 20 G
20. .02  2000. .02
$RANDOM TABLES
TABRND1 1 LOG LOG
20. .0044 100. .0044
800. .03 925. .03
$COORDS
CORD2R 4 0. 0.
1. 0. 12.5

ENDDATA

5
0.
10
4
300. 16991.4

2000. 35206.8

ENDT
300. .01
2000. .00644
12.5 0.
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MASS

700. 25954.8

ENDT

700.
ENDT

.01

13.5
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ANNEXE B COMBINAISON DES PARAMETRES ETUDIES

La section concernant l'impact de I'épaisseur des peaux a démontré que dans certaines si-
tuations, réduire I'épaisseur des peaux @ = 0;375mm permet dans certains cas de réduire

la masse du panneau et la valeur dBTHpox Simultanément. Dans la section précédente,
on a remarqué gue les panneaux ayant une épaisseurtgdes 0;375mm gurent parmi les
meilleurs panneaux simulés. Aussi, on a remarqué que la réduction de I'épaisseur du panneau
peut étre béné que pour des panneaux moins massique. On s'intéresse donc a combiner une
faible épaisseur de peauxtd = 0,375 mm) a un panneau moins épaish(= 18,75 mm) pour

voir s'il est possible d'avoir de nouveaux panneaux non-dominés. Ensuite, on s'intéresse a
combiner une faible épaisseur de peaux a un panneau avec des parois de coeur plus épaisses
(tc = 1 mm). Dans ces deux situations, la longueur des parois varie entre 5 mm a ~ = 15

mm. Les résultats sont présentés a la gure B.1.

Figure B.1 Valeur de RTH o pour des panneaux sandwichs ayant des épaisseurs de
panneauh di érentes avec une épaisseur de peaux xéeta = 0,375 mm et avec di érentes
longueur de parois en fonction de leur masse.

A partir de ces résultats, on peut apercevoir que les nouveaux panneaux, combinant des peaux
minces et une épaisseur de panneau de plus en plus mince permet d'obtenir de nouveaux
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points non-dominés. Dans ces cas, on voit qu'en amincissant le panneau, on observe un
comportement presque identique a ce qui avait été observé dans la section 5.2.4. En e et,
amincir le panneau augmente la valeur dBT Hpax tout en réduisant leur masse. Ces deux

courbes permettent d'obtenir une série de nouveaux points non-dominés par lI'ensemble des

panneaux simulés.
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ANNEXE C DISTRIBUTION DE LA CONTRAINTE DU MODE #3

La gure C.1 présente les contraintes ;; dans les parois du coeur du panneau pour le mode

# 3. Plus précisément, on y présente un exemple de contrainte que I'on retrouve dans les
éléments étirés et pres des conditions frontieres de I'anneau de renforcement (déplacement
forcé). On observe que la contrainte & un certain noeud appartenant a un de ces éléments
étirés est de 71 MPa alors que les noeuds adjacents ont une contrainte d'une valeur de 6 MPa.
Ces résultats ne sont pas habituelle, puisque normalement, on s'attend a avoir un gradient
de contrainte plutét qu'une valeur trés intense a un seul point. Ce genre de résultat est
généralement signe d'un probleme de maillage.

Figure C.1 Distribution de la contrainte ;; dans le coeur du panneau pour le mode3.
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ANNEXE D MAILLAGE DES PEAUX

La gure D.1 présente deux exemples de maillage de mauvaise qualité dans les peaux du
panneau = 12,5 mm,ts = 0,5 mm, t. = 0,5 mm et h = 25 mm. Ici, on observe des éléments

de maillages tres e lés. Ces éléments sont souvent ceux dans lesquels on retrouve les plus de
grandes concentrations de contraintes, ce qui a ecter la abilité des résultats obtenus.

Figure D.1 Exemple de maillage de mauvaise qualité sur les peaux prés de l'anneau de
renforcement.
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