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RESUME

Les véhicules d’exploration spatiale, aprés avoir été deposes sur un corps céleste, en
parcourent la surface afin d’observer et d’analyser 1’environnement. Par conséquent, ils doivent
résister a des conditions extrémes : niveaux importants d’accélérations et d’excitations vibratoires
lors du lancement, radiations cosmiques, cycles de températures allant de -150 °C a +100 °C pour
un rover lunaire par exemple. En raison de leurs propriétés mécaniques a masse limitée et de leur
résistance aux radiations, la structure de ces vehicules est traditionnellement faite de panneaux
composites sandwich en nid d’abeille d’alliages d’aluminium. Cependant, leur assemblage

nécessite ’utilisation d’inserts métalliques qui alourdissent considérablement 1’ensemble.

De nouveaux matériaux composites thermoplastiques hautes performances font
progressivement leur apparition dans le domaine spatial. Ils ont de plus I’avantage de pouvoir étre
mis en ceuvre par fabrication additive et de repousser ainsi les limites de conception des structures.
Ainsi, I’objectif principal de ce mémoire est d’explorer le potentiel de I’impression 3D de piéces

structurelles pour un rover lunaire.

Tout d’abord, une nouvelle géométrie de rover lunaire a pu étre générée avec une
distribution de matiére issue d’un algorithme d’optimisation topologique. Imprimé en composites
thermoplastiques, le comportement de ce nouveau modéle a pu étre comparé a celui du modéle
préliminaire, constitué d’une structure métallique en alliage d’aluminium, lorsque soumis aux
chargements mécaniques de I’environnement de lancement. Les simulations numériques ont

permis de conclure quant a la bonne tenue mécanique du modéle allégé de pres de 30%.

Dans un second temps, un nouveau coeur de composite sandwich a densité variable a été
développé afin de prendre en compte la répartition des efforts. Des échantillons ont été imprimés
en PLA pour caractériser cette nouvelle structure. Ils ont été comparés a des échantillons de
panneaux sandwich de référence, en nid d’abeille a taille de cellule constante, et ont permis de

conclure a une augmentation de plus de 47% des propriétés mécaniques en flexion.

Finalement, ce nouveau concept de composite sandwich a densité variable a été implémenté
au modele de rover lunaire. La simulation de son comportement lors du lancement a permis de
conclure quant a I’intérét de la mise en ceuvre de composites thermoplastiques par fabrication
additive dans la réduction de masse du corps d’un rover lunaire et plus généralement, de piéces

structurelles.



ABSTRACT

Space exploration vehicles, after being dropped on a celestial body, travel across its surface
to observe and analyze the environment. Consequently, a lunar rover has to withstand extreme
conditions: high levels of acceleration and vibration during launch, cosmic radiation, temperature
cycles ranging from -150°C to +100°C. Because of their mechanical properties with limited mass
and their resistance to radiation, sandwich panels made of aluminum alloys are traditionally used
to manufacture the structure. However, the assembly of these panels requires the use of metal

inserts which considerably increase the weight of the assembly.

New high-performance thermoplastic composite materials are gradually emerging in the
space sector. Moreover, they can be processed by additive manufacturing and thus enable to push
the limits of design. Therefore, the main objective of this thesis is to explore the potential of 3D

printing of structural parts for a lunar rover.

First, a new lunar rover geometry has been generated with a material distribution resulting
from a topological optimization algorithm. Printed with thermoplastic composites, the behaviors
of this new design has been compared to that of the preliminary model, consisting of an aluminum
alloy metal structure, under the mechanical loads of the launch environment. The model has been
lightened by almost 30% and numerical simulations have led to the conclusion that it is

mechanically strong.

Secondly, a new functionally graded sandwich core has been developed to consider the load
distribution. Samples were printed in PLA to characterize this new structure. They were compared
with reference honeycomb sandwich panels of constant cell size and it has been concluded that

there is a significant increase of 47% of the bending mechanical properties.

Finally, this new concept of functionally graded sandwich structure has been implemented
to the lunar rover design. The simulation of their behaviors during launch led to the conclusion that
the use of thermoplastic composites through additive manufacturing is of interest for the design of

space exploration vehicles and structural parts in general.
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CHAPITRE1 INTRODUCTION

L’exploration lunaire a commencé lors de la guerre froide. Le bloc soviétique a été le
premier, en 1959, a atteindre 1’orbite lunaire lors d’un vol inhabité. Les missions s’enchainent et
en 1966, Luna 9 réussit le premier alunissage. Les américains réussissent I’exploit le 21 juillet 1969
de faire marcher I’Homme pour la premiére fois sur la Lune au cours de la mission Apollo 11. Les
missions habitées continuent et ainsi 12 astronautes parcourent la surface du satellite de la Terre.
Apollo 15 en 1971 marque un tournant dans 1’exploration spatiale avec I’utilisation du Lunar
Roving Vehicle, une astromobile motorisée qui permettra de couvrir 28 km. Les missions
soviétiques ont également permis de déployer des engins robotisés Lunokhold 1 et 2 lors de Luna
17 en 1970 et Luna 21 en 1973. Ces robots, pilotés depuis la Terre, ont parcouru la Lune et pris de
nombreux clichés du satellite. Ainsi, I’exploration lunaire lors de la guerre froide comptera environ
60 missions et permettra d’analyser 400 kg de sol lunaire. Depuis, 1’exploration spatiale s’est
concentrée sur le reste du systéme solaire avec notamment 1’utilisation du rover Curiosity, véhicule
d’exploration spatiale, afin d’analyser le sol martien. Cependant, depuis quelques années, la Lune
occupe de nouveau une place de choix dans les programmes spatiaux. Outre 1’aspect politique de
cette décision, le programme Artémis de la NASA est une étape nécessaire dans 1’exploration
martienne. En effet, I’objectif principal de ces missions est de permettre I’entrainement des
astronautes et I’expérimentation de nouvelles technologies avec Mars pour horizon. Enfin, la base

orbitale Lunar Gateway remplacera, a terme, la station spatiale internationale [1].

Le cotit de lancement d’une charge utile en orbite terrestre est actuellement de I’ordre de
11 000 $ par kilogramme [2]. Le poids des matériaux ou matériels embarqués est donc un critére
déterminant et la réduction de la masse est fondamentale. Jusqu’a présent les véhicules
d’exploration spatiale étaient principalement composés de métaux Iégers. Par contre, les agences
spatiales ont travaillé au développement de nouveaux matériaux plus légers et tout aussi
performants. Les composites voient ainsi leur utilisation se développer dans le domaine
aérospatial. En effet, les matériaux composites possédent d’excellentes propriétés mécaniques pour
une masse volumique faible car ce sont des matériaux hétérogeénes, formés par 1’assemblage d’au
moins deux composants : une matrice polymeérique et des renforts. La matrice agit en tant que liant
et assure la cohésion de la structure tandis que les renforts rigidifient le matériau et lui donnent ses

caractéristiques mécaniques. Les composites sandwich présentent une structure composée par



I’assemblage d’un cceur épais et léger avec des peaux fines et aux hautes propriétés mécaniques.
Les composites sandwich les plus courants sont constitués d’un ceeur cellulaire dont le motif est
un hexagone régulier. Ils ont largement été utilisés dans la fabrication de la capsule d’atterrissage
du rover Curiosity [3]. Cependant, ces derniers reposent sur I’utilisation d’un cceur en alliage

d’aluminium relativement massif.

C’est dans ce contexte que se déroule le projet Vision CREPEC (Centre de Recherche sur
les Systéemes Polymeres et Composites a Hautes Performance) portant sur le développement, la
fabrication additive et 1’assemblage par soudage de composites thermoplastiques a hautes
performances. Composé d’une équipe de 9 chercheurs, provenant de 3 institutions distinctes
(Polytechnique Montréal, Ecole de technologie supérieure et Université Laval), il a pour objectif
de fabriquer un rover léger d’exploration lunaire, en partenariat avec 1’ Agence spatiale canadienne
(ASC). La structure actuelle du rover a été définie en 2014 lors d’un projet mené a Polytechnique
Montréal. Le chassis du rover est constitué d’un assemblage massif de panneaux métalliques, ce
qui limite sa vitesse de déplacement, son autonomie motrice et sa capacité de chargement. De plus,
les pertes thermiques engendrées par la structure sont importantes. Ceci est préjudiciable pour
assurer le bon fonctionnement de 1’électronique a des températures de — 150 °C. En effet, les
matériaux utilisés dans I’industrie spatiale doivent répondre a des requis extrémes: résistance a des
cycles thermiques de grandes amplitudes, résistance aux radiations, haute performance mécanique,
légéreté, etc. C’est pourquoi I’utilisation de matériaux composites a renforts fibreux pour la
structure du rover est 1I’'une des clés permettant de concilier : caractéristiques mécaniques éeleveées,
masse réduite et résistance thermique. De plus, les matériaux composites thermoplastiques
peuvent-étre mis en ceuvre par fabrication additive, qui de par sa flexibilité, donne le potentiel de

concevoir une structure allégée de géométrie complexe.

Le projet Vision est scindé en cing sous-objectifs qui sont : le développement d’un nouveau
composite thermoplastique, le développement d’un prototype de rover lunaire, sa fabrication par
fabrication additive, I’assemblage par soudage des pi¢ces imprimées et enfin 1’intégration des

composants.

Ce mémaoire porte sur la conception préliminaire de la structure composite du véhicule ainsi que sa

fabrication par déposition de mati¢re fondue (FFF). Ce procédé repose sur I’extrusion d’un filament



de plastique fondu par une buse d’impression selon un chemin défini par la forme & imprimer. La

matiére est alors déposee, couche par couche, sur un plateau afin de faconner la piece & imprimer.

L’objectif général du projet présenté dans ce mémoire est I’optimisation, apportée par
la fabrication additive, d’une structure en composites thermoplastiques d’un prototype de

rover lunaire.

Pour mener a bien ce projet de recherche, une revue de la littérature disponible est tout
d’abord présentée au Chapitre 2. Cet état de 1’art présente les travaux principaux réalisés dans le
domaine des composites sandwich aussi bien en termes de conception, que d’optimisation et de
fabrication. Il va également permettre de se familiariser avec 1’environnement lunaire dans lequel
évoluera le rover. Le Chapitre 3 détaille ensuite les objectifs de recherche qui découlent des
problemes, mis en évidence lors de la revue de littérature, qui restent a résoudre et de la
méthodologie de recherche employée pour la résolution de chacun d’eux. Les principaux résultats
en ce qui concerne 1’optimisation globale de la structure du rover sont ensuite présentés au Chapitre
4. Pour donner suite a cette premiere étude, il a été décidé de poursuivre 1’optimisation d’un
élément spécifique du rover lunaire : le panneau sandwich inférieur qui supporte la majorité des
efforts mécaniques lors du lancement du robot. Les résultats de cette seconde étude sont détaillés
au Chapitre 5. Le Chapitre 6 consiste en une discussion générale des résultats, articulée autour de
la conception et de la fabrication du panneau sandwich inférieur du rover lunaire. Un chapitre de
conclusion présente enfin les principales contributions de ce projet de recherche et les opportunités

qui peuvent en découler.



CHAPITRE2 REVUE DE LITTERATURE

2.1 Environnement lunaire

La Lune est caractérisée par un environnement radicalement différent de celui de la Terre.
Cet astre distant d’environ 380 000 km de notre planete est moins massif, de fait sa gravité est de
1,62 m/s? soit environ 6 fois inférieure a la gravité terrestre. De plus, la Lune ne posséde pas
d’atmosphére, elle est donc en proie aux agressions directes du rayonnement cosmique et sa
température peut atteindre 100 °C en journée contre -150 °C la nuit ou encore dans les cratéres

lunaires [4].

Etant donné sa proximité, la principale source de rayonnement cosmique sur le sol lunaire
provient du Soleil. Lors d’éruptions solaires, d’importantes quantités d’énergie, majoritairement
sous forme de protons, arrivent sur le sol lunaire [5]. Des études ont été menées pour caractériser
le comportement des matériaux exposes aux rayons cosmiques, mais ces derniéres ont été réalisées
sur la station spatiale internationale et ne rendent donc pas compte du niveau de radiation lunaire.
Pour des durées de missions inférieures a une centaine d’années, 1’impact des radiations est faible
sur les métaux et céramiques. En revanche, les polymeéres sont beaucoup plus sensibles aux
rayonnements [6]. La Figure 2-1 montre deux des phénoménes qui sont observés pour les
polymeéres en fonction du temps d’exposition et de 1’énergie du rayonnement. Il y a d’abord
réticulation lorsque deux atomes d’hydrogeéne sont arrachés de la molécule et qu’une nouvelle
liaison se forme entre deux chaines carbonées (Figure 2-1 a). La rigidité du matériau en est
augmentée. Dans un second temps, le pouvoir ionisant des particules incidentes peut venir briser
des liaisons covalentes entre les atomes, il y a alors scissions de chaines (Figure 2-1 b) et la rigidité
baisse.

a) b)

- Scission de chaine
Réticulation Chaine A e

h N T / _—

. B ™~ ~ Chaine B
Chaine A ’ A

Chaines — ™~ Chaine C

Figure 2-1 : Impact des radiations sur la structure chimique des polymeres : (a) Phénomeéne de
réticulation; (b) Phénomeéne de scission, adapte [7]



La scission de chaines semble prédominer pour les thermodurcissables. Par exemple, K.
Rojdev et al [8] ont testé des échantillons d’époxy renforcés lorsque soumis a un niveau de radiation
équivalent a 30 ans d’exposition sur la Lune. Le module de Young, la force maximale admissible
et I’allongement a la rupture semblent Iégerement diminuer. En revanche, plus la dose de radiations
absorbée par un thermoplastique est grande et plus la réticulation est le phénomeéne prédominant
[9]. Ainsi le polymere irradié devient plus dur et cassant. Des échantillons imprimés d’ULTEM
(Polyétherimide) soumis a un niveau de rayons gamma équivalent a 329 jours dans une zone de
stockage de déchets radioactifs ont été testés. La rigidité du matériau irradié augmente de 16,7%,
sa résistance de 11,5% et enfin, 1’élongation a la rupture décroit de 9,4% [10]. De méme, G.Rival
et al. ont observé une augmentation jusqu’a 28% de la rigidit¢ de films de PEEK
(PolyEtherEtherKétone), ayant regus une dose d’électrons comparable a 15 ans de fonctionnement

d’un satellite géostationnaire [11].

Le vide provoque le dégazage des matériaux qui liberent leurs composés volatiles. 1l y a
alors le risque de venir endommager les outils de mesure telles que les lentilles optiques. Pour y
remédier, les matériaux employés doivent passer des tests expérimentaux standardisés selon la
norme ASTM E595 [12]. Une fois placé sous vide pendant 24h, la perte de masse du matériau doit
étre inférieure a 1% et la quantité de volatiles mesurée ne doit pas excéder 0,01% de la masse du

spécimen initial [13].

Enfin, la poussiére lunaire qui recouvre le sol est extrémement abrasive. Cette derniére va
donc venir user les matériaux et peut mener a la ruine des composants électriques les plus fragiles.
De plus, la poussiere lunaire est fortement magnétisée et a donc tendance a s’accrocher a la matiére
ce qui peut entrainer une difficulté supplémentaire dans la gestion de 1’évacuation ou a I’inverse

de la rétention de la chaleur.

2.1.1 Phase de lancement

La faible gravité présente sur la Lune implique que les contraintes mécaniques d’un rover
en fonctionnement sont trés faibles comparativement a celles liées a la phase de lancement. En
effet, lors de la mise en orbite de I’appareil, ce dernier va étre confronté a un environnement
mécanique contraignant composé de chocs, d’accélérations et de vibrations. Les constructeurs de
fusée mettent a disposition I’ensemble des critéres dimensionnant en fonction des lanceurs

sélectionnés [14], [15].


https://www.sciencedirect.com/science/article/pii/S0141391019302630?via%3Dihub#!

2.1.2 Design de structures spatiales

Historiquement, les matériaux utilises dans la conception de structures spatiales sont les
alliages d’aluminium, de titane et de béryllium [16]. Cependant, les composites & matrice
thermodurcissable sont de plus en plus utilisés pour leur propriétés mécaniques et thermiques [17].
Un polymere thermodurcissable prend sa forme définitive a la suite d’une réaction chimique de
polymérisation et de réticulation. 1l en résulte un matériau rigide, résistant aux produits chimiques
et qui conserve ses propriétés mécaniques méme sous 1’action de la chaleur. A I’inverse les
thermoplastiques deviennent malléables une fois chauffés, ce qui limite leur domaine d’utilisation.
Ces derniers font progressivement leur apparition dans le domaine spatial. En effet, les nouveaux
matériaux a haute résistance thermique possédent une température de transition vitreuse d’environ
220°C, ce qui les rend apte a étre employés dans la conception de structures spatiales. Le
polyéthersulfone (PES) est d’ores et déja utilisé en tant qu’additif afin d’augmenter la ténacité et
le comportement d’un matériau endommagé [8]. De méme, le bras articulé Canadarm qui opére
sur la station spatiale internationale a été fabriqué a 1’aide d’un thermoplastique renforcé, le PEEK.
Enfin, des études montrent qu’il est possible, en venant presser la piece de PEEK préalablement
chauffée, de limiter la délamination de la structure [18]. Ainsi, les composites a matrice
thermoplastiques sont de plus en plus envisagés car ils permettent de réparer les pieces

endommagées directement sur site soit, sur la Lune.

2.2 Panneaux sandwich

Les matériaux composites sont généralement classés en deux catégories : les stratifiés et les
sandwichs. Les stratifiés sont obtenus par I’empilement de différentes monocouches. Chaque
monocouche se compose de renforts tels que des fibres continues, des fibres courtes ou encore des
nanoparticules et d’une résine [19]. 1l est possible de répartir les fibres de maniére aléatoire ou, au
contraire, selon une direction privilégiée. Les composites a fibres unidirectionnelles présentent
ainsi des propriétés maximales dans le sens de leur orientation. Ensuite ces renforts sont liés entre
eux a I’aide d’une matrice thermodurcissable ou thermoplastique. La matrice assure la transmission
des efforts aux renforts sélectionnés. Le comportement mécanique d’un stratifi¢ dépend
principalement des fibres employées, de leur orientation et de la séquence d’empilement des

monocouches.



Un matériau sandwich est obtenu en insérant entre deux feuilles rigides, un matériau moins
dense. Ceci permet de considérablement augmenter les propriétés en flexion de la structure tout en
ayant un impact négligeable sur la masse. Les panneaux sandwich sont fréquemment utilisés dans
le domaine spatial afin de minimiser la masse des structures [17] et font donc 1’objet de la section

suivante.

2.2.1 Géneéralités

Les panneaux sandwich en composites sont des structures formées par I’association de deux
composants : la peau et I’ame. La Figure 2-2 présente une vue éclatée d’un matériau sandwich. Les
peaux sont les éléments résistants. Elles ont pour role d’assurer les performances mécaniques de la
structure en reprenant les moments de flexion. Le ceeur est un élément beaucoup moins dense qui
doit resister aux efforts de cisaillement dus au glissement relatif des peaux lorsqu’elles sont
contraintes. Malgré ses faibles caractéristiques mécaniques, sa présence permet de maximiser les
performances de la structure en flexion. Ce principal avantage des structures sandwich par rapport
a un panneau plein est illustré au Tableau 2-1. En effet, en considérant un cceur obtenu a 1’aide du
méme matériau que les peaux et, présentant une structure vide a 97%, la rigidité en flexion de la
structure sandwich « 4t » est 37 fois plus importante qu’une géométrie pleine alors que seulement
6% plus lourde. Enfin, un adhésif vient généralement relier les deux constituants. Ce dernier permet

ainsi d’assurer la cohésion la structure et de transférer les sollicitations mécaniques.

Peau

Adhésif

Panneau

sandwich

Figure 2-2 : Constituants d’un panneau sandwich [20]



Tableau 2-1 : Comparaison de ’efficacité de structures sandwich, adapté de [21]

¢ I 2t [— 4t:

Rigidité en flexion relative 1 7,0 37

Résistance en flexion relative 1 3,5 9,2
Masse relative 1 1,03 1,06
2.2.2 Ceeur

Le cceur est I’élément central d’un composite sandwich. Il est généralement fabriqué a 1’aide
d’un matériau de faible densité et possédant de faibles caractéristiques mécaniques. En effet,
lorsque le panneau fléchit, le cceur qui se trouve donc au centre de la plaque, ne subit que trés peu
d’efforts. En revanche, il les transmet d’une peau a 1’autre par cisaillement. Plus le cceur est épais
et plus le moment quadratique de la structure est élevé. Ainsi, il est possible de maximiser les

performances de la structure en flexion.

On distingue deux catégories de cceur : les @mes pleines telles que les mousses, le balsa ou
encore des résines chargées et les ames creuses telles que les cellules en nid d’abeille ou encore les

toles ondulees [22].

2.2.3 Peaux

Le choix des peaux se fait principalement en fonction des contraintes appliquées. Ces
derniéres sont usuellement faites d’un matériau rigide présentant de bonnes caractéristiques
mécaniques en traction et compression afin de résister au moment de flexion [23]. Parmi les
exemples courants de peaux, on peut citer les feuilles métalliques (ex : aluminium, titane, acier) et

les laminés composites.

2.2.4 Domaines d’application

L’utilisation de panneaux sandwich en tant que pieces structurelles a été faite pour la

premiére fois en 1845 au Pays de Galles dans la construction d’un pont ferroviaire [20]. Depuis



son emploi s’est démocratisé, porté notamment par les domaines du génie civil, de la construction

navale et de I’aérospatial afin de réduire au maximum la masse des structures sollicitées en flexion.

Dans le domaine spatial, les panneaux sandwich utilisés présentent généralement un cceur
cellulaire en nid d’abeille fait d’un alliage d’aluminium ou d’aramide (Nomex). Du fait des
propriétés mécaniques des alliages d’aluminium ainsi que de leur résistance aux radiations, les
peaux sont également obtenues a I’aide d’un laminé d’aluminium. Un adhésif permet d’assembler
les composants. Une attention particuliere doit lui étre apporté car une faiblesse de 1’adhésif peut
mener a I’endommagement prématuré de la structure [24], [25]. Les cellules en nid d’abeille sont
obtenues par collage de fines feuilles préalablement pressées afin de leur donner leur forme
cellulaire [26]. La Figure 2-3 montre une cellule en nid d’abeille ventilée. La ventilation permet a
I’air qui est pi¢gé dans la cellule de s’échapper lors de la mise en orbite de la structure [27]. Cette

étape est généralement réalisée manuellement lors de la fabrication des panneaux.

0 Trou percé — Encoche

Figure 2-3 : Noyau nid d’abeille ventilé [20]

2.3 Comportement mécanique des composites sandwich

Cette section s’intéresse plus particulierement au comportement mécanique de composites
sandwich possédant une ame en nid d’abeille. La Figure 2-4 montre les parametres permettant de
définir cette structure. L’épaisseur h, du panneau est égale a la somme des épaisseurs du ceeur t,
et d’une peau t;. Le coeur a une rigidité en compression E, et en flexion G,. Les peaux sont
caractérisees par leur module de Young Ef (Figure 2-4 a). La cellule considérée est un hexagone

régulier d’épaisseur t et de taille s (Figure 2-4 b).
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Figure 2-4 : Représentation schématique d’un panneau sandwich et d’une cellule hexagonale : (a)

empilement des composants ; (b) coupe d’une cellule, adapté de [22]

2.3.1 Propriétés mécaniques

Gibson fut 'un des premiers a développer une méthode d’évaluation des propriétés
mécaniques du cceur [22]. Sa théorie se base sur la modélisation de 1’ame par un solide homogene
équivalent. Les propriétés mécaniques de ce solide dépendent alors du matériau choisi mais

¢galement de parametres géométriques tels que la densité relative du cceur.

La densité relative p*, rend compte du rapport entre la densité de la structure cellulaire et la densité
du matériau qui la constitue. Dans le cas de la cellule en nid d’abeille réguliére de cOté constant

égal a [, ce ratio peut s’écrire sous la forme :

2t

pT = N (1-1)

Le modele de Gibson permet de déterminer les principales caractéristiques mécaniques du cceur a
partir de sa densité relative ainsi que des propriétés du matériau, considéré comme étant isotrope,
qui le compose. Notons E’, la rigidit¢ du matériau constituant 1’ame. La rigidité du cceur en

compression en en flexion sont données par :

EC = p*E,, (1'2)

G, = %(;)35 (1-3)
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2.3.2 Design d’un composite sandwich

La conception d’un panneau sandwich est faite sous certaines hypotheéses. Premi¢rement,
les contraintes sont négligées selon I’axe perpendiculaire au composite sandwich. Les peaux
travaillent en traction/compression et reprennent 1’intégrité des efforts dus a la flexion. La valeur
du cisaillement dans le ceeur est supposée constante peu importe la position. Finalement, la fleche
du panneau se compose de 1’addition d’un terme de flexion et d’un terme de cisaillement [28]. La
déformation du cceur est généralement faible, elle peut cependant devenir problématique pour des
cceurs épais. Du fait de la complexité des équations de la théorie des plaques, seuls des exemples
particuliers de cas de chargement sont abordés dans la littérature. En effet, les équations se
simplifient et les résultats convergent rapidement pour des panneaux sandwich simplement
supportés, possédant des peaux trés minces par rapport a 1’épaisseur du cceur et soumises a une
charge uniformément distribuée [29]-[31]. La Figure 2-5 schématise le cas d’une charge P
appliquée au centre d’un panneau carré de cotés L sur une zone d’aire € assimilée a un point. Ce
chargement étant tres semblable a celui du panneau sandwich le plus contraint du rover lunaire, le

cas est nommeé cas d’étude.
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Figure 2-5 : Plaque carrée de coté L simplement supportée et soumise a une pression P appliquée

en son centre, adapté de [28]

La déflection maximale du panneau sandwich est calculée a partir des équations de la
théorie des plaques de Mindlin-Reissner [32] qui prend ainsi en compte le cisaillement dans
I’épaisseur du panneau. Les peaux sont assimilées a des plaques fines non rigides en flexion et le
coeur A une plaque €paisse travaillant uniquement en cisaillement et en compression normale. La
fleche du panneau simplement supporté sous un effort concentré en son centre est supposée étre de

la forme d’une double série de Fourier.

La valeur de la déflection maximale w,,,, du panneau sandwich est encadrée par deux extrémes :
le cas d’un ceeur infiniment rigide et celui ou I’impact du ceeur est négligeable [28]. L’inégalité

suivante est alors obtenue :

PL? 5,80042e73 PL?

5,80042¢ 3 — > > , 1-4
¢ p T Wmax 73071211 D (1-4)

avec D larigidite flexionnelle d’une peau assimilée a une plaque fine et r le quotient de I’épaisseur

du cceur sur celle des peaux.

Les modes de rupture des composites sandwich varient en fonction de la forme de la

structure, des matériaux utilisés et du cas de chargement. La Figure 2-6 présente les modes les plus
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courants. Dans le cas étudié ici, les peaux peuvent se rompre en traction/compression. Il est
¢galement possible que le cceur soit endommagé par les forces de cisaillement. Enfin, le

flambement des peaux peut intervenir ainsi que celui des murs des cellules en nid d’abeille.

— —
= < 2,50 07 <
£ ‘st
—> d -> ¢ Cre s 2

Compressiondes peaux Flambement des peaux

-,
- v
— e ——— }
1] | I -
Flambement des peaux A
Cisaillement du noyau
S
—e W

Compressiondu noyau

Figure 2-6 : Modes de rupture usuels d’un composite sandwich, tiré de [33]

La contrainte dans les peaux oy, lorsque le panneau fléchit, et la contrainte en cisaillement dans le

ceeur T, sont obtenues a 1’aide des équations suivantes [30] :

K,PI? w5)
of = : -
T hty

K.PL
T, = 3h : (1-6)

avec K, et K; étant des coefficients adimensionnels fonctions des dimensions du panneau
sandwich. Leur valeur est déterminée a partir des abaques de I’ Annexe A : Abaques de calcul des

coefficients adimensionnels de plaques simplement supportées
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La charge critique de flambement intracellulaire des peaux entre les murs d’une cellule en nid

d’abeille F,. est obtenue a I’aide de I’équation empirique [34] suivante :

E t\?2
f
E 2 (_)' 1-7
¢ 1—v%\s (-1

ou v est le coefficient de poisson du matériau constituant la cellule en nid d’abeille.

Dans le cas d’une ame épaisse [30], la contrainte a partir de laquelle le flambement global des

peaux o, intervient s’obtient par :

o, = 0.5(EfE.G.) /. (1-8)

2.4 Optimisation de ’ame du composite sandwich

Le design d’un panneau sandwich se fait généralement en faisant varier les dimensions des
peaux et du cceur, et via le choix des matériaux utilisés. Cependant, le concepteur peut également
jouer sur d’autres paramétres afin d’adapter le composite sandwich a la situation. Par exemple, il
est possible d’utiliser des cceurs multifonctionnels, composés d’un assemblage de différents cceurs
et peaux, ou encore de rajouter des raidisseurs [35]. Plus récemment, porté par le développement
des structures treillis, de nouvelles géométries sont utilisées pour I’dme. Bien que les cellules treillis
présentent d’excellentes propriétés mécaniques, notamment en compression, elles sont délicates a
fabriquer du fait de leur complexité géométrique [36], [37]. Finalement, il est possible de faire
varier la densité du cceur afin faire varier localement les propriétés acoustiques, thermiques et
mécaniques. Cette technique est employée pour augmenter la capacité d’absorption de chocs d’une

structure sandwich [38]-[40].

La nature est source d’inspiration pour les concepteurs. Ainsi, la notion de cceur a densité
variable (Functionally Graded Cellular (FGC) structures) est issue de 1’observation de la
distribution de matiére au sein des 0s, des dents ou encore du bambou. En effet, le bambou possede
une structure interne cellulaire comme illustré sur la Figure 2-7. La pousse en hauteur est
extrémement rapide mais la spécificité du bambou réside principalement dans le fait qu’il conserve,
tout au long de sa vie, le méme diamétre de tige. Afin de supporter 1’augmentation des efforts de

flexion lors la pousse, la répartition de matiere au sein du chaume du bambou varie. Pour ce faire,
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la taille de la cellule du bambou (Figure 2-7 c) varie selon les trois directions. Il a ainsi été observé
que la densité des cellules est plus importante sur les parois externes de la tige (Figure 2-7 b) mais
également qu’elle diminue avec sa hauteur [41]-[43]. De plus, I’orientation des fibres du bambou
varient le long de la hauteur (Figure 2-7 d) ce qui lui permet de résister plus efficacement a la

flexion induite par le vent.

a) b) ) d)

=]

2

NI

W80
V2O

Figure 2-7 : Répartition de matiere au sein du bambou : (a) Tige de bambou; (b) Coupe d’une tige
montrant la variation de densité des cellules; (¢c) Image MEB d’une cellule de bambou; (d)

Orientation des fibres selon la hauteur du bambou, adapté de [44]

Des modeles ont été développés afin de reproduire la distribution de matiére observable
dans la nature. La Figure 2-8 présente ’architecture de Voronoi. En effet, dans la littérature, les
cellules naturelles (Figure 2-8 a) sont modélisées a 1’aide de polygones de Voronoi (Figure 2-8 b)
[45]-[47]. Si I’on considere un espace S composé de n points, le diagramme de Voronoi est une
partition de cet espace en n polygones qui représentent les zones d’influence des points de S. Cela
signifie que la cellule de Voronoi d’un point x appartenant a S est constitué de 1’ensemble des
points qui se trouvent étre plus proches de x que de n’importe quel autre point de S. Le diagramme
de Voronor tridimensionnel peut étre généré (Figure 2-8 a) ou en 2D (Figure 2-8 b).
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Figure 2-8 : Cellules de Voronoi : (a) Image MEB d’un os spongieux [45]; (b) Diagramme de
Voronoi adapté de [48]

Concrétement, le diagramme de Voronoi peut étre utilisé dans la génération de structures
3D optimisées si le nuage de points sur lequel il se base dépend de critéres relatifs au design. Par
exemple, Bracket et al. [48] a élaboré un algorithme qui permet de convertir le résultat d’une
optimisation topologique en une structure cellulaire de Voronoi. Cette derniere consiste a trouver
la répartition optimale de la matiére dans le but de maximiser la rigidité d’une piéce, pour un
chargement spécifique [49]. Pour ce faire, la piece a optimiser est maillée puis chaque élément se
voit attribuer une densité en fonction de sa contribution relative au port de la charge. Une fois la
carte de densité obtenue, cette derniére est convertie en une distribution de points, en attribuant un
nombre de points plus important pour les zones de densité élevée. Ces points servent ensuite a
générer le diagramme de Voronoi et donc la structure 3D de la piéce. La géométrie obtenue est en
revanche extrémement complexe et difficilement manufacturable. Méme si 1’auteur mentionne le
potentiel de la fabrication additive en ce qui concerne la réalisation de ce type de picces, I’article

n’aborde pas leur confection.

A I’aide d’une méthode similaire a celle développée par Bracket et al., des éléments de
facade en verre ont été optimisés vis-a-vis des efforts exercés par le vent [50]. Une modélisation
éléments finis, montre que la déflection d’un panneau simplement supporté, soumis aux forces de
pression du vent, peut étre réduite d’environ 5% via cette technique. Le cas non optimisé est
composé de cellules de Voronoi construites a 1’aide d’une distribution de points aléatoire. A

I’inverse, le second modéle est créé a partir de points agencés en fonction de la répartition des
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contraintes dans la structure. Outre la simulation numérique, des échantillons ont été imprimés en
polytéréphtalate d'éthylene (PETG). Cependant, les tests réalisés ne sont pas exploitables du fait

de I’utilisation d’adhésifs différents entre les échantillons.

La littérature contient d’autres exemples qui prouvent que les cceurs a densité variable
permettent d’optimiser les propriétés mécaniques de ce dernier en compression [38], en flexion
[51], [52], en cisaillement [53] ou encore d’améliorer son comportement dynamique [54]. Niknam
et al. [55] se sont intéresses a la modélisation et a la simulation de structures cellulaires a densité
variable. Ils ont notamment travaillé sur le comportement de plaques simplement supportées et
soumises & une charge uniformément distribuée. A ’aide d’un algorithme génétique multicritéres
(NSGA-I1), les plaques ont €té optimisées afin de réduire leur masse ainsi que la fleche maximale
lors du chargement. L’étude a été conduite sur des cellules dont la densité peut varier dans les trois
directions comme illustré a la Figure 2-9. Pour ce faire, la densité cellulaire de la plaque de la
Figure 2-9 (a) est variée en venant modifier les dimensions de ces derniéres selon la direction
considérée. Ainsi, la Figure 2-9 (b) présente une plaque dont la variation de densité est réalisée
dans le plan (x, y) tandis que la Figure 2-9 (c) est une plaque a densité variable selon la direction
z. Afin de permettre la comparaison entre les différentes stratégies d’optimisation, les trois plaques
précédentes sont analysées pour des densités globales équivalentes soit pour des masses égales.
Chaqgue plaque est modélisée par un solide homogeéne et la fleche maximale des panneaux est
comparée a celle du panneau a taille de cellule constante de la Figure 2-9 (a), possédant la méme
densité globale (Figure 2-9 d). Les résultats obtenus montrent premiérement que, peu importe la
direction d’optimisation, 1’utilisation de cellules a densité variable permet de réduire la déflection
maximale du panneau. Deuxiémement, d’aprés la Figure 2-9 (d), dans le cas d’une charge
uniformément distribuée, une variation de la densité selon I’axe z, représentée par la courbe « z-

direction FGC », permet de diminuer la déflection maximale jusqu’a 56%.



18

C ™~ RO )
L2 A A N R A O )
LA A N A )

L )

LI A N N A )
L2 2N A A )
R

2 S A A S B )
L2 A A B

=)
>

n
>
T

FGC Plate Maximum Deflection (W ,4z)

-
=
T

z-direction FGC

ol

w
=
T

x and z-directions FGC

/\(/y and z-directions FGC

x,y and z-directions FGC N Y x-direction FGC

3
=

x and y-directions FGC > y-direction FGC

—
>
T

Decrease Percent compared to Cellular Plate (9;)

0.1 02 03 04 05 06 07 08 09
Plate Relative Density (pyerpate)
Figure 2-9 : Cceur a densité variable : (a) Vue schématique d’une plaque cellulaire a taille de
cellule constante[55]; (b) Vue schématique d’une plaque a densité variable dans le plan (x, y); (C)
Vue schématique d’une plaque a densité variable selon la direction z; (d) Diminution de la fleche
maximale de plusieurs plaques simplement supportées a densité variable par rapport a une plaque
a taille de cellule constante [55]

Cependant, comme 1’auteur le souligne, la fabrication de ce type de géométrie se montre
extrémement complexe. Des échantillons en acide polylactique (PLA) ont été obtenus via
fabrication additive. Ces derniers présentent de nombreux défauts qui laissent penser que les
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performances mécaniques ne seront pas celles attendues. Leur impact sur le comportement réel des

panneaux n’a pas été mesuré expérimentalement.

Il est complexe de prévoir le gain réellement atteignable via I’utilisation des méthodes
d’optimisation du cceur présentées. Le Tableau 2-2 permet de comparer les différentes techniques
en fonction de leur impact sur les propriétés mécaniques. Les cceurs multifonctionnels, composés
d’une succession de couches de peaux et d’ames aux propriétés différentes semblent mener a une
dégradation des performances. En revanche, I’ajout de raidisseurs au sein de la structure permet
d’augmenter la résistance en flexion du panneau [39]. Les structures treillis sont prometteuses car
la résistance spécifique de ces derniéres est trés élevée. Malheureusement, la fabrication de ce type
de géométrie est extrémement complexe. La variation de densité du cceur apparait alors comme
étant la meilleure alternative. Cette technique permet de reproduire fidelement la distribution de
matiére d’une optimisation topologique et ainsi de concevoir une structure adaptée au cas de

chargement.
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Tableau 2-2 : Récapitulatif : optimisation d’ames de composites sandwich

Chargement

Référence | Optimisation Méthode studie Tests Parametres Conclusion
\ Simulation éléments
K. Ceeur a finis . . , .
Dharmasena plusieurs Panneaux avec Ame en Indentation v Nombre de couches du Ceeurs multicouches : | 50% état de contrainte dans
couches et - . -+ | (ASTM D6264) ceeur la structure impactée.
(2009) [39] L toles ondulées soudées a
raidisseurs .
des peaux en acier
H.Y. Simulation éléments , Y o
. L . . P La performance d’une géométrie dépend sa densité.
Sarvestani Ceeur treillis finis Flexion 3 points v Géometrie des cellules Il est impossible de classer les géométries sans
and al. Fabrication additive de (ASTM C393) Densité relative du coeur P 'S geometr
(2018) [36] panneaux (PLA) prendre en compte la densité considérée.
Simulation éléments Cisaillement Densité relative du ceeur via
C. Lira Ceeur a densité finis (ASTM C273- v Putilisation d’un eradient Rigidité en cisaillement : 1 19% (dans la direction
(2010) [53] variable Fabrication additive du h & . du gradient appliqué).
07a) sur 1’épaisseur des parois
cceur (ABS)
Densité relative du cceur via Déflection maximale : | 67% pour des cceurs a
A. Ajdari Cceur a densité Simulation éléments Impacts a faible y e , . densité variable.
- - . I’utilisation d’un gradient R L
(2011) [38] variable finis vitesse sur I’épaisseur des parois Densité élevée proche de la surface chargée :
P P meilleurs résultats.
Slmulatlfci)gislements Densité relative du cceur via
Y. Hou Cceur a densité Panneaux avec un ceur Flexion 3 points v I’utilisation d’un gradient | Rigidité en flexion fortement impactée par I’angle
(2013) [52] variable noxv et des peaux (ASTM C393) sur I’épaisseur des parois et | (donc la forme) des cellules.
poxy > P I’angle des cellules
composites
D. Chen. \ ., ,Et.Ude humerique Densité relative du coeur Pour une masse donnée, cceur dense pres des peaux
Ceeur a densité | (théorie de Timoshenko) | Flambement et o . 5
(2015) [51] variable Simulation éléments flexion selon la largeur du 1 18% charge critique en flexion par rapport a un
finis sandwich ceeur dense au centre.
Simulation éléments Dvnamiaue Densité relative du ceeur via
L. Boldrin Ceeur a densité finis ( ASyTM Dq638- v I’utilisation d’un gradient | Fréquences propres plus élevées pour cellules en nid
(2016) [54] variable Fabrication additive du 08) sur I’épaisseur des parois et | d’abeille a densité variable.
cceur (ABS) I’angle des cellules
Simulation éléments Déflection maximale | (jusqu’a 56%) et charge
H. Niknam | Cceur a densité finis Flambement et critique de flambement 7 pour un coeur  densité
. . " . . Densité relative du coeur variable.
(2018) [55] variable Fabrication additive du flexion il . | | dient d
cceur (PLA) Meilleures performances lorsque le gradient de

densité est appliqué selon 1’épaisseur du panneau.
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2.5 Meéthodes de fabrication du coeur de composites sandwich

Les méthodes de fabrication par enlévement de matiére ne possédent pas la flexibilité
nécessaire pour réaliser, a bas codts, des structures customisées. Ainsi, le dimensionnement du
ceeur est souvent borné au choix du matériau et des parametres cellulaires parmi un catalogue de

géométries disponibles.

Quant a elle, la fabrication additive permet de concevoir plus efficacement la structure
interne du panneau sandwich. Il est alors possible de localement modifier la taille des cellules, de

faire varier 1’épaisseur des cellules ou encore la distance entre les peaux.

2.5.1 Fabrication additive

La fabrication additive est un regroupement de procédeés de fabrication par ajout de matiere.
Cette méthode de production a le potentiel de faciliter la réalisation de structures optimisees. La
piéce a imprimer est tout d’abord générée par un logiciel de conception assistée par ordinateur
(CAO) puis le modeéle en trois dimension (3D) est découpé en tranches qui seront ensuite
imprimées tour a tour. Actuellement, il est possible de fabriquer a I’aide de ce procédé des piéces
en plastiques, en métaux ou encore en composites. La technologie par dép6t de matiére fondue
(Fused Filament Fabrication, FFF ou FDM) est une des techniques d’impression 3D les plus
répandue. En effet, elle est aisée a mettre en ceuvre et permet de fabriquer a faibles colts des piéces
a géométrie complexe et tout en générant moins de déchets que des procédés de fabrication

conventionnels [56].

2.5.2 Procédé FFF

L’impression 3D FFF a été développée en 1988 par S. Scott Crumper, fondateur de
Stratasys [57]. Comme illustré sur la Figure 2-10, un filament de thermoplastique passe a travers
une buse chauffée, y est fondu et est ensuite déposé sur un plateau lui-méme chauffé afin de
maintenir la température de 1’enceinte élevée. La buse peut généralement se déplacer dans le plan
ce qui permet de déposer la matiere fondue selon la forme désirée. Une fois une couche totalement
imprimée, le plateau, mobile selon I’axe z, descend d’un incrément afin de permettre I’impression

de la couche suivante.
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Figure 2-10 : Schéma du procédé d’impression FFF [58]

2.5.3 Fabrication additive de panneaux sandwich

La fabrication additive est une technique qui peut facilement s’adapter a une situation
particuliere et permet de générer, comme illustré a la Figure 2-11, des formes complexes. Il est
possible de générer un ceeur en nid d’abeille (Figure 2-11 a) ou encore une structure en treillis
(Figure 2-11 b, c et d). Ainsi, la conception du ceeur du panneau sandwich peut étre faite au cas par

cas en fonction du chargement considéré afin de diminuer la masse de la structure.

Figure 2-11 : Ceeurs cellulaires imprimés en PLA : (d) Nid d’abeille, tiré de [59]; (b,c,d)

Structures treillis, tiré de [60]
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Pollard et al. [59] ont déterminé 1’effet de I’épaisseur des parois des cellules en nid d’abeille
sur les propriétés mécaniques en compression. Les cellules & parois minces rompent pour des forces
de compression plus faibles que les parois épaisses a cause de la diminution de la surface de contact
entre les filaments et entre les couches. L’auteur a également comparé les résultats d’ames
imprimées en PLA et en acrylonitrile butadiene styréne (ABS) a ceux des cellules en papier
d’aramide (Nomex). Ces derniers servent de référence car ils sont regulierement utilisés par les
industriels. Les essais mécaniques, réalisés selon la norme ASTM D7336, montrent que les
structures imprimees sont capables de supporter une charge maximale supérieure mais possedent
en revanche une rigidité spécifique quatre fois moindre. Il est cependant a noter que les spécimens
imprimés présentent des épaisseurs de parois entre 7 et 14 fois plus importantes. De méme la taille
des cellules est 3 fois plus grande. Ainsi la comparaison entre les spécimens imprimés et le Nomex
n’est pas possible car les échantillons ne possédent ni la méme masse, ni la méme surface résistante.
A partir des images des structures imprimées et des dimensions annoncées des cellules, la densité
relative des cceurs a été estimée. Elle est de 20% pour les piéces imprimées contre 5% environ pour
le Nomex. L’auteur justifie ces paramétres par les limitations techniques de 1I’imprimante FFF
utilisée. Enfin, I’étude montre que méme si théoriquement le parcours suivi par la téte d’extrusion

joue un rdle sur I’anisotropie de la pic¢ce, son effet n’est pas réellement observable.

Azzouz et al. [60] ont imprimé des structures cellulaires a 1’aide du procédé FFF. Les cceurs
en PLA sont ensuite collés a I’aide d’un adhésif époxy aux peaux et des tests mécaniques en
compression (ASTM C364-99), flexion (ASTM C393-06) et cisaillement (ASTM C273) ont été
réalisés. Différentes géométries de treillis ont été fabriquées et comparées. L’auteur énonce deux
conclusions :

- Les cellules treillis sont plus efficaces que les cellules 2D tels que les nids d’abeille de par
leurs propriétés mécaniques en compression.
- La fabrication via le procédé FFF implique de nombreux défauts de fabrication. Ces
derniers sont relativement aléatoires et conduisent a une mauvaise répetabilité des mesures.
De plus il est a noter que les échantillons générés dans cette étude possedent une densité relative
élevée. En effet, a partir des données fournies, il a été estimé que cette derniere se situe autour de
22%.
Aussi, si la fabrication des cellules a été relativement aisée, les défauts de fabrication observés

laissent présager que manufacturer des cceurs moins denses risque d’étre problématique.
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De plus le Tableau 2-3 montre que si I’'impression 3D de composites sandwich peaux
comprises est théoriqguement possible, elle n’est que peu étudiée. De fait le plus souvent, le cceur
imprime est collé a des peaux obtenues par une méthode de fabrication conventionnelle. Pourtant,
des échantillons a structure treillis [36] ou encore en nid d’abeille [61] de panneaux sandwichs
entierement imprimés ont permis de justifier la faisabilité de cette technique. En revanche, leur
comportement mécanique n’est pas encore complétement compris. Le Tableau 2-3 permet
également de remarquer que les structures cellulaires obtenues par FFF possédent en général des

densités élevées.
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Tableau 2-3 : Récapitulatif : impression 3D de composites sandwich

Référence Structures et tests Matériaux Conclusions
Bagsik (2014) Structures cellulaires 2D oE| L’augmentation de 1’épaisseur des murs sous les peaux
[61] Tests en flexion (ASTM C393) permet de maximiser les propriétés mécaniques
Densité de ceeur élevée : 22%
Brischetto Panneau sandwich entiérement imprimé PLA Meilleures performances lorsque le matériau utilisé
(2018) [62] Test en flexion 3 points (ASTMD790) pour les peaux et le coeur est le méme (meilleur
adhésion)
Galatas (2018) Structures cellulaires 2D, collées a des ) .
) ABS Densité de cceur élevée : 47 a 65%.
[63] peaux en composite.
. Densité de cceur élevée : 55%
Structures cellulaires 2D. ) ) )
Lubombo . La cellule en nid d’abeille présente le meilleur
Tests en traction (ASTM D638), PLA o L
(2018) [64] ) ) équilibre entre performances mécaniques globales et
compression, flexion (ASTM D790)
masse
. Densité de coeur élevée : 20%
Pollard (2018) Ame en nid d’abeille ) L
) PLA, ABS | Comportement en compression dicté par le flambement
[59] Tests de compression (ASTM D7336) )
des parois
. Panneaux sandwich a structures treillis ) .
Sarvestrani ) o Densité du ceeur élevée : 20 a 70%
Tests d’impact et modélisation éléments PLA ] )
(2018) [36] fini Bonne corrélation entre le modéle et 1’expérience
inis
Ame en structure treillis, collée via adhésif Densité de ceeur élevée : 22%
époxy a des peaux en composite. Les défauts d’impression induisent une mauvaise
Azzouz (2019) . N
Tests en compression (ASTM C364-99), PLA répétabilité des mesures

[60]

cisaillement (ASTM C273) et flexion
(ASTM C393-06)

Comportement en compression dicté par le flambement

des parois

2.6 Synthese de la revue de littérature

La revue de littérature a permis de mettre en évidence que I’environnement lunaire hostile va

soumettre le rover a des cycles de tempeératures extrémes et a un niveau de radiations élevé. En

outre, avant d’alunir, le rover devra avoir résisté aux contraintes mécaniques générees par le

lancement. Malgré le peu d’informations diffusées par les agences spatiales sur leurs concepts de

véhicules d’explorations, il ressort que les composites sont de plus en plus utilisés dans la

fabrication de pieces structurelles. Cependant, les composites a matrice thermoplastique ne sont

pas encore trés repandus car les thermoplastiques possédaient jusqu’a présent de faibles propriétés

thermiques.
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L’utilisation de panneaux sandwich permet de réduire efficacement la masse des structures
soumises a un moment de flexion. Afin d’optimiser les performances de ces derniers, il est
nécessaire de modifier les dimensions ou encore la géométrie du cceur. La fabrication additive, de
par sa flexibilité, a le potentiel pour les produire. En effet, la revue de littérature a permis de montrer
qu’il est possible d’adapter la forme du cceur en fonction du cas de chargement, puis de I’imprimer
fidelement. Cependant, les travaux existants ne permettent pas de conclure quant aux performances
réelles des structures ainsi obtenues, car elles ont rarement été testées expérimentalement. De plus,
la taille excessive de leurs cellules compromet leur utilit¢ car elles les alourdissent

considérablement.
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CHAPITRE3 DEMARCHE DU PROJET

3.1 Objectifs

L’objectif principal de ce mémoire est de démontrer le potentiel de la fabrication additive
pour une structure en composites thermoplastiques a destination du domaine aérospatial et plus
particuliérement pour un rover lunaire. En effet, la fabrication additive permet de s’affranchir en
conception des limites géométriques imposées par les méthodes de fabrication traditionnelles :

enlévement de matiére sur alliages métalliques ou assemblages de panneaux composites.

Cependant, si les propriétés mécaniques des composites imprimeés sont inférieures a celles des
composites ou alliages métalliques traditionnels, la fabrication additive peut néanmoins étre mise
a profit dans la conception et fabrication de panneaux sandwichs a cceur optimisé. L’enjeu est
double : diminuer la masse des composants mais également les colts de fabrication. L’objectif

principal se divise donc en deux objectifs spécifiques :

Obijectif n°1 : Concevoir un modele préliminaire de rover lunaire, tenant compte des
prérequis mecaniques de la phase de lancement, en se basant sur ’utilisation de

composites thermoplastiques imprimés.

Objectif n°2 : Optimiser le panneau sandwich du rover lunaire par lequel transitent la

majorité des efforts et quantifier expérimentalement le gain associé.

3.2 Méthodologie

3.2.1 Objectif n°1

Lors de cette premiere étape, il s’agit de mettre a profit le gain en flexibilité 1i€ a I’impression
3D afin de réduire la masse de I’ensemble. Pour ce faire, il est primordial d’identifier les critéres
dimensionnants de I’engin. Une bonne compréhension de 1’environnement lunaire et de la phase
de lancement est ainsi nécessaire. Les lanceurs envisagés par I’ASC sont Falcon Heavy et Ariane
6 développés par SpaceX et ArianeGroup, respectivement. Un modele préliminaire de rover
lunaire, issu d’un projet intégrateur effectué a Polytechnique Montréal en 2014, sert de base
d’étude. Ce dernier consiste en un assemblage de plaques en alliage d’aluminium. La fabrication

additive permet de réduire significativement le recours aux éléments d’assemblages métalliques
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qui alourdissent considérablement la structure. Ainsi, I’objectif est d’analyser la capacité de
I’impression 3D de thermoplastique & réduire la masse du modéle préliminaire de I’ASC. Pour ce
faire, le comportement du modele préliminaire de rover, soumis aux niveaux d’accélérations et aux
vibrations engendrés par les lanceurs, est simulé a 1’aide du logiciel commercial par éléments finis,
Ansys 18.1. A la suite de cette étude, I’impact de la fabrication additive de composites
thermoplastiques est analysé. Pour ce faire, les propriétés mécaniques d’un composite imprimé,
constitue de PEEK renforcé de fibres courtes de carbone, sont appliquées au modéle préliminaire.
Dans un souci de simplification, le thermoplastique renforcé est modelisé par un matériau
homogéne quasi-isotrope. Ensuite, une optimisation topologique du modéle préliminaire est menée
afin de générer un modele optimisé du rover imprimé. Finalement, ce nouveau modéle est soumis
aux contraintes de D’environnement de lancement de maniére a valider les résultats de

I’ optimisation.

3.2.2 Objectif n°2

Le panneau sandwich inférieur sur lequel la majorité des équipements viennent se fixer est
I’¢1ément central du design optimisé du rover lunaire. En effet, le systéme d’attache du lanceur
vient s’implanter sur ce composant. La flexibilité conférée par I’impression 3D est alors mise a
profit afin de concevoir un ceeur plus performant. Pour ce faire, un algorithme permettant de
distribuer plus efficacement la matiére est généré. En effet, les ceeurs traditionnellement utilisés
dans I’industrie spatiale sont homogenes. Par conséquent leurs propriétés mécaniques sont
identiques dans 1’épaisseur et dans le plan. Partant de ce constat, et des travaux présentés a la
Section 2.4, un cceur a densité variable prenant en compte la répartition des efforts dans le panneau
est fabriqué. Pour ce faire, la taille des cellules du coeur du panneau sandwich est variée de maniére
a disposer les cellules les plus denses la ou les efforts transitent. Ensuite, des échantillons sont
imprimés en PLA. Enfin, les performances mécaniques de la structure ainsi optimisée sont
déterminées expérimentalement et confrontées a celles de la structure d’origine. Pour ce faire, un
montage expérimental représentatif du cas de chargement réel du panneau a été congu. De plus, les

panneaux sandwich ont été testés en compression, flexion et cisaillement.
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3.2.3 Synthése

Le Tableau 3-1 résume les différents modeles de rover lunaire qui sont utilisés. Le modéle
préliminaire en alliage d’aluminium constitue le point de départ de la conception et le mod¢le

topologique est le modéle résultant des optimisations présentées aux Chapitre 4 et Chapitre 5.

Tableau 3-1 : Synthese des différents modéles de rover lunaire utilisés

Désignation Description Fabrication Commentaires
Modéle préliminaire Panneaux pleins Aluminium laminé et
d’alliage assemblage
d’aluminium mécanique

d’épaisseur constante

Modéle préliminaire Panneaux pleins en Fabrication additive | Mé&mes formes que le
en composite PEEK renforcé (impression 3D) modele préliminaire

thermoplastique d’épaisseur constante

Modéle topologique Panneaux pleins en Fabrication additive | Formes obtenues par
PEEK renforcé (impression 3D) optimisation

d’épaisseur variable topologique

Modéle topologique Panneaux pleins en Fabrication additive | Formes obtenues par

modifié PEEK renforcé (impression 3D) et optimisation
d’épaisseur variable peaux du panneau topologique
et base en structure sandwich en
sandwich composite

préimprégné
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CHAPITRE 4  DESIGN D’UN ROVER LUNAIRE EN COMPOSITE
THERMOPLASTIQUE

Le rover du projet aura pour mission d’étre déposé sur la surface lunaire et d’y sillonner
certains cratéres ou la température peut chuter a -150°C [4]. Le rover doit survivre a I’absence
d’atmosphére, aux radiations, aux cycles de température (+100 °C a -150 °C) et ce pendant
plusieurs semaines. Le choix du matériau ainsi que sa justification vis-a-vis de sa résistance aux
radiations et au dégazage fait partie d’un autre objectif du projet Vision CREPEC. Les résultats
préliminaires de 1’équipe indiquent de travailler avec un thermoplastique haute performance, le
PEEK renforcé de fibres courtes de carbone. Ce type de matériau est utilisé au laboratoire LM?
dans la fabrication de piéces semi-structurelles pour des applications en aéronautique. De plus, le
PEEK semble étre un choix pertinent car ce matériau est déja utilisé dans la fabrication
d’équipements spatiaux tels que le bras canadien (ex : Canadarm 2 réalisé en PEEK renforcé de

fibres continues de carbone), actuellement en service sur la station spatiale internationale.
4.1 Exigences de conception

4.1.1 Modéle préliminaire

La Figure 4-1 présente la structure initiale du rover lunaire qui est le modéle préliminaire
fourni par I’ASC [65]. Sa structure actuelle est constituée d’un assemblage de plusieurs panneaux
de 20 mm d’épaisseur en alliage d’aluminium (Figure 4-1 a). Les composants massifs qui équipent
le rover doivent étre pris en compte lors de I’é¢tude. Ces derniers sont, pour la plupart, montés sur
le panneau inférieur (Figure 4-1 b) et seront assimilés a des masses distribuées lors de la conception.
Le Tableau 4-1 donne les masses des principaux composants non structurels. Le rover pése environ
300 kg en négligeant les différentes vis et les inserts métalliques nécessaires pour 1’assemblage. La
structure metallique est responsable de plus de 40% de la masse avec un poids d’environ 130 kg.
Ainsi, les composants nécessaires a la réalisation de la mission (payload) représentent prés de 60%
de la masse du rover lunaire. La configuration du rover doit permettre d’accéder facilement aux

différents composants de maniére a faciliter leur montage, leur inspection et leur éventuel entretien.
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Tableau 4-1 : Masse des principaux composants du rover lunaire hors structure métallique, adapté
de I’ASC [65]

Désignation Masse (kg)
Batteries 60
Carte de puissance 20
Ensemble bloc moteur et roue 11,2
Transpondeur 5
Boitier électrique 2
Foreuse 25
Antenne bande X 10
Caméra thermique 55
Sonde a neutrons 5
Masse des autres composants 28,1
TOTAL 171,8
a) b)
Antenne Caméra
bande Ku thermique
Panneau Antenne
supérieur bande X
Foreuse
Sonde a
neutrons
Viseur
d’étoiles
Bloc
moteur
Objectif de
navigation
Batteries
Panneau Boitier Carte de Panneau
latéral ,%'

électrique  puissance inférieur

Figure 4-1 : Modeéle préliminaire du rover lunaire : (a) Vue isométrique; (b) Vue de I’agencement

interne des composants; adapté de I’ASC [65]
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4.1.2 Systéme d’attache

Le modéle d’alunisseur utilisé, présenté a la Figure 4-2, a été défini lors d’un projet
intégrateur réalisé a Polytechnique Montréal. 1l est composé d’une plateforme surélevée montée
sur un train d’atterrissage. Le rover vient se poser sur cette plateforme et est déployé sur la Lune a
I’aide d’une échelle de sortie inclinable. Le dessous du rover doit posséder une attache cylindrique
qui vient se positionner a I’intérieur de 1’embout de ’atterrisseur. Ensuite, le maintien en position

est obtenu par serrage.

b) <
2750mm

1800mm

A
B610mm
v

Figure 4-2 : Modeéle 3D d’alunisseur utilisé : (a) Vue isométrique; (b) Vue du dessus, adapté de
I’ASC [65]

4.1.3 Environnement de lancement

Le rover va étre soumis a des accélérations importantes ainsi qu’a des chocs, vibrations,
etc. Les constructeurs de lanceurs mettent a disposition des concepteurs un document technique
qui détaille I’ensemble des chargements mécaniques présents lors de la phase de lancement [14],
[15]. La section suivante présente les données les plus contraignantes, issues des documentations
techniques des fusées. Les graphiques et tableaux dont sont extraits les requis mécaniques sont
disponibles a I’ Annexe B : Requis fonctionnels des lanceurs. Les chargements sont exprimés dans
le réferentiel de la fusée (X, Y,) défini a la Figure 4-3 qui est similaire pour les lanceurs de SpaceX
et d’ArianeGroup. Les champs d’accélération s’appliquent au niveau de 1’attache entre le rover et
I’atterrisseur. Le chargement de la structure du rover dépend de son orientation dans la fusée. Nous
faisons I’hypothése que le référentiel du rover coincide en tout temps avec celui du lanceur (Figure

4-3 b). Dans ce cas, les composants du rover reposent entierement sur la partie du chassis qui est
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fixée a Datterrisseur, ce qui est la configuration la plus contraignante du point de vue de la
conception. Par conséquent, les forces F, et F, schématisées a la Figure 4-3 (b) correspondent a la

force due a I’accélération axiale et radiale respectivement.

a) b)

Figure 4-3 : Systéme d’axe considéré : (a) Systéme d’axe (X, Y,) lié a la fusée [14]; (b) Systeme

d’axe (X,,Y;) appliqué au rover lunaire

Fréquence propre

La fréquence propre d’un systéme correspond a la fréquence a laquelle ce dernier oscille en
I’absence de toute force extérieure. Pour le rover lunaire, cette derniére ne doit pas coincider avec
celle du lanceur pour éviter le phénomene de résonance. Le lanceur Ariane 6 impose une fréquence
propre radiale supérieure a 6 Hz et une fréquence axiale d’au moins 20 Hz [14]. Falcon Heavy est

plus contraignant, la fréquence doit étre supérieure a 35 Hz pour les deux axes [15].

Chargement quasi-statique

Lors du lancement, le systeme de propulsion génere des efforts dynamiques et statiques
importants. Ce chargement est défini par des acceélérations quasi-statiques car les temps
d’applications sont suffisamment longs pour considérer chaque position du systtme comme une
position d’équilibre. Le niveau des accélérations quasi-statiques est présenté au Tableau 4-2, avec

0, ’accélération de la pesanteur, égale a 9,81m/s?. Les deux extraits de la documentation des
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lanceurs [14], [15] montrent que le lanceur de SpaceX va soumettre le rover a des accélérations
plus importantes. Cependant, afin de pouvoir conserver la possibilité d’utiliser les deux fusées,
nous retiendrons comme base de dimensionnement les accélérations extrémes soit, une accélération

axiale de 8,5 g et une accélération radiale de 3 g.

Tableau 4-2 : Chargement quasi-statique : niveaux maxima d’accélérations selon le référentiel

(X1, Y1)
Accélération axiale (g) Accélération radiale (g)
Ariane 6 [10] 4.6 2
Falcon Heavy? [11] 8.5 3

Vibrations

Les vibrations subies par le rover lors de la phase de lancement sont de différentes natures :
sinusoidales ou aléatoires. Les vibrations sont dues au systeme de propulsion : a I’allumage des
propulseurs, la poussée et ’extinction des propulseurs, au franchissement du mur du son, a la

traversée de I’atmosphere, etc.

Les données des constructeurs de lanceur du Tableau 4-3 permettent de définir I’amplitude des
vibrations sinusoidales subies par le rover. Ces vibrations impliquent des niveaux d’accélération
relativement faibles, de 1’ordre de quelques g. En revanche, les vibrations s’appliquent sur une
large plage fréquentielle allant de 2 a 100 Hz, ce qui augmente les risques que la structure entre en
résonnance. La résonnance est la propriété d’un objet soumis a un effort périodique (ici la vibration
sinusoidale) d’emmagasiner de I’énergie lorsqu’il est excit¢ a une fréquence proche de ses
fréquences naturelles. L objet qui accumule de I’énergie va alors étre le si¢ge d’oscillations dont
I’amplitude va augmenter et les déformations liées 1’excitation deviennent de plus en plus

importantes. Ainsi, une excitation méme de faible amplitude peut mener a la rupture de 1’objet.

! En I’absence d’informations pour Falcon Heavy, les données de Falcon 9 sont utilisées pour le chargement quasi-

statique
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Tableau 4-3 : Amplitude des vibrations sinusoidales selon le référentiel (X;,Y;) en fonction de la

plage de fréquence d’application des lanceurs

Plage de fréquence ) ] Accélération
(H2) Accélération axiale (g) radiale (g)

2-25 1 0.8
Ariane 6 [14] 25-50 1 0.6
50 - 100 0.8 0.6
5-20 0.65 0.5
20-35 0.8 0.5
Falcon Heavy [15] 35-75 0.8 0.5
75-85 0.75 0.5
85-100 0.9 0.55

Les vibrations aléatoires sont présentes jusqu’a 2000 Hz [15]. Ces derniéres ont la
particularité, a I’inverse des vibrations sinusoidales, d’étre aussi bien fonction du temps que de la
fréquence d’application. Ainsi, les vibrations aléatoires sont définies par une absence de
reproductibilité au cours d’enregistrements successifs et il est alors impossible de les décrire
précisément. Ce type de signal doit alors étre traité a 1’aide d’une approche statistique [66]. Les
vibrations aléatoires sont alors représentées a 1’aide d’une PSD (Power Spectral Density ou Spectre
de Densité Spectrale). La PSD d’un signal rend compte de la répartition de la puissance sur une
plage de fréquences et permet d’estimer 1’énergie dont la vibration dispose a une certaine fréquence
pour contraindre la structure du rover. La PSD s’exprime en g%/Hz. Les informations concernant la
PSD associée au lanceur de SpaceX sont présentées au Tableau 4-4. Ces accélérations s’appliquent
au niveau de I’interface entre 1’atterrisseur et le rover. En I’absence de données pour Ariane 6, le

spectre de Falcon Heavy a été utilisé lors de notre analyse.
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Tableau 4-4 : Chargement aléatoire : PSD des vibrations aléatoires de Falcon Heavy [15]

Plage de fréquence (Hz) PSD, niveau de vibrations (gZ/Hz)
20-100 0,005
150 — 600 0,02
800 - 1150 0,06
1300 - 2000 0,02

Chocs

Des chocs peuvent subvenir lors de la séparation des différents étages du lanceur ou des
boosters. Les niveaux d’accélération correspondant a ces chocs peuvent atteindre 1000 g. La
veérification de la tenue structurelle du rover a ce genre de chocs se fait habituellement a 1’aide

d’essais expérimentaux et ne sera pas considérée dans notre analyse préliminaire.

Synthese des requis mécaniques

L’ensemble des requis fonctionnels que doit satisfaire le design du rover lunaire permettent
de dresser la liste des différentes analyses qui vont étre menées. Le Tableau 4-5 présente les
chargements qui vont étre analysés lors de la phase de conception. Ce tableau constitue la donnée
de référence en termes de chargement et ce tout au long de 1’étude. Les chargements quasi-statiques
et vibratoires vont contraindre le rover. Il faut alors s’assurer que 1a limite élastique du matériau,
employé dans la fabrication de la structure, soit supérieure a la contrainte maximale subie avec un

facteur de sécurité issu de la documentation technique des lanceurs [14], [15].
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Tableau 4-5 : Requis fonctionnels liés aux différents chargements de la phase de lancement et

niveaux maximum d’accélération associés

Facteur de
Valeurs L
sécurité
Frequence propre > 35 Hz -
Chargement : )
) Axiale : 8,5¢
accelérations ) 1,25
_ _ Radiale : 3g
quasi-statique
Axiale Radiale
Chargement : 2-50 Hz 1g 2-25 Hz 0,89
vibrations 1,25
: y 50-75 Hz 0,89 25-100 Hz 0,69
sinusoidales
75-100 Hz 0,99
20-100 Hz 0,005 g%/Hz
Chargement : 150-600 Hz 0,02 gleZ
2
vibrations aleatoires 800-1150 Hz 0,06 g?/Hz
1300-2000 Hz 0,02 g¥/Hz

4.2 Conception préliminaire d’un rover lunaire

4.2.1 Méthodologie

Définition des modéles

Le modéle préliminaire de rover est tout d’abord analysé afin de vérifier que la structure

actuelle respecte bien les requis fonctionnels (voir environnement de lancement de la Section 4.1).

Cette premiere étape sert a dresser un état des lieux du design. Les résultats du modéle préliminaire

fabriqué en alliage d’aluminium serviront de base d’étude et de comparaison.

Ensuite, ce méme modéle est simulé en considérant qu’il est fabriqué a 1’aide d’un

composite thermoplastique afin d’identifier ’impact du matériau sur le comportement mécanique
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de la structure. L’analyse du modele préliminaire en composite thermoplastique permet de mettre
en évidence les zones les plus contraintes lors du lancement et ainsi de définir les axes
d’amélioration. Enfin, une optimisation topologique de la structure est menee afin de générer un
modele du corps du rover lunaire avec une résistance spécifique plus élevée que celle du modéle

préliminaire. Ce modeéle est appelé modele topologique.

Finalement, le modéle topologique est soumis aux chargements de 1’environnement de

lancement de maniere a vérifier s’il respecte les requis fonctionnels.

Définition des analyses numériques

La simulation du rover a été menée a 1’aide du logiciel d’éléments finis Ansys 18.1. Le
modele 3D est dans un premier temps exporté dans Ansys et maillé a I’aide d’éléments solides. Il
est a noter qu’il serait plus pertinent d’utiliser des éléments plaques pour le design actuel mais, afin
de permettre la comparaison des résultats entre la structure optimisée et la structure initiale, les

éléments solides (SOLID 187) ont été utilisés tout au long de la conception.

La Figure 4-4 présente le modéle numérique simulé. L’analyse portant sur 1’environnement
de lancement, la fixation a I’atterrisseur est modélisée en venant bloquer le déplacement de
I’attache cylindrique (Figure 4-4 a). Les différents composants qui équipent le rover sont modélisés
par des masses distribuées (Figure 4-4 a). Dans la littérature, des masses ponctuelles sont souvent
utilisées pour simuler les petits équipements présents sur les micro et nano-satellites [67], [68]. En
revanche, lorsque qu’il s’agit de modéliser des composants plus massifs, les concepteurs peuvent
avoir recours a des masses distribuées [69]. Ces dernicres présentent 1’avantage de répartir les
efforts liés au matériel embarqué. A la suite de I’analyse de convergence présentée a 1’ Annexe C :
Etude de convergence du maillage volumique, la taille globale des éléments volumiques a été fixée
a 0,07 mm (Figure 4-4 b). Le maillage est affiné au niveau de 1’attache cylindrique du panneau
inférieur (Figure 4-4 c) ainsi que sur les pattes de fixation des blocs moteurs. Afin de simplifier le
modeéle, les contacts sont supposés étre totalement liés ce qui exclut la pénétration des piéces les

unes dans les autres.
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a) b)
Antenne bande Batteries : Caméra

X:10 kg 60 kg thermique : 5,5 kg

Carte de
puissance : 20 kg

Sonde a
neutrons : 5 kg

=] o

Transpondeur :
Skg
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Figure 4-4 : Modele numérique préliminaire : (a) Modélisation des composants massiques (en

rouge) et des conditions aux limites (en jaune); (b) Maillage global du modele préliminaire; (c)

Maillage local raffiné au niveau du cylindre d’attache

Une analyse dynamique modale permet tout d’abord de déterminer les trois premiers modes
propres de la structure ainsi que les facteurs de participation de masse. Les fréquences propres
doivent étre supérieures a 35 Hz comme établi a la Section 4.1.3. Le facteur de participation de
masse représente I’importance du mode propre selon une direction particuliére. En effet, lorsque la
structure est excitée a une fréquence proche d’un mode propre, certaines parties du rover vont se
déplacer. Ces derniéres participent activement a la vibration contrairement aux piéces non
impactées qui restent fixes. La part de quantité de matiére qui est mise en mouvement est mesurée
par le facteur de participation de masse. Plus il est élevé, plus la déformation de la structure risque

d’étre importante.

Ensuite, une analyse statique est menée en venant appliquer les accélérations du chargement
quasi-statique de la Section 4.1.3. L état de la contrainte de von Mises est obtenu et sa valeur ne
doit pas dépasser la limite élastique du matériau composant la structure du rover lunaire pour éviter

tout endommagement.

Une analyse harmonique sinusoidale est effectuee. La structure du rover est soumise a une

vibration sinusoidale forcée selon les axes X; et Y; dont I’amplitude est issue de la Section 4.1.3.
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La contrainte de von Mises est extraite et doit rester en deca de la valeur de la limite élastique du

matériau.

Finalement, une étude de vibrations aléatoires est menée. La répartition de densité spectrale
(PSD) de la Section 4.1.3 est appliquée au rover. Lorsque la fréquence d’application d’une
vibration coincide avec une fréquence propre du systeme, cette derniére est amplifiée. L’amplitude
des déformations augmente de plus en plus jusqu’a ce qu’il y ait rupture du systéme. En réalité, la
rupture n’intervient pas nécessairement. Une partie de 1’énergie de 1’excitation est dissipée par
frottements notamment du fait de la présence de jeux dans I’assemblage. Le facteur
d’amortissement permet de prendre en compte cet effet et ainsi de limiter I’impact du phénomeéne
de résonnance. Le taux d’amortissement de la structure est supposé égal a 1% pour une analyse
conservative. Cette valeur est habituellement utilisée par 1’ASC lors de ses simulations [70]. La
contrainte équivalente, 3Sigma est déterminée par une approche probabiliste. Elle permet de

définir la contrainte maximale dans le rover lunaire avec une probabilité de 99,3%.
4.2.2 Simulation mécanique du modele préliminaire

Modele preliminaire en alliage d’aluminium

Le matériau utilisé dans le modéle préliminaire est un alliage d’aluminium, homogéne et
isotrope. Sa rigidité est de 70 GPa avec une limite élastique de 200 MPa et une masse volumique
de 2700 kg/m®. L’analyse numérique est réalisée en venant appliquer les différents chargements de

I’environnement de lancement au modele préliminaire tel que présenté a la Section 4.2.1.

Une analyse dynamique permet d’extraire les trois premiers modes propres de la structure
en aluminium. Le Tableau 4-6 donne leurs valeurs ainsi que les facteurs de participation de masse
associés. Les trois premiers modes propres correspondent a la déformation de la structure du rover
autour de I’attache cylindrique. Il y a un risque de résonance avec la fusée car les deux premieres
fréquences propres du bati sont inférieures au critére de 35 Hz énoncé a la Section 4.1.3. Le
troisieme mode propre possede le facteur de participation de masse le plus important. Il est de 71%

selon I’axe X;.

La Figure 4-5 présente les résultats de la simulation de I’environnement de lancement sur le modeéle

préliminaire en alliage d’aluminium. La déformation selon I’axe X; est maximale au niveau de
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I’attache cylindrique du rover pour le troisiéme mode propre (Figure 4-5 a). Ceci est d0 & la part

importante de la quantité de matiére du rover (71%) mise en mouvement a cette fréquence.

Tableau 4-6 : Fréquences propres du mode¢le préliminaire en alliage d’aluminium

] Participation X Participation Y/, Participation Z;,
Mode | Fréquence (Hz)
(%) (%) (%)
1 22,08 0,1 11 0,1
2 33,07 0,1 0,1 12
3 45,89 71 01 0,1

L’analyse statique du modéle préliminaire en aluminium, soumis au chargement quasi-
statique, montre qu’il subit une contrainte maximale de 59,5 MPa, localisée au niveau du systeme
d’attache (Figure 4-5 b). Le dimensionnement du chassis est validé car la valeur de la contrainte
est inférieure a la limite élastique (200 MPa) de 1’aluminium avec un facteur de sécurité supérieur
a2

L’analyse harmonique sinusoidale retourne des valeurs de contraintes faibles : la valeur

maximale 6,5 MPa localisée sur la partie supérieure du chassis englobant la téte de la foreuse
(Figure 4-5 c).

L’analyse des vibrations aléatoires montre que la contrainte maximale 3Sigma est localisée

sur le panneau inférieur a la jonction avec le cylindre d’attache (Figure 4-5 d).

La Figure 4-6 montre I’impact des modes propres sur les résultats. En effet, le graphique
(Figure 4-6 c) représente 1’accélération subie par le rover lunaire selon I’axe X;. Sur la plage de
fréquence de 20 & 80 Hz, I’accélération encaissée par le modele préliminaire est maximale pour
des fréquences d’application proches des modes propres. La valeur élevée du facteur de
participation de masse (71%) pour le troisieme mode selon 1’axe X; se traduit par une valeur
d’accélération supérieure. La contrainte maximale associée aux vibrations aléatoires est la plus
élevée avec 76,4 MPa a cause du facteur de participation de masse important.
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Figure 4-5 : Simulation du modé¢le préliminaire en alliage d’aluminium soumis a I’environnement
de lancement : (a) Déformation selon X; pour le troisiéme mode propre f; = 45,9 Hz; (b)
Contrainte maximale, 6,,,, mises = 99,5 MPa pour le chargement quasi-statique; (c) Contrainte
maximale, 6, uises = 6,6 MPa pour vibrations sinusoidales; (d) Contrainte maximale a 99,3%,

3Sigma = 76,4 MPa pour vibrations aléatoires
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Figure 4-6 : Simulation du modeéle préliminaire soumis aux vibrations aléatoires : (a) Modéle
préliminaire global; (b) Répartition de la contrainte 3Sigma sur la vue du dessous du panneau
inférieur. La zone la plus contrainte, en rouge, se situe au niveau du cylindre d’attache qui est
fixé lors du chargement; (c) Spectre d’accélération encaissé par le rover lunaire au niveau du

cylindre d’attache en fonction de la fréquence d’application

Modele préliminaire en composite thermoplastique

La méme méthode est appliquée pour déterminer la réponse du design lorsque le modéle
préliminaire est fabriqué a 1’aide d’un thermoplastique renforcé. Le matériau retenu est un PEEK
renforcé de fibres courtes de carbone. A partir des travaux de Diouf Lewis et al. [71], il a été choisi
de retenir un module de Young de ce composite de 15 GPa dans le plan (Y;, Z,) et de 4,2 GPa
selon la direction X;. La masse volumique est de 1500 kg/m3et la limite élastique du matériau est
de 70 MPa.

L’analyse dynamique permet d’extraire les trois premiers modes propres de la structure en
composite thermoplastique. Le Tableau 4-7 donne les valeurs de ces trois premieres fréquences

ainsi que les facteurs de participation de masse associés. Les trois premiers modes propres
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correspondent a la déformation de la structure du rover autour de I’attache cylindrique. La
fréquence propre du premier mode est de f; = 13 Hz, ce qui est en deca du requis fréquentiel de
35 Hz, il y adonc un risque de résonance avec la fusée. Le troisieme mode propre posséde le facteur

de participation de masse le plus important. Il est de 60,55% selon I’axe X; .

La Figure 4-7 présente les résultats de la simulation de I’environnement de lancement sur
le modé¢le préliminaire en composite thermoplastique. La déformation selon 1’axe X; est maximale
au niveau de I’attache cylindrique du rover pour le troisiéme mode propre (Figure 4-7 a). Ceci est
dd a la part importante de la quantité de matiére du rover (60,55%) mise en mouvement a cette

fréquence.

Tableau 4-7 : Fréquences propres du modele préliminaire en composite thermoplastique

] Participation X Participation Y/, Participation Z;,
Mode | Fréquence (Hz)
(%) (%) (%)
1 13,08 0,16 7,38 0
2 19,42 0,01 0 12
3 26,49 60,55 0 0

Lors de I’analyse statique, la contrainte de von Mises maximale de 38 MPa dans la structure
est aussi localisée au niveau de ’attache avec I’atterrisseur (Figure 4-7 b). Il est a noter que cette
valeur est en deca de la résistance élastique du matériau (70 MPa) avec un coefficient de sécurité

supérieur au 1,25 requis.

Pour les vibrations sinusoidales, le niveau de contrainte n’excede pas 5,6 MPa
(Figure 4-7 c). La contrainte de von Mises résultante est maximale au niveau de I’attache
cylindrique. Tout de méme, la contrainte est également élevée au centre du panneau supérieur. Ceci
s’explique par le fait que I’amplitude de la vibration sinusoidale est la plus importante sur la plage
de 2 a 20 Hz (voir Section 4.1.3) qui contient les deux premiers modes propres. Ainsi, I’antenne

disposée sur le panneau supérieur est excitée et engendre une contrainte importante dans ce dernier.
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La Figure 4-7 (d) montre les principaux résultats de I’analyse des vibrations aléatoires. La
contrainte maximale engendrée par les vibrations aléatoires avec une probabilité de 99,3%,

3Sigma = 36 MPa, est située sur le panneau inférieur, proche de la zone de fixation

a) b)

€x Oyon Mises (Pa)
2,22e-2 Max 3,82e7 Max
8,74e-3 1,33e7
3/43e-3 4,65e6
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2,08e-4 1,98e5
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3,22e-5 247e4
1,26e-5 8,39e3
4,97e-6 Min - 2,93e3 Min

50 mm 50 mm

) d)

O yon Mises (Pa) Max 3Sigma (Pa)
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1,7e6 1,97e7
5,1e5 1,06e7
1,5e5 5,76e6
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4,2e3 9,12e5
1,3e3 4,93e5
3,8e2 Max 100 mm 2,67e5
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Figure 4-7 : Simulation du modéle préliminaire en composite thermoplastique soumis a
I’environnement de lancement : (a) Déformation selon X; pour le troisieme mode propre f; =
26,5 Hz; (b) Contrainte maximale, 6,0, mises = 38 MPa pour le chargement quasi-statique; (c)

Contrainte maximale, 6,0, mises = 9,6 MPa pour vibrations sinusoidales; (d) Contrainte maximale

a 99,3%, 3Sigma = 36 MPa pour vibrations aléatoires

Selon nos analyses numeériques, le design du rover actuel ne respecte pas le critére de
fréquence propre. Les premiers modes propres sont reliés a la déformation du panneau inférieur.
Dans un premier temps, afin d’augmenter la fréquence des premiers modes propres, il a été choisi
de travailler sur le matériau utilisé et 1’épaisseur du panneau inférieur. Cette approche permet de
conserver le design actuel du rover fait de panneaux pleins et de quantifier les défauts de cette
conception. Le panneau inférieur est considéré comme étant fabriqué a I’aide d’un composite pré-
imprégné constitué d’une matrice PEEK et d’un renfort a fibres continues de carbone. En effet,
I’impression 3D ne permet pas, actuellement, de produire des piéces composites affichant des

propriétés mécaniques comparables a celles atteignables par les méthodes de fabrication
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conventionnelles de pré-imprégnés. Ce composite est supposé étre quasi-isotrope et posséder les
propriétés suivantes : rigidité de 60 GPa dans le plan (Y;, Z}), rigidité de 4,2 GPa selon la direction
X, coefficient de poisson de 0,3 et masse volumique de 1500 kg/m?®. Par ce biais, la fréquence
propre du rover lunaire est augmentée a 23,5 Hz ce qui n’est toujours pas acceptable, car inférieure
a 35 Hz. En augmentant progressivement I’épaisseur du panneau inférieur, il a été observé que la
premiére fréquence propre respecte le requis des lanceurs a partir de 34 mm. Le panneau considéré
étant actuellement plein, il est extrémement massif (68,55 kg) et représente environ 45 % de la

masse structurale.

Par conséquent, le reste du corps du rover lunaire est responsable de plus de la moitié de la
masse. Dans le but de diminuer les colts de lancement, il est nécessaire de retravailler le modele
préliminaire afin d’abaisser la masse de 1’ensemble. Dans un premier temps, les résultats d’une
optimisation topologique du corps du rover (hors panneau inférieur qui lui ne change pas lors de
cette analyse) sont utilisés afin de générer un nouveau modéle 3D de la structure. Le Chapitre 5
présente quant a lui les résultats de I’optimisation du panneau inférieur en adoptant une

configuration sandwich.

4.3 Optimisation topologique

Le processus d’optimisation topologique est mis en ceuvre a 1’aide du logiciel commercial
Ansys 18.1 qui se base, en partie, sur I’utilisation de la méthode SIMP (Solid Isotropic Material
with Penalization). Cette méthode calcule pour chaque élément sa densité [72]. Si elle est égale a
1, I’élément étudié participe activement a la tenue mécanique de la piéce et la mati¢re est conservée.
En revanche, lorsque la densité tend vers 0, I’élément n’a pas d’utilit¢ mécanique et peut donc étre
supprimé. La valeur de la densité des éléments est calculée a chaque itération en fonction des

criteres fournis, tels que la maximisation de la rigidité structurale.

D’aprés les simulations du modeéle préliminaire, le requis fréquentiel de 35 Hz est le plus
contraignant a respecter. Par conséquent, I’optimisation a pour objectif d’augmenter la fréquence
des modes propres afin de respecter le cahier des charges. De plus, le comportement mécanique de
la structure soumise a I’environnement de lancement est analysé a chaque itération. Cependant,
Ansys ne permet pas actuellement de lier le processus d’optimisation topologique avec les analyses

vibratoires ainsi, seul le chargement quasi-statique est considéré. Il faut alors s’assurer que la
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contrainte maximale dans le rover lunaire ne dépasse pas une certaine valeur limite fixée ici a
50 MPa. Cela revient a appliquer un facteur de securité supérieur a la valeur de 1,25 requise par les
lanceurs sur la valeur de la limite élastique du composite thermoplastique (70 MPa). Puis, le modéle
résultant est simulé afin de vérifier son comportement aux vibrations aléatoires lors la phase de

lancement.

La Figure 4-8 présente la géométrie résultant de 1’optimisation topologique. Le matériau
appliqué a la structure du rover est le thermoplastique isotrope défini a la Section 4.2.2. L’attache
cylindrique et les surfaces qui servent de supports aux composants sont exclues des zones a
optimiser. Il a été choisi de ne pas directement utiliser le modele préliminaire de maniére a ne pas
sur-contraindre le processus d’optimisation. En effet, le modele préliminaire repose sur un choix
de conception: [I’utilisation de plaques d’épaisseur constantes de 20 mm assemblées
mécaniquement. Or, I’optimisation topologique a le potentiel de générer des structures aux
géométries plus complexes et réalisables en fabrication additive. Ainsi, I’intérieur du rover qui
n’est pas occupé par un composant devient un €lément solide de la structure du rover. La
Figure 4-8 (a) montre la structure dont I’algorithme cherche a distribuer la matiére de maniére plus
optimale. Le modele 3D utilisé est un parallélépipéde rectangle plein, de dimensions égales a celles
du modele préliminaire et constitué d’alvéoles au niveau de I’emplacement des composants. Le
résultat direct du processus (Figure 4-8 b) retourne une distribution de matiere qui permet de
maximiser la valeur du premier mode propre de la structure tout en diminuant au maximum la
masse. Les éléments représentés en rouge possedent une densité proche de 1 et sont donc conservés.
A l’inverse, plus la couleur de 1’élément tend vers le bleu et plus la densité s’approche de 0. Ce
résultat est encore difficilement exploitable car certains éléments a haute densité se retrouvent étre
complétement détachés du reste de la structure car, encerclés par des éléments de tres faible densité.
Il est cependant possible de remarquer que le corps du rover a été fortement évidé notamment a
’arriére et sur le dessus. Le résultat direct du processus d’optimisation topologique semble tout de
méme cohérent car les zones creusées sont faiblement contraintes lors de la phase de lancement
puisqu’elles supportent peu de composants. Un modele 3D a été généré a 1’aide du logiciel CATIA
V5-6R2017 (Dassault Systemes) (Figure 4-8 c). L’antenne bande Ku a été déplacée afin de
permettre d’évider le centre du panneau supérieur. De méme, afin de réduire la largeur du rover
lunaire, le boitier électrique a été placee au-dessus des deux batteries. Le modéle topologique de la

Figure 4-8 (c) présente une géométrie faite de surfaces courbes notamment au niveau des panneaux
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latéraux afin de se rapprocher de la distribution de matiére de la Figure 4-8 (b). Cette nouvelle
répartition de masse permet de décaler la premiére fréquence propre a 68,9 Hz ce qui est supérieur
au requis de 35 Hz. Le cylindre d’attache a également été modifié. La géométrie précédente
présentait des changements de section brusques menant a des zones de concentration de contraintes.
Pour y remédier, un congé de 25 mm a été ajouté. Afin de démontrer la capacité de I’impression
3D a fabriquer ce type de géométrie, le modele topologique a été imprimé en PLA a 1’échelle 15 :
100 (Figure 4-8 d).

a) b)
Densité des éléments

1,00e Max
8,90e-1
7,79%e-1

i 6,69e-1

5,59e-1
4,49e-1
3,38e-1
2,28e-1
1,18e-1
7,62e-3 Min

)

d)

Figure 4-8 : Résultat de I’optimisation topologique ayant pour objectif de maximiser la premiere
fréquence propre du modele préliminaire, pour contraintes d’abaisser la masse de 70% et de
verifier que la contrainte maximale dans la structure ne dépasse pas 50 MPa lorsqu’elle est
soumise au chargement quasi-statique : (a) Coupe dans le plan (X;,Y;) du modéle 3D utilise lors
du processus d’optimisation topologique; (b) Distribution de la matiére au sein de la structure du
rover. La densité des éléments est proche de 1 lorsque la matiére intervient dans le respect des
objectifs en termes de fréquence propre et contrainte de von Mises; (¢) Vue isométrique du

modele 3D topologique; (d) Mod¢le topologique imprimé en PLA a 1’échelle 15 : 100
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4.4 Synthese des analyses numériques

Le Tableau 4-8 permet de comparer les résultats des simulations des modéles préliminaires
en alliage d’aluminium, en composite thermoplastique et du modéle topologique en composite
thermoplastique lorsque soumis a I’environnement de lancement. Le comportement des différents
modeles de rover lunaire est comparé aux requis issus de la documentation technique des lanceurs
(voir Section 4.1.3). Les facteurs de sécurité (FS) sont calculés en faisant le ratio de la valeur
maximale admissible sur la valeur simulée. Pour I’analyse fréquentielle, il faut s’assurer que ce
dernier soit positif afin que la premiere fréquence propre de la structure soit supérieure a 35 Hz.
Les FS correspondent alors au ratio de la fréquence déterminée a 1’aide de la simulation éléments
finis par la fréquence minimale attendue (35 Hz). Les chargements quasi-statiques et vibratoires
génerent des contraintes dans le corps du rover. La contrainte maximale doit rester en deca de la
limite élastique du matériau employé. Il faut alors vérifier que le facteur de sécurité sur la valeur
de la contrainte soit au moins égal a celui spécifié dans les documentations techniques. Enfin,
I’écart est calculé pour chaque requis en venant effectuer le quotient du modéle topologique en
composites thermoplastiques sur le modele préliminaire en alliage d’aluminium, ce qui permet de
quantifier le gain réalisé a I’aide du processus d’optimisation topologique. Ainsi, les modéles
préliminaires n’atteignent pas les requis des lanceurs car le facteur de sécurité par la fréquence est
inférieur & 1. Ceci s’explique par le fait que le modele préliminaire n’a pas été congu a 1’aide d’une
étude dynamique. Seul le chargement quasi-statique avait été considéré. En revanche, le modele
topologique en composite thermoplastique a vu la fréquence de son premier mode propre
augmenter a 68,90 Hz, ce qui se traduit par un facteur de sécurité de 1,9. Pour le modéle
topologique en composite thermoplastique, la contrainte maximale dans le rover reste également
en dessous de la valeur admissible. En effet, les facteurs de sécurités sont de 1,7 dans le cas du
chargement quasi-statique et de 2,4 pour le chargement vibratoire contre les 1,25 et 2 attendus
respectivement. De plus, la masse de la structure a été abaissée de 29% par rapport au modéle
préliminaire en alliage d’aluminium. Ainsi, contrairement aux modeles préliminaires, le modele
topologique en composite thermoplastique respecte I’ensemble des critéres imposés par les
lanceurs pour une masse plus faible. Ceci a été rendu possible par 1’utilisation d’un composite

thermoplastique, combiné a un processus d’optimisation topologique.
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Tableau 4-8 : Résultats de simulations des modéles préliminaires en alliage d’aluminium, en
composite thermoplastique et du modéle topologique en composite thermoplastique soumis aux

chargements de I’environnement de lancement avec FS, le facteur de sécurité

Design Design
préliminaire préliminaire Design topologique composite | Ecart
aluminium composite thermoplastique (%)
(référence) thermoplastique

Image
Valeurs FS Valeurs FS Valeurs FS -
Masse (kg) 295,9 - 164,4 - 208,6 - -29,5
Module de Young 20 ] 15 ] Plaque inférieure : 60 i i
(GPa) Corps imprimé : 15
Masse volumique Plaque inférieure : 1500
(kg/m3) 2100 ) 1500 ) Corps imprimé : 1500 | ~ )
Requis frequentiel | .06 | 06 | 1308 | 04 68,90 19 | +312
(>35HZ) H ) H H k) )
Charge quasi-
statique (MPa) 59,5 34 38,2 18 40,1 1,7 -33
Requis : FS > 1,25
Charge vibratoire
(MPa) 76,4 2,6 36,3 19 29,2 2,4 -62
Requis : FS > 2




o1

Il est cependant a noter que I’optimisation topologique n’a pas été conduite sur la forme
interne de la plaque inférieure du rover. Par conséquent, cette derniére restant pleine, elle représente
environ 45% de la masse de 1I’ensemble et doit-étre optimisée davantage. Or I’ensemble des requis
mécaniques de la structure ont été validés avec une marge de sécurité proche de 2. Par conséquent,
il est certainement possible de réduire significativement le poids du rover en affinant la forme du
panneau inférieur. Le Chapitre 5 s’intéresse donc a I’amélioration de cet ¢lément en ayant recours

a I’utilisation d’une structure sandwich.
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CHAPITRES OPTIMISATION D’UN PANNEAU SANDWICH EN
COMPOSITES

La plaque inférieure du véhicule lunaire est un panneau sandwich avec un cceur en nid d’abeille
puisque cette géomeétrie est trés repandue dans le domaine spatial [25]. Les peaux sont obtenues a
partir du composite pré-imprégné PEEK, renforcé de fibres continues de carbone, quasi-isotrope
présenté a la Section 4.2.2. Le cceur est quant a lui un nid d’abeille imprimé a 1’aide de ce méme
thermoplastique haute performance mais renforcé de fibres courtes de carbone. Le panneau est un
élément central du rover lunaire car les principaux composants sont fixés dessus a I’aide d’inserts
métalliques. Ainsi, une importance particuliére doit lui étre apportée afin qu’il respecte les requis

des lanceurs (voir Section 4.1.3) tout en ayant une masse la plus faible possible.

5.1 Méthodologie

Selon nos analyses présentées a la Section 4.2, le panneau inférieur du véhicule d’exploration
doit supporter 1’ensemble du poids de la structure lors de la phase de lancement. La Figure 5-1
présente le cas d’étude qui est utilisé afin de modéliser I’accélération statique axiale du chargement
quasi-statique de 1’environnement de lancement. Considérons le panneau sandwich cellulaire
schematisé aux Figure 4-1 (a) et Figure 4-1 (b). Les peaux ont une épaisseur t, le cceur une
épaisseur t, et les cellules sont de taille s pour une épaisseur de paroi t. Le panneau va étre soumis
a un effort appliqué en son centre modélisant les forces qui transitent via I’attache cylindrique
(Figure 4-1 c et Figure 4-1 d). Cette méme attache permet également de venir fixer le panneau
sandwich du rover a I’alunisseur. Ainsi, le panneau étudié est supposé étre simplement supporté,

ce qui revient a poser le panneau sur un support de flexion évidé (Figure 4-1 d).
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a) €)
Force appliquée

P
>

b) Ceeur cellulaire

170mm
te

— Peau supérieure

+— Support de flexion

Force appliquée

Figure 5-1 : Cas d’étude : (a) Représentation schématique de I’agencement cellulaire du ceeur des
panneaux sandwichs testés; (b) Coupe selon le plan (x, z) d’un panneau sandwich; (c)
Schématisation du chargement du cas d’étude dans le plan (x, z); (d) Représentation schématique
du montage de flexion d’un panneau sandwich simplement supporté soumis a un effort concentré

au centre

L’objectif de cette étude est de générer un prototype léger de panneau sandwich qui résiste
a la flexion induite par le chargement du cas d’étude. Pour ce faire, la phase d’optimisation est

divisée en quatre étapes.

Le dimensionnement préliminaire théorique du panneau sandwich en nid d’abeille est tout
d’abord réalisé a ’aide des équations (1-4 a 1-8) issues de la revue de littérature (Chapitre 2).
L’objectif de cette partie est de déterminer 1’épaisseur des peaux tr, 1I’épaisseur du ceeur t. ainsi
que la taille des cellules s utilisées soit, les dimensions du panneau du cas d’étude de la Figure 4-1.
Cette premiere etape permet de définir la référence qui servira de base de comparaison pour les
modeles de panneaux suivants. La géométrie de référence retenue est 1’hexagone régulier car les
panneaux sandwich utilisés dans I’industrie spatiale possédent généralement un cceur en nid

d’abeille Nomex.
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Le cceur du panneau sandwich est ensuite modifi¢ afin d’adapter sa distribution de maticre
et donc sa densité a la répartition des efforts générés par le chargement du cas d’étude. Ce concept
s’inspire de la distribution de matiére qui est observée au sein du bambou [43] et de la méthode
employée par Brackett et al. [48] pour générer des piéces cellulaires a densité variable. Ainsi, la
zone proche de I’attache a I’alunisseur étant la plus contrainte (voir Section 4.2.2), elle devient

donc la zone la plus dense.

Ensuite, des essais mécaniques, représentatifs de ce chargement, ont été réalisés sur des
échantillons de composites sandwich avec un cceur en nid d’abeille a densité constante et un coeur
a densité variable, entierement imprimés en PLA. Les courbes de force-déplacement obtenues

permettent de confronter les performances mécaniques des deux structures.

Enfin, le panneau sandwich au cceur a densité variable est intégré au modele topologique
de la Section 4.3. Le comportement du modele de rover lunaire résultant, soumis a I’environnement

de lancement, est alors simulé et comparé avec la configuration originale.

5.2 Conception préliminaire du panneau sandwich

Afin de se rapporter au cas d’étude présenté a la Section 2.3.2, le panneau sandwich est
considéré comme étant un carré de c6té 1150 mm. L’effort, développé par le chargement quasi-
statique est égal a la masse du rover chargé (381 kg) multiplié par I’accélération maximale (8,5 g)

selon la direction X; de la fusée (voir Section 4.1.3).

Les peaux sont fabriquées en un composite quasi-isotrope PEEK a fibres continues. Leur
module d’Young est de 60 GPa et leur résistance élastique est de 900 MPa [19]. Le cceur est une
structure cellulaire en nid d’abeille, imprimée en 3D. Le processus de fabrication additive qui sera
employé impose une épaisseur minimale de paroi de cellule t, égale a 0,4 mm. Cette valeur est

dictée par la taille des buses d’impression utilisées.

La Figure 4-2 présente les résultats de I’étude théorique issue des €équations de la Section
2.3.2. La contrainte critigue menant au flambement intracellulaire &;,:-,, €St déterminée en
fonction de 1’épaisseur des peaux t; et pour différentes tailles de cellules s (Figure 4-2 a). Les
courbes montrent que plus la taille des cellules est grande et plus la contrainte &;,,;,-, €st faible. En
revanche, la contrainte 6;,,:, augmente avec 1’épaisseur des peaux. Il faut s’assurer que le couple

de parametres (t,s) permet d’avoir une situation stable c’est-a-dire d’empécher le flambement
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intracellulaire. Si la contrainte subie par les peaux oy, devient supérieure a la valeur critique 6,y

alors, le panneau risque localement de rompre via flambement.

La contrainte critique de flambement global 6., du panneau sandwich est calculée en
fonction de I’épaisseur des peaux ty et pour differentes tailles de cellules s (Figure 4-2 b). Les
courbes montrent que plus la taille des cellules est grande et plus la contrainte 6, est faible. La
contrainte 6, ne dépend pas de 1’épaisseur des peaux. De méme que précédemment, il faut s’assurer
que le couple de parametres (tf,s) permet d’avoir une situation stable c’est-a-dire d’empécher le
flambement global. Ainsi, la contrainte subie par les peaux oy doit étre inférieure a la contrainte

critique de flambement &..

Finalement la fleche maximale w,,,, du panneau sandwich est déterminée en fonction de
I’épaisseur du ceeur ¢ pour différentes épaisseurs de peaux ty (Figure 4-2 c). Les courbes montrent
que la fleche du panneau diminue lorsque 1’épaisseur du ceeur augmente. De plus, & une épaisseur
de ceeur t. donnée, la fleche du panneau est plus faible pour une épaisseur de peaux ¢y élevée.
D’apres les recommandations de la littérature [73], afin d’éviter la délamination du cceur et des
peaux, la fleche maximale du composite w,g,,, ne doit pas dépasser deux fois 1’épaisseur du
panneau. Ainsi, il faut s’assurer que la fleche maximale du panneau sandwich, caractérisée par le

couple de parametres (t., t¢), reste en deca de la valeur limite wggy,.

Les peaux travaillent principalement en traction/compression et supportent la majorité des
efforts mécaniques mais alourdissent considérablement la structure. Leur épaisseur impacte
directement la fleche du panneau wgqp,, la contrainte maximale dans les peaux oy et la contrainte
critique G- PIUs les peaux sont épaisses et plus les contraintes sont faibles, mais plus la masse
est élevée. Il est alors possible de combiner une épaisseur de peaux €élevée et un ceeur léger ou, a
I’inverse, un cceur dense et des peaux plus fines. Trois cas sont étudiés en faisant varier 1’épaisseur
des peaux de 1 a3 mm. Le Tableau 4-1 donne pour chacune des épaisseurs t, la valeur de la fleche
maximale du panneau wypq,, les contraintes dans les peaux of, les contraintes critiques de
flambement et la masse des panneaux. En tenant compte du facteur de sécurité de 1,25 recommandé
pour le requis quasi-statique de I’environnement de lancement, la contrainte maximale admissible
par les peaux est de 720 MPa. Ainsi, le cas t = 1 mm n’est pas acceptable car la contrainte dans

les peaux est de 731 MPa. En revanche, les deux autres panneaux étudiés sont mécaniquement
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viables. En effet, la contrainte dans les peaux est inférieure a la limite élastique du stratifié quasi-

isotrope et les contraintes critiques des flambements intracellulaire 6;,:., et globaux &, sont

supérieurs a cette derniére. De plus, la déflection maximale w,,,, est également inférieure a la

deflection maximale admissible wgq,. Le cas tp = 2 mm est retenu car la masse du panneau ainsi

dimensionné est plus faible (9,1 kg contre 12,5 kg).
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Figure 5-2 : Dimensionnement théorique du panneau sandwich en nid d’abeille a taille de cellule

constante: (a) Flambement intracellulaire ;. en fonction de 1’épaisseur des peaux et pour

différentes tailles de cellules; (b) Flambement global 6, du panneau en fonction de I’épaisseur

des peaux et pour différentes tailles de cellules; (c) Déflection maximale w,,,, du panneau en

fonction de 1’épaisseur du cceur et pour différentes épaisseur de peaux



Tableau 5-1 : Caractéristiques mécaniques des trois panneaux retenus
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Dimensions du panneau Indicateurs calculés

ty t, s oy Gintra o, Wonax Wadm Masse
(mm) (mm) (mm) (MPa) (MPa) (MPa) (mm) (mm) (ka)

1 28 10 731 1319 1352 15,1 15,5 8,4

2 21 30 461 586 651 11,9 12,5 9,1

3 17 50 354 475 463 10,4 11,0 12,5

Le panneau sandwich en nid d’abeille a densité constante de référence ainsi dimensionné
sera appelé panneau Honeycomb. Il est composé de peaux d’épaisseur t; = 2 mm, d’un cceur

d’épaisseur t, = 21 mm, et de cellules de taille s = 30 mm.

5.3 Distribution bio-inspirée de la matiere du ceeur

L’optimisation du cceur a pour objectif de générer une structure dont la masse est égale a
celle du panneau Honeycomb (cas de référence habituellement employé dans le domaine spatial),
mais dont les propriétés mécaniques en flexion sont supérieures. Pour ce faire, un ceeur a densité
variable est généré en fonction du chargement du cas d’étude (voir Section 5.1). Le fonctionnement
de I’algorithme mis en place est synthétisé a la Figure 5-3. Une premiere étape préalable consiste
en la définition du champ de contraintes auquel le coeur doit résister. Les hypotheses énoncées a la
Section 2.3.2 s’appliquent et le cceur est supposé reprendre intégralement les efforts de
cisaillement. Le coeur est modélisé a 1’aide d’une plaque pleine (Figure 4-3 a) représentée par des
éléments coques (SHELL 181) sur Ansys 18.1. La plaque est simplement supportée sur les quatre
cOtés et soumise a un effort de compression concentré en son centre. L effort appliqué est égal a la
masse du rover chargé (381 kg) multiplié par 1’accélération axiale maximale (8,5 g) du chargement
quasi-statique. Les contraintes en cisaillement sont obtenues. Ainsi, il est possible de connaitre
pour chaque élément du modele la contrainte en cisaillement appliquée. Ensuite, cette donnée

permet de générer une distribution 2D de points en fonctions de trois parametres :
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- Taille de pixel : 1a plaque a optimiser est séparée en plusieurs zones d’aires constantes, les
pixels (Figure 4-3 b). Plus la taille de pixel est petite et plus la résolution est fine car la

plaque est divisée en plus de zones d’analyse.

- Densité minimale : I’algorithme calcule pour chaque pixel la densité moyenne des
éléments (Figure 4-3 b). La densité caractérise le poids du pixel en ce qui concerne sa
participation a la reprise de la charge. La densité minimale correspond alors a la densité

seuil, qui permet de garantir la présence de cellules au sein de chaque pixel.

- Nombre de points maximal : chaque pixel se voit attribuer un nombre de points en
fonction de la densité moyenne des éléments qui le composent (Figure 4-3 c). Plus le pixel
considéré possede une densité élevée et plus le nombre de points attribué est élevé. Le
nombre de points maximal correspond au nombre de points qui seront générés dans les

pixels de densité moyenne égale a 1.

Ensuite, le diagramme de Voronoi présenté aux Figures 4-3 (d et e) est utilisé pour générer le
modele 2D de la structure. Les polygones de Voronoi sont construits autour des points crées.
Chaque point constitue le centre d’une cellule de VVoronoi. Ainsi, plus le nombre de points d’un
pixel est élevé et plus les polygones de Voronoi créés sont petits. Enfin, la masse du cceur du
panneau sandwich généré est déterminée et comparée a celle du panneau sandwich Honeycomb de
référence. La taille de pixel, la densité minimale et le nombre de points maximal sont aléatoirement
modifiés jusqu’a ce que le résultat converge vers un coeur ayant une masse identique a celle du

panneau Honeycomb.
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Figure 5-3 : Algorigramme du procédé d’optimisation du cceur : (a) Simulation d’une plaque
pleine simplement supportée soumise a un effort concentré et modélisée par des éléments coques;
(b) Carte de densité des efforts en cisaillement dans la plaque simulée pour chaque pixel. Lorsque

la densité tend vers 0, I’effort de cisaillement dans le pixel est négligeable comparativement a

I’effort associé a une densité maximale de 1; (c) Distribution de points en fonction de la densité
de chaque pixel. Ici, une densité de 1 équivaut a 9 points; (d) Polygonisation de VVoronoi a partir
d’une distribution de points aléatoire avec un nombre maximal de 4 points par pixel; (e)
Polygonisation de Voronoi a partir d’une distribution de points aléatoire avec un nombre

maximal de 15 points par pixel

La Figure 4-4 présente le fonctionnement de la polygonisation de VVoronoi. Un polygone (en
orange) est obtenu par I’intersection des médiatrices des segments (en bleu) qui relie le point central
a ceux qui I’entourent (Figure 4-4 a). La zone ainsi délimitée est appelée la zone d’influence car
tous les éléments qui la constituent sont plus proches du point central de la cellule que de n’importe
quel autre point. Par conséquent, la polygonisation de VVoronoi permet de représenter fidelement la
distribution de matiere définie par la carte des points. La distribution de points utilisée impacte
fortement la géométrie de la structure cellulaire. La Figure 4-4 (a) présente une distribution
aléatoire, la Figure 4-4 (b) une distribution ou les points sont espacés les uns des autres d’une

distance p constante et enfin, la Figure 4-4 (c) une distribution ou les points sont d’une part espacés
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de p mais également décalés de %. La polygonisation de VVoronoi qui résulte des trois cas sont

présentées respectivement aux Figures 4-4 (d, e, f). L’agencement de la Figure 4-4 (c) qui permet
de générer des cellules hexagonales au centre des pixels est retenu pour la suite de 1’étude. Ce choix
s’explique par le fait que la disposition en nid d’abeille est la meilleure en ce qui concerne
I’occupation d’un espace 2D donné pour une quantité de matiere la plus faible possible. Ce résultat
a eté démontré en 1999 par le mathématicien Thomas Hales et constitue le théoréme du nid
d’abeille [74].

a) ' . .' . d)
" e)
p
c) . ’ . ' . ' D)
L] . L] . L] . ﬂ
p V3

Figure 5-4 : Polygonisation de VVoronoi : (a) Distribution de points aléatoire et modélisation du
processus de génération d’un polygone de Voronoi (en orange); (b) Distribution de points avec
un espacement constant p; (c) Distribution de points avec un espacement constant p et un
décalage de %; (d) Diagramme de Voronor de la distribution aléatoire; () Diagramme de

Voronoi de la distribution a espacement constant; (f) Diagramme de VVoronoi de la distribution a

espacement constant décalé
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La Figure 4-5 présente le resultat final généré par 1’algorithme d’optimisation du cceur. Le
panneau obtenu est une plaque carrée de 170 mm de coté. Cette dimension correspond a la taille
maximale des échantillons admissibles par le montage expérimental qui permettra de comparer les
panneaux Honeycomb et VVoronoi. Le panneau est modélisé par une plaque simplement supportée
sur les 4 cotés (Figure 4-5 a). Elle est soumise, en son centre, a I’effort de compression égal a la
masse totale du rover (381 kg) multiplié¢ par ’accélération axiale maximale (8,5 g) du chargement
quasi-statique. La carte de la Figure 4-5 (b) représente la distribution de la contrainte en
cisaillement dans la plague et permet de générer les distributions de points des Figures 4-5 (c) et
(d). Pour ce faire, la taille de pixel est fixée a 400 mmz2 et le nombre de points maximal est de 6. Le
centre du panneau, en rouge sur la carte de contraintes, correspond a une zone fortement contrainte
et est donc associée a une densité de 1, représentée par 6 points. En revanche, les zones en bleu ont
une densité qui tend vers 0 et recoivent 1 point. L’espacement p entre les points varie ainsi de 20
mm pour les pixels peu denses a 6,7 mm pour les pixels denses. Chaque pixel est traité
indépendamment des autres. La polygonisation de Voronoi qui résulte de la distribution de la
Figure 4-5 (c) n’est pas optimale. En effet, la géométrie 2D générée n’est pas composée de cellules

hexagonales qui minimisent la quantité de matiére utilisée [74]. Pour y remédier, il faut décaler les

points de p/ 3 (Figure 4-5 d). Le panneau ainsi généré est appelé panneau Voronoi.
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Figure 5-5 : Génération de la structure cellulaire 2D du cceur du panneau : (a) Effort de
compression appliqué au centre d’une plaque simplement supportée sur les quatre cotés; (b)
Champ de contraintes avec échelle de couleur allant du bleu pour des contraintes faibles au rouge
pour des contraintes intenses; (c) Distribution a espacement constant et polygonisation de

Voronoi associée; (c) Distribution a espacement décalé et polygonisation de VVoronoi associée

5.4 Essais expérimentaux

L’objectif de la campagne expérimentale est de comparer les rigidités en flexion des
panneaux Honeycomb de référence, a taille de cellules constante, et VVoronoi a taille de cellules
variable. Ces essais vont nous permettre de sélectionner la géométrie qui présente la meilleure

rigidité en flexion afin de I’implémenter au modele de rover lunaire.

5.4.1 Caractérisation du matériau

De maniére a pouvoir analyser le comportement mécanique des panneaux imprimés, il est
primordial de caractériser le matériau utilisé. Des éprouvettes de traction ont été fabriquées selon
les recommandations de la norme ASTM D638 [75]. Elles sont imprimées en PLA Raise3D

Premium a I’aide d’une imprimante 3D Raise3D Pro2. Le Tableau 4-2 donne les principaux
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paramétres d’impression. Le logiciel Simplify3D a été utilisé pour générer le fichier G-code
contenant les séquences d’instructions pour piloter le déplacement de la téte d’impression et

I’extrusion de matiére.

Tableau 5-2 : Paramétres d’impression du PLA Raise3D Premium

Vitesse d’impression 40 mm/s

Température des buses 210 °C

Température du plateau | 60 °C

Diamétre des buses 0,4 mm

Hauteur de couche 0,25 mm

La géomeétrie utilisée pour tester des matériaux plastiques rigides est le type I. Elle possede
une section contrainte de 3,3 X 13 mm. Les essais ont été réalisés a I’aide d’une machine de traction
MTS Insight, équipée d’une cellule de charge de 50 kN. La déformation des éprouvettes a été
obtenue via un extensomeétre MTS ayant une longueur de jauge de 50 mm. La machine de traction,
contrdlée a I’aide du logiciel MTS Testforce, est commandée en déplacement et ce dernier a éte
imposé a 3,75 mm/min comme mentionné dans la norme. Les résultats sont présentés avec un

intervalle de confiance I, & 95%, déterminé a 1’aide de la loi de Student :

1 n =\ 2
\/ T Ol (4-1)

— 4N
Ic_ tS% n ’

avec n le nombre d’échantillons, x; la valeur de la mesure pour 1’échantillon i, ¥ la moyenne des
mesures et tgy, le quantile d’ordre 5% de degré n de la loi de Student. La rigidité moyenne des 7
échantillons est de 3,08 + 0,04 MPa et la rupture des échantillons intervient pour une contrainte de
50 + 3 MPa.

5.4.2 Montage expérimental

Le montage expérimental, inspiré de la norme ASTM D6414 [76], employé pour comparer
la rigidité en flexion des différentes géomeétries est schématisé a la Figure 4-6. Un poingon vient

appliquer une force au centre du panneau (Figure 4-6 a) qui repose sur une plaque en acrylique
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vissée & une base en aluminium trouée. La plaque est un carré de 200 mm de coté. A ’aide d’une
découpe laser, elle a été eévidée en son centre afin que les spécimens a tester reposent uniquement
sur le pourtour (Figure 4-6 b). Ce montage permet de reproduire les conditions de maintien de
panneaux simplement supportés. D’aprés la norme, les composites sandwich carrés de 170 mm de
coté et 25 mm d’épaisseur doivent étre en contact avec le support de flexion sur 15 mm sur chaque

cOté.

a

Poingon
925,4mm

]

R

Plague de support 170mm
en acrylique

Figure 5-6 : Essai de flexion de panneaux sandwich simplement supportés sur les quatre cotés :
(@) Schéma 3D du test de flexion des panneaux sandwich induit par un effort concentré; (b) Vue

dans le plan (x, y) et positionnement d’un panneau sandwich sur la plaque en acrylique évidée

Le poincon est fixé a la cellule de charge de 50 kN de la machine de compression MTS.
Son déplacement est controlé et fixé & 1 mm/min. L’acquisition du déplacement de ce dernier Se
fait via la méthode de corrélation d’images. Pour ce faire, des jauges tachetées sont collées au
support de flexion et au poingon. Les images obtenues sont analysées a I’aide de 1’outil
extensomeétre virtuel du logiciel Vic3D qui calcule le déplacement de la jauge du poingon par

rapport a la jauge du support qui est fixe.
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5.4.3 Caractérisation des spécimens testés

La campagne expéerimentale est menée sur quatre échantillons mesurant 170 x 170 x 25 mm,
présentés a la Figure 4-10. Les spécimens sont soumis au test de flexion décrit a la Section 5.4.2
qui modélise le cas de chargement quasi-statique de I’environnement de lancement. L’objectif de
I’étude expérimentale est de permettre la comparaison de différentes géométries de panneaux
sandwich imprimés dans le but de sélectionner le spécimen le plus performant vis-a-vis du test. Les
criteres de comparaison sont la rigidité spécifique en flexion et 1’effort de compression maximal
spécifique repris par les spécimens. La meilleure géométrie est celle qui maximise ces deux
critéres. D’aprés des essais préliminaires, la valeur maximale de 1’effort appliquée par le poingon
est en deca de 4 kN.

Les dimensions du cceur du panneau Honeycomb (Figure 4-10 a) sont issues du
dimensionnement théorique de la Section 5.2. L’épaisseur du cceur est donc de 21 mm, celle des
peaux de 2 mm et celle des parois des cellules de 0,4 mm. En revanche, le poincon utilisé lors des
essais expérimentaux vient appliquer un effort de compression localisé au centre du panneau. De
maniere a prévenir le flambement des parois des cellules situées sous le poingon, la taille de ces
derniéres a d0 étre recalculée. La Figure 4-7 schématise la configuration d’une plaque de largeur [,
d’épaisseur t et d’hauteur t. simplement supportée sur les quatre cotés, soumise a un effort de
compression. Dans ce cas, la contrainte critique de flambement en compression des parois des
cellules 6,¢;u10 €St égale a :

2 2
Ocellute = % (é + %) ) (4-2)
avec D la rigidité flexionnelle d’une peau du panneau sandwich, assimilée a une plaque fine [77].
Dans le cas ou la force développée par le poincon atteint 4 kN, les parois des cellules directement
sollicitées par ce dernier subissent une contrainte de 8,2 MPa. Il faut s’assurer que la contrainte de
flambement &, SOIt supérieure a la valeur limite de 8,2 MPa. Or, pour une taille de cellule s
de 30 mm, la contrainte de flambement 6., €St de 1,6 MPa par conséquent cette configuration
n’est pas stable. En revanche si s est abaissée a 15 mm, taille de cellule retenue, la contrainte
G-enrute €St alors de 23,6 MPa ce qui permet de prévenir le voilement en compression des parois

des cellules.
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Force appliquée

Figure 5-7 : Schéma 3D d’une paroi d’une cellule modélisée par une plaque de largeur [,
d’épaisseur t et d’hauteur t,. simplement supportée sur les quatre cétés et soumise a un effort de

compression

Le panneau Voronoi (Figure 4-10 b), est généré par I’algorithme de la Section 5.3. La taille des
cellules est de 25 mm au maximum (s;,,4,) €t 6 mm au minimum (s,,;,,). Puisque les cellules situées
sous le poingon sont celles de tailles minimales, la configuration est stable du point de vue du
flambement en compression des parois des cellules. L’épaisseur des peaux et du cceur sont
identiques a celles du panneau Honeycomb. Un spécimen de panneau VVoronoi imprimé est présenté
a la Figure 4-11. La peau supérieure de 1’échantillon n’a pas ét¢ imprimée de maniére a rendre

visible la géométrie du cceur.

De maniere a optimiser le comportement mecanique des panneaux vis-a-vis du flambement des
cellules, I’épaisseur de ces dernicres a été ajustée selon la direction z (Figure 4-10 c). Il a été choisi
de conserver la géométrie cellulaire du panneau VVoronoi afin de montrer I’'impact de la direction
de la variation de densité des cellules sur les résultats. La Figure 4-8 présente I’ajustement de
I’épaisseur des parois des cellules. Considérons un mur composant une cellule (Figure 4-8 a) dont
I’épaisseur varie de maniére sinusoidale comme représenté sur la Figure 4-8 (b). Cette derniére

posséde une épaisseur minimale h, au centre du panneau soit en z = 10,5 mm et une épaisseur
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maximale h; sous les peaux. La gradation de 1’épaisseur de cellule se fait donc selon 1’axe z du
panneau sandwich. La forme des cellules ne change pas dans le plan (x, y). Pour h, égal a 0,4 mm,
diametre des buses, le parametre h, a été varié. Pour chaque cas, la force critique de flambement
est obtenue a ’aide d’une simulation par éléments finis, présentée en Annexe D : Analyse de
I’épaisseur maximale du mur d’une cellule. Puis, elle est rapportée au volume du mur. Cela permet
de définir I’épaisseur des murs qui présente le meilleur ratio entre les propriétés en flambement et
la masse de la structure. 1l a été déterminé que hy prima = 0,8 mm. Ainsi, le nouvel échantillon
possede des cellules plus épaisses au niveau des peaux (0,8 mm) et minimales (0,4 mm) au centre
du panneau. Le panneau résultant (Figure 4-10 c) est appelé Voronoi a épaisseur de cellules

variable selon z ou tout simplement Epaisseur z.

a) b)

A-A

Figure 5-8 : Ajustement de 1’épaisseur de cellule : (&) Vue 2D de la cellule; (b) Variation

sinusoidale de 1’épaisseur de la cellule selon z

Finalement, afin de diminuer au maximum la masse des panneaux, ces derniers ont été
allégés en venant diminuer 1’épaisseur des cellules dans le plan (x,y) (Figure 4-10 d).
L’agencement cellulaire est identique au panneau de Voronoi afin de montrer I’impact de la
direction de la variation de densité des cellules sur les resultats. La Figure 4-9 présente 1’évolution
de I’épaisseur des cellules en fonction de la distance r qui sépare la cellule du centre de la plaque
(Figure 4-9 a). Ainsi, au centre du panneau, la ou la force est appliquée, I’épaisseur des cellules est
maximale (0,4 mm) tandis qu’elle est plus faible pour les cellules situées entre le centre et les
extremites (Figure 4-9 b). Pour ce faire, le flux de matiére déposé par la buse d’impression est
modifié en venant jouer sur la vitesse d’entrainement des moteurs de I’imprimante comme expliqué

a ’Annexe E : Variation du flux de matiére déposée par les buses d’impression. Le panneau
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résultant est appelé VVoronoi a épaisseur de cellules variable selon le plan (x, y) ou tout simplement

Epaisseur plan.

0,45 -+
04 ...
0,35 +
0,3 A
0,25 +
0,2 4
0,15 ~
0,1 A
0,05 -+
v 0 T T T T |
< > o] 20 40 60 80 100
170mm Distance au centre de la plague (mm)

a) b)

—' 170mm

.ﬂ
Epaisseur des parois des cellules

Figure 5-9 : Variation de 1’épaisseur des cellules du panneau : (a) Schéma illustrant le calcul de la
fonction radiale qui permet de déterminer 1’épaisseur des parois pour chaque cellule appartenant a
un cercle de centre confondu avec le centre de la plague et de rayon r; (b) Evolution de

I’épaisseur des parois des cellules en fonction de leur position par rapport au centre de ce dernier
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a)

LT LT

Figure 5-10 : Géométrie et schématisation de la répartition de matiére des échantillons : (a)

Panneau Honeycomb de référence; (b) Panneau a densité de cellule variable VVoronoi; (c)
Panneau Voronoi a épaisseur de cellule variable selon ’axe z noté Epaisseur Z; (d) Panneau
Voronoi a épaisseur de cellule variable dans le plan (x,y) noté Epaisseur plan. Les paramétres

invariants par rapport au panneau de \Voronoi sont grisés
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X

Figure 5-11 : Vue a cceur ouvert du panneau Voronoi imprimé en PLA Raise3D Premium

5.4.4 Résultats des tests de flexion

La Figure 4-12 presente les courbes moyennes de 1’effort appliqué en fonction du
déplacement du poingon pour trois spécimens testés par échantillons. Les courbes montrent que les
panneaux a géométrie VVoronoi sont d’une part plus rigides, mais peuvent également résister a des
efforts plus importants que le panneau a géométrie Honeycomb (Figure 4-12 a). Les donneées
présentées au Tableau 4-3 sont les moyennes des rigiditeés en flexion Eg,,,, des limites de la plage
de fonctionnement linéaire et des forces maximales F,,,,, admissibles par les panneaux. La rigidité
est mesurée en considérant que les spécimens travaillent dans leur zone élastique, caractérisée par
une loi de comportement linéaire, pour une force inférieure a 500 (Figure 4-12 b). La zone linéaire
considéree est bornée par la limite conventionnelle d’¢lasticité a 0,2% (notée Rey ,q,) pour laquelle
il y aune déformation plastique de 0,2% (Figure 4-12 a). L’intervalle de confiance a 95% est obtenu
a I’aide de I’équation 4-1. Les valeurs sont rapportées a la masse des échantillons afin de permettre
la comparaison des panneaux Voronoi avec et sans épaisseur variable. Les gains sont exprimés en

prenant I’échantillon Honeycomb comme réference.
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Figure 5-12 : Courbes de I’effort en fonction du déplacement du poingon au centre du panneau :
(@) Déplacement jusqu’a la rupture des échantillons; (b) Grossissement de la zone élastique ou la

déformation est inférieure a 0,2%
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Tableau 5-3 : Résultats des essais mécaniques en termes de rigidité, limite plage de
fonctionnement linéaire et force maximale admissible

Eflex . ReO,Z% . Fmax .
Gain Gain Gain
Masse (g) | spécifique spécifique spécifique
(%) (%) (%)
(N/mm.g) (N/g) (N/g)
Honeycomb | 214,2 +9,5 1,6+0,15 / 1,8+0,57 / 6,420 /
Voronoi 209,6+4,5 | 2,3+0,06 47 4,5+0,98 149 12,6 £ 0,34 98
Epaisseur z | 229,5+3,5 3,0+£1,7 89 50%2,6 172 15,3+0,33 140
Epaisseur
204,7+85 | 2,0+1,0 27 4,7 +1,99 155 7,5%2,5 17
plan

Cette étude permet de conclure quant aux possibilités d’amélioration des performances
mécaniques d’un panneau sandwich par I’utilisation d’une structure de cceur a densité variable
(\VVoronoi) comparativement a une structure de coeur & cellules uniformes (Honeycomb). En effet,
a masse équivalente et lorsqu’il est soumis a un chargement concentre, le panneau Voronoi se
montre plus rigide en flexion de 47%. De plus, il est capable de supporter une force plus élevée
avant de se briser (résistance a la rupture) mais surtout, sa plage d’utilisation dans le domaine
linéaire, soit la plage ou la déformation plastique est inférieure a 0,2%, est augmentée de plus de
149%.

Le panneau Epaisseur z affiche quant a lui les meilleures propriétés mécaniques. Sa rigidité
en flexion est augmentée de 89% par rapport au panneau Honeycomb et de 42% par rapport au
panneau Voronoi. Ce résultat est le bénéfice direct d’une augmentation de 1’épaisseur des cellules
selon la direction z. En effet, les panneaux \Voronoi et Epaisseur z partagent la méme géométrie
dans le plan (x, y). Cette observation est comparable a celle effectuée par Niknam et al. [55] qui
ont conclu, a 1’aide de simulations numériques, que la variation de densité selon I’axe z permet
d’obtenir les meilleures propriétés mécaniques. En revanche, contrairement aux travaux réalises

par Niknam et al., présentés a la Section 2.4, il n’a pas été observé de gain notable en ce qui
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concerne la fleche maximale des échantillons. Finalement, 1’expérience permet également de
montrer que le panneau Epaisseur plan est moins rigide de 20% que le panneau Voronoi. Ceci
s’explique par la présence de défauts au sein de cette structure du fait de la modification du flux de
matiére déposé par la buse. Ces défauts consistent majoritairement en une discontinuité des murs

des cellules dans le plan.

Afin d’expliquer ces différences, les panneaux ont été découpés par jet d’eau de maniere a
pouvoir observer leur déformation résiduelle sous 1’effort du poingon. La Figure 4-13 montre les
échantillons découpés par jet d’cau en leur centre. Les panneaux Honeycomb (Figure 4-13 a et b)
et VVoronoi (Figure 4-13 c et d) présentent une rupture due au flambement, localisée en dessous de
la zone contrainte par le poingon, des cellules. En augmentant 1’épaisseur des cellules au niveau
des peaux, le flambement a pu étre évité. Ainsi, cette instabilité n’est plus observée sur les
spécimens Epaisseur z. En effet, la rupture semble provenir du cisaillement du cceur du fait de la
présence d’une fissure transversale (Figure 4-13 e et f). Ce cas est idéal car il est supposé que le
cceur du panneau sandwich travaille uniquement en cisaillement. Ce dernier peut donc subir une
force plus importante avant que la rupture en cisaillement intervienne. Par conséquent, la rupture
intervient pour une force 140% plus importante que pour le panneau Honeycomb et 42% plus
importante que Voronoi. En revanche, le panneau Epaisseur plan (Figure 4-13 g et h) présente
également une rupture due au flambement des cellules. Ce résultat est cohérent car 1’épaisseur des

parois des cellules situées sous le poingcon n’a pas été augmentée.
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a) b)

6 mm

7 mm

e)

Epaisseur z 7 mm

9)

Epaisseur plan 7 mm

Figure 5-13 : Coupe par jet d’eau, au niveau de la zone d’application du poingon, des échantillons
apres rupture : (a) Vue globale du panneau Honeycomb; (b) Grossissement de la zone sous le
poingon panneau Honeycomb; (c) Vue globale du panneau Voronor; (d) Grossissement de la zone
sous le poingon du panneau Voronoi; (e) Vue globale du panneau Epaisseur z; (f) Grossissement
de la zone sous le poingon du panneau Epaisseur z; (g) Vue globale du panneau Epaisseur plan;

(h) Grossissement de la zone sous le poingon du panneau Epaisseur plan

La Figure 4-14 présente une synthése des résultats. De maniére générale, le panneau
sandwich Honeycomb chargé en son centre est le moins performant. Il possede la plus faible
rigidité et la plus faible limite de plage de fonctionnement linéaire. A I’inverse, le panneau

Epaisseur z affiche les meilleures caractéristiques mécaniques en flexion. Cependant, I’intervalle
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de confiance a 95% représenté sur I’histogramme représente presque 100% de la valeur des
mesures du panneau Epaisseur z. La mauvaise répétabilité des mesures est due a la présence de
défauts lors de I’impression. 1l en va de méme pour le panneau Epaisseur plan qui devient moins
performant que le panneau VVoronoi. Par conséquent, bien que la variation de densité selon I’axe z
semble une piste prometteuse, le panneau VVoronof est retenu. Ce choix est principalement dicté par
I’absence de reproductibilité des caractéristiques mécaniques du panneau Epaisseur z qui pourrait

mener a un sous-dimensionnement.
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Honeycomb Voronoi Epaisseur z Epaisseur plan

Rigidité spécifique (N/mm.g) et
Limite élastique spécifique (N/g)

M Rigidité m Limite élastique
Figure 5-14 : Histogramme des résultats expérimentaux

La géométrie de VVoronoi retenue est ensuite implémentée au modele de rover lunaire. Ainsi,
la plaque inférieure du rover est dorénavant considérée comme étant un panneau sandwich dont le

cceur est une structure cellulaire de VVoronoi a densité variable et a épaisseur de cellule constante.

5.5 Simulation du rover lunaire a structure cellulaire de VVoronoi

Le modéle topologique du rover lunaire de la Section 4.3 est modifié afin de prendre en
compte le nouveau panneau sandwich de la plaque inférieure. L’algorithme développé a la Section
5.3 est appliqué a celle-ci lorsque soumis au chargement quasi-statique de 1’environnement de
lancement. La taille de pixel est de 400 mmz2 et le nombre de points maximal est de 6 afin de générer
un panneau possédant la méme taille de cellule minimale que le panneau VVoronoi. La Figure 4-15
présente le modele topologique de rover avec cellules VVoronoi. Avant modification, la plague est

le panneau sandwich en nid d’abeille (Figure 4-15 b) issu de la conception préliminaire de la
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Section 5.2. La densité de son cceur est de 8%. A partir du champ de contraintes en cisaillement
dans la plaque (Figure 4-15 c), I’algorithme de la Section 5.3 génere la nouvelle plaque inférieure
(Figure 4-15 d). Cette derniére est composée de peaux de 2 mm d’épaisseur faites en un composite
quasi-isotrope en PEEK renforcé de fibres continues de carbone et d’un cceur a cellules de Voronoi
imprimé en PEEK renforcé de fibres courtes de carbone. La densité maximale du cceur vaut 13%
et la densité minimale vaut 5%. La distribution de matiére de la Figure 4-15 (e) permet de placer
les cellules denses la ou les efforts s’appliquent. Ainsi, afin de simplifier le modele numérique, il
a été choisi de considérer que les propriétés mécaniques de la plaque inférieure du rover lunaire
sont assimilables a celles d’un panneau sandwich en nid d’abeille dont la densité du cceur est de
13% mais dont la masse est égale a celle d’un cceur ayant une densité de 5%. En effet, le panneau
Voronoi posséde un coeur dont la géométrie cellulaire tend vers celle d’un cceur en nid d’abeille.
En revanche, pour une masse donnée, sa densité variable lui permet d’afficher des propriétés
mécaniques supérieures a celles de son homologue. De plus, cette hypotheése permet, d’une part,
de considérer que le panneau possede des propriétés mécaniques constantes et d’autre part, de
prendre en compte les bénéfices conférées par la nouvelle distribution de matiere. Ce nouveau

modele est appelé modéle topologique avec cellules Voronoi.
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Figure 5-15 : Modification de la structure du rover lunaire : (a) Modéle 3D du modele

topologique avec cellules VVoronoi; (b) Vue en coupe selon le plan (Y, Z;) du cceur a cellules
nid d’abeille; (c) Champ de contraintes en cisaillement dans la plaque avec échelle de couleur
allant du bleu pour des contraintes faibles au rouge pour des contraintes intenses; (d) Vue en

coupe selon le plan (Y;, Z;) du cceur a cellules Voronoi; (e) Agrandissement du cceur a cellules

Voronoi au niveau de ’attache a 1’alunisseur

De maniére a vérifier que la nouvelle structure respecte les requis des lanceurs, son
comportement lors de la phase de lancement est simulé en appliquant la méme méthode que celle
décrite a la Section 4.2.2. La simulation numérique d’un composite sandwich peut se faire en ayant
recours a des €léments surfaciques pour le cceur et les peaux ou en modélisant le coeur par un solide

homogéne orthotrope [78]. Bien que la méthode surfacique demande une puissance de calcul plus
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faible, il a été choisi d’utiliser le modéle volumique car la gestion des contacts y est plus aisée.
Dans ce cas, le cceur est modélisé par un matériau orthotrope défini par ses modules d’Young
Ex,,Ey, et Ez, dans les trois directions du rover lunaire et son module de cisaillement G.. Afin de
déterminer ces constantes mécaniques, des essais de compression et de cisaillement sont meneés sur
des panneaux sandwich imprimés. L’étude suivante permet d’adapter les équations théoriques, du
modele de Gibson [22], & des structures sandwichs cellulaires imprimées. Les équations théoriques
corrigées vont permettre d’estimer les caractéristiques mécaniques du panneau sandwich inférieur
du rover lunaire. Elles sont obtenues a 1’aide de mesures effectuées sur un thermoplastique

abordable, le PLA, avant d’étre généralisées au thermoplastique PEEK renforcé.

5.5.1 Tests de compression

La Figure 4-16 présente le montage expérimental et les résultats du test de compression
réalisé selon la norme ASTM D7336 [79]. Les essais sont réalisés sur la machine de compression
MTS Insight, équipée d’une cellule de charge de 50 kN (Figure 4-16 a). Le déplacement du plateau
est fixé a 1 mm/min afin d’avoir la rupture des échantillons aprés 1 minute de test, comme
mentionné dans la norme ASTM D7336. Les éprouvettes de compression (Figure 4-16 b) sont
dimensionnées afin qu’au moins 8 cellules entiéres soient comprimées lors du test. Elles mesurent
ainsi 82 x 82 x 32 mm avec des peaux de 1 mm d’épaisseur. Les peaux n’ont d’autre utilité que
de répartir la charge dans les cellules et ne participent pas a la reprise de 1’effort. La mesure du
déplacement de la téte se fait via la méthode de corrélation d’images. Les images obtenues sont
analysées a I’aide du logiciel Vic3D. Afin de mettre en évidence I’impact de la densité du cceur sur
le comportement mécanique en compression, 4 échantillons possédant des cceurs avec des densités
4%, 6,5%, 8% et 11% respectivement sont imprimés en PLA Raise3D Premium. La
Figure 4-16 (c) montre les résultats obtenus pour la compression des différents spécimens. La
rigidité en compression du sandwich est déterminée en calculant la pente de la courbe pour une

déformation inférieure a 0,5%.
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Figure 5-16 : Essais de compression de panneaux sandwich : (a) Montage expérimental avec
jauges de tachetées pour corrélation d’image; (b) Mod¢le 3D de I’échantillon avec un cceur a
cellules nid d’abeille de densité 6,5%; (c) Courbe de la contrainte appliquée en fonction de la

déformation du spécimen mesurée par corrélation d’images

Le Tableau 4-4 présente les résultats des essais de compression. La rigidité moyenne en

compression E,,,, est calculée avec un intervalle de confiance a 95% puis comparée a la rigidité

théorique du modele de Gibson Eg;ps0n (cf équation 1-2). Le facteur de correction F.,, est
déterminé en faisant le quotient de la rigidité expérimentale sur celle théorique. Ce facteur permet
de caractériser I’écart qu’il existe entre le modele théorique et la réalité représenté par 1I’expérience.
Cette différence est principalement imputable aux défauts générés par le processus d’impression.
En effet, contrairement au modéle de Gibson, le PLA imprimé n’est pas complétement isotrope.
Ensuite, ce facteur de correction est injecté a 1’équation théorique 1-2 de maniére a ce qu’elle puisse
permettre de caractériser les caracteristiqgues mécaniques réelles, en compression, d’un ceeur en nid
d’abeille. Le facteur de correction moyen est de 0,78 ainsi, le modele de Gibson est généralisé aux

cceurs imprimés en venant le multiplier par 0,78.
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Tableau 5-4 : Rigidité en compression des cceurs PLA en nid d’abeille en fonction de leur densité

Densité du ceeur (%) E.y, (MPa) EGibson (MPQ) Fcor (%)
4 100 + 7 125 80
6,5 157 + 3 201 79
8 174 + 12 241 72
11 263+ 7 334 81

5.5.2 Tests de cisaillement

La Figure 4-17 présente le montage expérimental et les résultats du test de cisaillement
réalisé selon la norme ASTM C273 [79]. Les essais de cisaillement sont menés sur la méme
machine de traction, équipée d’un montage conforme a la norme ASTM C273. De maniére a ce
que la rupture des échantillons soit due au cisaillement du cceur et non a la délamination des peaux,
I’épaisseur des cellules est augmentée de 0,4 mm toutes les couches imprimées jusqu’a atteindre
10 mm sous les peaux. Les éprouvettes (Figure 4-17 b) sont des panneaux de 31 mm d’épaisseur
80 mm de large et 200 mm de long. Le cceur mesure 21 mm. Les échantillons sont imprimés en
PLA Raise3D Premium. Le temps d’impression est d’environ 24 h par spécimen et ces derniers
pésent plus de 600 g chacun. Ainsi, par contrainte de temps et afin de limiter les codts, il a été
choisi d’imprimer seulement une géométrie de cceur : un nid d’abeille de 6,5% de densité. La
mesure du déplacement de la téte se fait via la méthode de corrélation d’images. Les images
obtenues sont analysées a 1’aide du logiciel Vic3D. La courbe de la Figure 4-17 (c) montre les
résultats obtenus pour le cisaillement du spécimen dont le cceur a une densité de 6,5%. La rigidité
en cisaillement du sandwich est déterminée en calculant la pente de la courbe pour une déformation

inférieure a 0,75%.
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Figure 5-17 : Essais de cisaillement de panneaux sandwich : (a) Montage expérimental avec
jauges tachetées pour corrélation d’image; (b) Modéle 3D de 1’échantillon avec un ceeur a
cellules nid d’abeille de densité 6,5%. Afin améliorer la résistance de I’interface coeur/peau,
I’épaisseur des cellules est augmentée de 0,4 mm a chaque couche imprimée jusqu’a atteindre 10
mm sous les peaux; (c) Courbe de la contrainte appliquée en fonction de la déformation du
specimen de densité 6,5%

Le Tableau 4-5 présente les résultats des essais. La rigidité moyenne en cisaillement G,
est calculée avec un intervalle de confiance a 95% puis comparée a la rigidité théorique du modéle
de Gibson Gg;pson (cf équation 1-1-3). Le facteur de correction E,,, est déterminé en faisant le
quotient de la rigidité expérimentale sur celle théorique. Il est de 0,63 en moyenne. Ainsi, les
propriétés mécaniques réelles, en cisaillement, d’un cceur en nid d’abeille peuvent étre approchées

par I’équation de Gibson (1-1-3) multipliée par un facteur 0,63.

Tableau 5-5 : Rigidité en cisaillement du cceur en nid d’abeille de 7% de densité

Gexp (M Pa) GGibson (MPa) Fcor (%)

34+1,6 53,8 63
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5.5.3 Simulation du modele final

Les propriétés mécaniques du panneau inférieur peuvent étre estimées a 1’aide des équations
théoriques du modele de Gibson adaptées aux panneaux imprimés a 1’aide d’un facteur de
correction. Le panneau inférieur du rover lunaire, possede une densité maximale de 13% et est
imprime en PEEK renforcé. Puisque la taille des cellules dépend directement de la distribution des
contraintes de cisaillement, lorsque le panneau est soumis a 1’effort de compression axiale maximal
du chargement quasi-statique de 1’environnement de lancement, il a été choisi de supposer que les
propriétés mécaniques de I’ensemble du panneau sont équivalentes a celles d’un panneau sandwich
en nid d’abeille de densité égale a 13%. D’apres la Section 5.5.1, le panneau inférieur du modéle

topologique avec cellules Voronoi a une rigidité en compression estimée a Ex, = 1,6 GPa et

d’apres la Section 5.5.2, une rigidité en cisaillement estimée a G, = 307 MPa. Ensuite, selon la
méme méthode qu’a la Section 4.2.2, le chargement de I’environnement de lancement est appliqué
au modele topologique avec cellules Voronoi. Le matériau constituant le cceur du panneau

sandwich est défini par Ey, et G.. En suivant les recommandations de Bitzer [31], les rigidités dans
les autres directions (E, , Ey, et Gzy,) valent 1% de Ex, et G.. La densité massique du cceur est de

195 kg/m®. Le Tableau 4-6 permet de comparer les résultats de simulation de 1’environnement de
lancement pour le modele topologique avec cellules nid d’abeille et topologique avec cellules
Voronoi. Le panneau sandwich permet d’abaisser la masse de la structure seule de 208,6 kg a
135,2 kg tout en garantissant que le rover est apte a étre lancé. En effet, le premier mode propre est
atteint a une fréquence de 67,7 Hz alors que les lanceurs imposent une valeur d’au moins 35 Hz et
le niveau de contraintes dans le rover n’excede pas la limite élastique des matériaux lors des
chargements quasi-statiques et vibratoires. La contrainte maximale dans la partie imprimée du
rover est de 29,2 MPa alors que la limite fixée par les requis des lanceurs est de 35 MPa. Ainsi, le

modeéle topologique avec cellules Voronoi est toujours Iégerement surdimensionné.

Tout de méme, I'utilisation pour la plaque inférieure d’un composite sandwich dont la
distribution de matiere dépend de la répartition des efforts a permis de diminuer la masse du rover
de 35%. Le gain de masse est conséquent, sachant que, comme il a été expliqué en Introduction,

1 kg lancé dans I’espace cotite environ 11 000 $ [2].
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Tableau 5-6 : Récapitulatif : résultats des simulations mécaniques des modeles finaux de rover

lunaire soumis a ’environnement de lancement

Modeéle topologique

Modeéle topologique

Prérequis des

avec cellules nid avec cellules
lanceurs
d’abeille Voronoi
Masse (kg) 208,6 135,2 /
1#¢fréquence propre 68,90 67,7 Minimum : 35
(Hz)
Contrainte maximale
chargement quasi- 40,1 12,7 56
statique (MPa)
Contrainte maximale ) ) . ]
Peaux : 29,5 Peaux : 74,2 Maximum peaux : 450
chargement vibratoire
Ailleurs : 29,2 Ailleurs : 29,2 Maximum ailleurs : 35

(MPa)
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CHAPITRE 6 DISCUSSION GENERALE

6.1 Conception et fabrication additive d’une structure de rover

lunaire

La fabrication additive est un regroupement de procédes de fabrication flexibles qui
permettent de réaliser des piéces aux géométries complexes. Au Chapitre 4, un nouveau prototype
allégé de rover lunaire a été concu. Ce dernier a été généré a I’aide de I’algorithme d’optimisation
topologique du logiciel d’élément fini Ansys 18.1 et en considérant le chargement quasi-statique
de I’environnement de lancement. Le design résultant affiche une premiére fréquence propre
supérieure a 35 Hz et un niveau de contrainte, lors de la phase de lancement, inférieur a 70% de la
limite élastique du PEEK renforcé de fibres courtes de carbones qui le compose. Ensuite dans le
Chapitre 5, en s’inspirant de la structure interne du chaume du bambou, la distribution du cceur du
panneau sandwich inférieur du rover a été adaptée afin de prendre en compte la répartition des
contraintes liée a 1’effort de compression axial maximal du chargement quasi-statique. La bio-
conception combinée & la fabrication additive a ainsi permis d’abaisser la masse de la structure
seule du rover de 295,9 kg pour le mod¢le préliminaire en alliage d’aluminium a 135,2 kg pour le
modele topologique avec cellules Voronoi imprimé en composites thermoplastiques. Afin de
démontrer la faisabilité de cette méthode, le modele topologique avec cellules VVoronoi de rover
lunaire a été imprimé a échelle réduite. En revanche, la fabrication d’un rover lunaire a échelle
réelle, bien que réalisable, semble étre trés complexe. En effet, bien que théoriquement possible, la
technologie d’imprimante actuellement utilisée ne permet pas d’envisager la production de pieces
aussi volumineuses. Par exemple, la fabrication des composites sandwich de la Section 4.4 a
nécessité plus de 24 h d’impression. Ces derniers mesurent 170 X 170 X 25 mm. Ainsi, la
fabrication selon les mémes parameétres et a ’aide de la méme machine du panneau réel nécessite,
théoriquement, pas moins de 1000 h d’extrusion. Le temps élevé de fabrication est principalement
imputable au principe de fonctionnement de la machine utilisée. En effet, seule une téte
d’impression extrude de la maticre, qu’elle dépose a 1’aide d’une buse de diameétre 0,4 mm. Ainsi
la quantité de matiére déposée par unité de temps est faible. Il est possible d’augmenter la taille de
la buse mais la qualité d’impression est alors impactée négativement car la taille des couches

augmente.
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L’optimisation de la structure du rover sous I’aspect mécanique ne consideére pas I’ensemble
des requis mentionnés au Chapitre 2. Méme si le thermoplastique PEEK utilisé a déja fait ses
preuves dans le domaine spatial (Canadarm 2 qui fonctionne sur une plage de température allant
de -150 °C a +120 °C [80]), il est tout de méme nécessaire de réaliser une analyse thermique du
rover lors de la nuit lunaire. En effet, les équipements électriques telles que les batteries doivent
pouvoir fonctionner 14 jours a une température extérieure de -150°C sur la Lune. Cette analyse va
certainement mener a 1’ajout de composantes chauffantes et donc ajouter de la masse. Un autre
requis majeur de la structure n’est pas atteint : ’imperméabilité a la poussiere lunaire. Cette
derniére est hautement abrasive et peu mener a la ruine prématurée des équipements électroniques
si elle pénetre la structure. Or, cette dernieére présente de nombreuses ouvertures qu’il faut
impérativement sceller a 1’aide d’un film protecteur par exemple. Ces éléments sont a considérer

dans le calcul de la masse et dans les simulations numériques de I’environnement de lancement.

Enfin, les simulations numériques de I’environnement de lancement ont été effectuées en
considérant que le matériau imprimé, qui compose le rover lunaire, est assimilable & un solide
homogéne quasi-isotrope. Or, de nombreux travaux montrent que la fabrication additive génére des
piéces anisotropes [81]. Ceci est d’autant plus vrai dans le cas de thermoplastiques renforcés car
les fibres courtes s’orientent selon la direction d’impression a cause du cisaillement dans la téte
d’extrusion. Pour affiner 1’étude, la théorie des laminés pourrait étre utilisée. En effet, le rover
lunaire serrait alors modélisé par la superposition des différentes couches imprimées. Cependant,
la théorie des laminée est plus lourde a mettre en ceuvre notamment en termes de puissance de

calcul nécessaire.

La conception préliminaire qui a été faite au Chapitre 4 sert de base et a pour vocation d’étre

améliorée afin de répondre a I’ensemble des exigences du cahier des charges.

6.2 Fabrication additive de panneaux sandwich en composites

Des panneaux sandwich ont été congus, imprimés, optimises et testés lors de cette étude. Les
exemples d’impression 3D de structure sandwich présents dans la littérature concernent, pour la
plupart, des structures dont la densité du ceeur est d’environ 20%. Cette valeur représente le ratio

entre la quantité de matiére et la quantité de vide du ceeur. Dans le cas présenté au Chapitre 5, la
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densité cellulaire est de 7%. Cette valeur est plus proche des structures sandwich couramment
utilisées dans I’industrie aérospatiale dont la densité du cceur oscille entre 0,5% et 8% [82].

Les essais mécaniques ont permis de montrer que 1’optimisation de la distribution de matiére
mis en place au Chapitre 5 a augmenté significativement les propriétés mécaniques en flexion d’un
panneau sandwich soumis a un effort concentré. En effet, le panneau Voronoi qui présente un cceur
a densité variable est, a masse équivalente, 47% plus rigide en flexion qu’un panneau a nid d’abeille
a cellules constantes. La Figure 6-1 permet de mettre en évidence la présence des deéfauts
d’impression qui sont responsables de la mauvaise répétabilité des mesures expérimentales. Un
échantillon de cceur en nid d’abeille a taille de cellules constante a été imprimé en PLA a ’aide
d’une buse de 0,4 mm de diamétre (Figure 5-1 a). L’épaisseur des parois des cellules a ensuite été
mesurée a ’aide d’un scanner GOM 3D ATOS Core 200 par lumiere structurée qui possede une
résolution de 0,08 mm [83]. Pour ce faire, des gommettes de référence sont aléatoirement collées
sur la piéce. La distance qui les sépare les unes des autres est ainsi unique ce qui permet au logiciel
de traitement, GOM Inspect 2019, de connaitre la position de la pi¢ce dans 1’espace. Ensuite, une
lumiére structurée balaye la piéce. Le logiciel analyse la lumiére réfléchie par 1’échantillon et
détermine ainsi la distance qu’elle a parcourue. La Figure 6-1 (b) présente les points mesurés de
I’échantillon de cceur. Ensuite, 6 parois appartenant a 6 cellules différentes et d’orientations
différentes sont choisies aléatoirement. La distance moyenne qui sépare les deux surfaces est
déterminée a partir de minimum 30 points par paroi. La Figure 6-1 (c) présente une représentation
de la variation de 1’épaisseur d’une paroi d’une cellule pour une largeur de paroi comprise dans
I’intervalle [2,8; 3] mm. L’épaisseur réelle des parois oscille entre 0,27 et 0,52 mm et est de
0,38 mm en moyenne. La répartition de 1’épaisseur des parois semble suivre une loi normale bruitée
centrée autour de 0,38 mm et ayant une variance de 0,069 mm. Ainsi, il peut étre supposé que
I’épaisseur des parois Soit contenue dans I’intervalle [0,309; 0,447] mm avec une probabilité de
68,2%.

Lorsque le cceur est soumis a un effort, son comportement mécanique est dicté par sa zone
la plus fragile. Ainsi, pour un chargement en compression, si 1’épaisseur du panneau est de
0,27 mm au lieu des 0,4 mm attendu, les propriétés mécaniques du ceeur sont plus faibles de 32,5%
que les propriétés mécaniques théoriques du modéle de Gibson [22]. Ces résultats expliquent
pourquoi les propriétes mécaniques en compression et en cisaillement des panneaux sandwichs

imprimés en PLA au Chapitre 5 sont respectivement inférieures de 22% et 38% a celles calculées
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théoriquement. Néanmoins, en multipliant les équations théoriques d’un facteur de correction, il

devient alors possible d’estimer les propriétés mécaniques en compression et en cisaillement de

panneaux sandwichs imprimes.
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Figure 6-1 : Mise en évidence des défauts d’impression : (a) Echantillon imprimé d’un ceeur en
nid d’abeille avec gommettes d’étalonnage pour le scanner a lumiére structuree;
(b) Reconstruction des surfaces scannées des cellules en nid d’abeille; (c) Points mesurés d’une
paroi d’une cellule en nid d’abeille pour un intervalle de largeur de paroi de [2,8; 3] mm et
interpolée par un polyndme du sixiéme degreé; (d) Répartition de 1’épaisseur mesurée des parois,

assimilable a un gaussienne centrée sur 0,38 mm et de variance 0,069 mm
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CHAPITRE7 CONCLUSION

L’objectif principal de ce mémoire est de démontrer le potentiel de la fabrication additive
pour une structure en composites thermoplastiques de rover lunaire. Pour ce faire, la conception du
rover lunaire a été séparée en deux phases. Tout d’abord, un modele préliminaire de la structure du
rover lunaire en composites a été géenérée en considérant les cas de chargements extrémes de
I’environnement de lancement. Ensuite, une conception inspirée de la structure interne du bambou
et la fabrication additive ont permis d’alléger 1’élément central du rover lunaire : le panneau

sandwich inférieur.

La distribution de matiére au sein de la structure du rover a été modifiée afin de permettre
d’atteindre les prérequis les plus contraignants de 1’environnement de lancement soit, la valeur des
premiers modes propres et la contrainte maximale subie lors des accélérations quasi-statiques. La
nouvelle distribution obtenue a permis d’abaisser la masse de la structure seule de 29,5% par
rapport au modele initial en alliage d’aluminium. Ainsi, I’étude menée dans ce document montre
que la fabrication additive met a profit les bénéfices apportés par le processus d’optimisation
topologique car les formes géométriques complexes qui en résultent sont potentiellement

imprimables.

Ensuite, la distribution de matiere du ceeur du composite sandwich, prenant en compte la
répartition des efforts lors de la phase de lancement, a été générée. La taille des cellules du ceeur a
été modifiée de maniére a répartir les cellules de petite taille 1a ou les efforts transitent et, a I’inverse
augmenter leurs dimensions dans les zones peu contraintes. La géométrie de VVoronoi obtenue
possede la méme masse que celle d’une structure en nid d’abeille, mais il a été observé
expérimentalement qu’elle possede une rigidité en flexion 47% plus élevée. De plus la plage de
d’utilisation de la structure, soit la zone ou la déformation plastique est inférieure a 0,2%, est

augmentée de 149%.

La méthode de conception utilisée dans ce document n’est pas restreinte au secteur spatial.
Par exemple, les domaines de 1’aéronautique, du transport ou encore de I’énergie utilisent les
structures sandwich. La fabrication additive de composites thermoplastiques permet, sous réserve
d’une modification géométrique, de concevoir des piéces structurales plus légeéres, mais tout aussi
performantes d’un point de vue mécanique. Ce gain de masse pourrait alors permettre d’abaisser

les colts de production.
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En conclusion, les résultats de ce mémoire contribuent & la meilleure compréhension de la
fabrication additive de composites thermoplastiques et notamment de son potentiel pour les

applications spatiales. Néanmoins, certains points pourront étre développés et étudiés dans le futur :

e La modélisation qui a permis de concevoir le nouveau modele de rover lunaire en composites
thermoplastiques doit étre retravaillée. En effet, afin de valider cette conception préliminaire,
il est nécessaire d’affiner le modéle mathématique des composites thermoplastiques imprimés
pour prendre en compte les effets du processus d’impression. Une batterie de tests
expérimentaux pourra permettre de mieux comprendre I’impact des conditions d’impression

ou encore des constituants du composite thermoplastique sur les performances mécaniques.

e Le projet présenté dans ce mémoire se concentre sur 1’optimisation de la densité cellulaire 2D
des composites sandwich. Or, méme si la cellule en nid d’abeille est la meilleure en ce qui
concerne 1’occupation d’un espace 2D donné pour une quantité de matiere la plus faible
possible [74], ce n’est plus le cas en 3D. En se basant sur les travaux de Brackett et al. [48] ou
encore de Cheng et al. [84], il est possible de construire une structure de forme quelconque dont
le coeur est cellulaire. Par exemple, il est possible de générer une structure dont I’intérieur est
rempli a ’aide d’un motif treillis. Pour ce faire, a ’aide d’une méthode similaire a celle
employée dans ce mémoire, il est envisageable de générer une distribution de points dans
I’espace a partir des résultats d’une optimisation topologique. En effet, une optimisation
topologique génere une carte de densité des éléments finis du modele. Ainsi, lorsque la densité
tend vers 0, I’élément considéré peut-étre supprimé. A ’inverse, plus la densité est proche de
1 et plus I’élément joue un réle important vis-a-vis du chargement étudié et doit étre représenté
par au moins un point. Ensuite, ces derniers pourront servir de support a la construction de la
piéce géométrique a 1’aide, par exemple, de cellules de Voronoi 3D. Par ce biais, I’ame des
panneaux sandwich mais plus encore, la structure interne du corps du rover peut étre optimisée

afin de réduire d’avantage la masse de 1I’ensemble.

e Finalement, I’é¢tude de I’adhérence entre les peaux et le cceur n’a pas été menée. Pourtant
1’adhésif est souvent un élément central dans la conception de composites sandwich. A terme,
les peaux laminées seront soudées au coeur imprimé. La caractérisation de la jonction entre les

deux éléments est primordiale afin d’assurer 1’intégrité de la structure lors de son cycle de vie.
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ANNEXE A : ABAQUES DE CALCUL DES COEFFICIENTS
ADIMENSIONNELS DE PLAQUES SIMPLEMENT SUPPORTEES

Prenons une plaque carrée simplement supportée sur les quatre cotés. La Figure A-1 [30]
permet de déterminer la valeur de K, tandis que K5 s’obtient a 1’aide de la Figure A-2. La lecture
des coefficients K, et K5 se fait donc en considérant que le ratio de I’axe des abscisses est égal a 1.
La cellule en nid d’abeille étudiée est isotrope, c’est-a-dire que la rigidité est la méme dans les deux
directions du plan de la cellule. Par conséquent, le ratio R, égal au quotient des rigidités en flexion
Gy et G, est égal a 1. Ainsi la lecture de la valeur des coefficients se fait a 1’aide de la courbe mise

en évidence par une fleche.
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Figure A-1 : Abaque pour déterminer le coefficient K, permettant de déterminer la contrainte o

dans les peaux [30]
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ANNEXE B : REQUIS FONCTIONNELS DES LANCEURS

Tableau B-1: Accélérations quasi-statiques Ariane 6 [14] exprimeées en g selon les axes de la

fusée et en fonction des phases de vol

Acceleration (qg) Longitudinal

Static Dynamic
Critical flight events

Lift-Off

Lateral

Static + Dynamic

Aerodynamic phase

Pressure oscillations

ESR jettisoning

LLPM

ULPM

LLPM = Flight between ESR separation and LLPM separation

ULPM = Flight between VINCI ignition and Payload separation

The minus sign with longitudinal axis values indicates compression.

Lateral floads may act in any direction simultaneously with longitudinal loads.
The Quasi-Static Loads (QSL) apply on payload CoG.

The gravity load is included.

===F9 Design Load Factors ====F9 Design Load Factors, Payloads < 4,000 |b

10
2,85

(9]

2,4

3,4

F =9

o

Axial Acceleration (g)
[R=]

-4 -3 -2 -1 0 1 2
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Figure B-1 : Accélérations quasi-statiques Falcon Heavy [15] exprimées en g selon les axes de la

fusée
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Tableau B-2 : Amplitudes des vibrations sinusoidales Ariane 6 [14] exprimée en g en fonction de

la fréquence d’application et des axes de la fusée

Frequency band Sine amplitude
(Hz) (9)

Direction

Longitudinal

Lateral

Applicable|for Q=20

09 -
08 -
07 +
_ 06+
=
Eos
2 1 ¢
g Frequency (Hz) | Acceleration (g)
0.4 = 1 -
| 20 08
| |35 08
03 1 I I I I35 I 06 |
[ t {75 06 |
| l'8s 09
02 1 I I I 100 I 09|
0.1 I I [ 1 1 i 1
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Frequency (Hz)

Figure B-2: Amplitudes des vibrations sinusoidales longitudinales de Falcon 9 [15] exprimées en

g en fonction de la fréquence d’application et des axes de la fusée
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Figure B-3 : Amplitudes des vibrations sinusoidales radiales de Falcon 9 [15] exprimées en g en

fonction de la fréquence d’application et des axes de la fusée
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Figure B-4 : PSD de Falcon Heavy [15] exprimée en g2/Hz en fonction de la fréquence

d’application de la vibration aléatoire
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Tableau B-3 : Spectre de chocs Falcon Heavy [15] exprimé en g en fonction de la fréquence

d’application

Frequency (Hz) SRS (g)
100 30
1000 1,000
10000 1,000
10000
1000 Hz
1000 g 10000 Hz

700 g

1000 -

Shock level (g)

100 | Envelope shock spectrum  for
Clamp-Band separation

100 Hz
20g

10 T
100 1000 10000
Frequency (Hz)

Figure B-5 : Spectre de chocs Ariane 6 [14] exprimé en g en fonction de la fréquence

d’application
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ANNEXE C : ETUDE DE CONVERGENCE DU MAILLAGE
VOLUMIQUE

Le maillage de I’entiéreté du rover lunaire est premierement généré de maniere grossiére a
I’aide d’¢éléments de 0,5 mm. Il est ensuite raffiné jusqu’a ce que le résultat dynamique soit la
fréguence du premier mode propre converge. Les éléments utilisés sont des eléments volumiques :
des tétracdres a 10 nceuds (SOLID 187). La Figure C-1 illustre la convergence du maillage global,
appliqué a I’ensemble de la structure du rover lunaire. L’erreur entre la valeur du premier mode
propre simulé a une taille d’élément donnée est calculée a partir du résultat obtenu pour une taille
d’¢élément minimale (0,005 mm). L’erreur devient acceptable soit, proche de 10%, a partir d’une

taille d’¢lément de 0,1mm.
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Taille des éléments (mm)

Figure C-1 : Convergence du maillage global : erreur commise sur I’estimation de la fréquence

du premier mode propre en fonction de la taille des élements

Ensuite, la Figure C-2 présente la convergence du maillage local. Le maillage local est
appliqué autour du cylindre d’attache et au niveau des pattes de fixation des roues car d’une part la
contrainte est plus élevée dans cette zone et d’autre part les changements de section y sont brusques.

Le raffinement se traduit par une augmentation du degré de la fonction polynomiale qui défini le
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nombre de nceuds dans chaque élément. Ainsi, un raffinement de degré 1 implique que 1’élément

est défini par deux fois plus de nceuds, degré 2 de trois fois plus de nceuds et de degré 3 de quatre

fois plus de nceuds. Le raffinement permet, de maniere générale, de diminuer 1’erreur commise lors

de la simulation (Figure C-2 a). La diminution trop brutale de la taille des éléments peut entrainer

I’apparition de zones ou il y a un changement brusque de la taille des éléments. Ceci se traduit par

une augmentation de I’erreur (Figure C-2 b). Pour avoir une erreur de mesure inférieure a 5%, la

taille globale des éléments est fixée a 0,08 mm et le degré de raffinement a 1. Ce couple de

parametres permet de limiter le nombre d’éléments et ainsi de diminuer le temps de calcul.

a)

Degré 0 =
Degré 2
Degré 3

Degré 1

0,6 0,4 0,2 0
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T
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Figure C-2 : Convergence du maillage local : (a) Evolution de I’erreur en fonction du degré de

raffinement pour une taille d’¢élément global allant de 0,5mm a 0,005 mm; (b) Grossissement

pour une erreur inférieure a 10%

mode propre (%)
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ANNEXE D : ANALYSE DE L’EPAISSEUR MAXIMALE DU MUR D’UNE
CELLULE

Le flambement en compression des parois d’une cellule est simulé a 1’aide du logiciel
d’éléments finis Ansys 18.1. Les parois d’une cellule sont assimilées a des plaques encastrées aux
deux extrémités, maillées a 1’aide d’éléments volumiques (des tétraédres a 10 nceuds, SOLID 187)
de 0,2 mm. Il a été choisi d’avoir recours a des encastrements afin de prendre en compte le moment
de flexion induit aux extrémités des parois. En effet, méme si le cas d’une plaque simplement
supporté est plus conservateur du point de vue de la charge critique de flambement en compression,
les extrémités sont libres. Ainsi, la paroi est libre de fléchir et les cotés ne reprennent pas de
moment. Or, dans le cas présenté ici, I’augmentation de I’épaisseur des parois est maximale au
niveau des extrémités. Dans la réalité, les peaux viennent rigidifier I’ensemble et empéchent
partiellement la flexion. Par conséquent, méme si le cas encastré-encastré n’est pas fidéle a la

réalité, il permet d’avoir une meilleure représentation.

La Figure D-1 présente I’impact de I’épaisseur de la paroi d’une cellule sur le comportement
de cette derniére face au flambement. L’épaisseur selon y de la paroi d’une cellule varie de maniere
sinusoidale (Figure D-1 a) en fonction de la hauteur selon z. L’épaisseur minimale de la paroi est
située au centre. Elle est fixée a 0,4 mm. Ensuite, I’épaisseur augmente graduellement jusqu’a
atteindre la valeur maximale aux extrémités. Le graphique de la Figure D-1 (b) présente le rapport
entre la charge critique de flambement a appliquer pour faire flamber en compression la cellule et
la masse de la paroi. Sous les hypothéses d’encastrement, plus 1’épaisseur sous les peaux est élevée
et plus la charge de flambement en compression est élevée. Afin de conserver une structure
cellulaire peu dense, il a été choisi de multiplier par deux la charge de flambement par unité de
masse des parois, comparativement a la cellule d’épaisseur constante de 0,4 mm. Par conséquent,

la taille maximale de cellule est de 0,8 mm.
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Figure D-1 : Epaisseur maximale de I’épaisseur d’une paroi d’une cellule : (a) Modéle 3D d’une
paroi d’une cellule avec variation sinusoidale de 1’épaisseur; (b) Evolution du rapport entre la

charge critique de flambement en compression d’une paroi et sa masse
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ANNEXE E : VARIATION DU FLUX DE MATIERE DEPOSEE PAR LES
BUSES D’IMPRESSION

La gestion des paramétres d’impression et des chemins parcourus par les buses
d’impression est réalisée a 1’aide du logiciel Simplify3D. Ce dernier génére pour un modele 3D
d’entrée le fichier Geode qui contient les instructions d’impression qui seront directement lues et
interprétées par la machine Raise3D Pro2. Il est alors possible de modifier manuellement le
processus de fabrication en venant modifier manuellement le fichier Gcode [85]. Par exemple, le
Gcode correspondant a la fabrication d’un carré de dimensions 30 X 30 mm, d’épaisseur 0,25 mm

et avec une vitesse de déplacement des buses de 60 mm/s soit (2400 mm/min) est donné ci-

dessous : #
; layer 1 Z =0.25
Gl
G1 X30.000 Y0.000 # position 1
G1 X30.000 Y30.000 # position 2
G1 X0.000 Y30.000 # position 3
G1 X0.000 Y0.000 # position 4

La buse d’impression se déplace selon une vitesse fixe F, définie a la seconde ligne et sa position
de départ est considérée étre en (0,0). Elle se déplace ensuite de maniere linéaire vers les positions
(30,0), (30,30), (0,30) et enfin (0,0) pour former le carré. Lors de son déplacement, les buses vont
extruder une quantité de matiére donnée par la notation E. Cette valeur correspond a la longueur
de filament qui est dépose lors du déplacement au points de coordonnées (X,Y) et s’exprime en
mm de filament déposé par mm parcouru par la buse. Le PLA utilis¢é dans 1’impression des
panneaux sandwichs est un PLA Raise3D Premium dont le diametre nominal est de 1,75 mm. Avec
les parameétres d’impressions utilisés, Simplify3D calcule qu’il faut déposer une quantité¢ de 0,
03725 mm de filament par mm parcouru pour une buse de 0,4 mm. Ainsi, lorsque la buse se déplace
de la position 1 a la position 2, elle dépose 1,11750 (soit E2.2350 — E1.11750) mm de matiére.

Ainsi, il est possible de venir modifier la quantité de matiere déposée par les buses en venant
modifier les valeurs de E. Par exemple, si pour la premiere position E = 0.8940, alors ce c6té du

carré est 20% moins épais (soit t = 0,32 mm au lieu de 0,4 mm). Par conséquent, il est possible de
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venir adapter la taille des cellules de VVoronoi imprimées en fonction de la position de ces derniéres.
La Figure E-1présente la modification effectuée. Tout d’abord, le champ de contrainte en
cisaillement de la plaque de la Section 5.3 est superposé a la géométrie 2D du panneau Voronoi
(Figure E-1 a). Lorsque les cellules se situent au niveau d’une zone fortement contrainte, il est
pertinent de conserver une épaisseur de parois de cellules égale & 0,4 mm. En revanche, lorsque la
zone considérée est faiblement contrainte, il est possible de diminuer la taille de ces cellules. Il a
été observé expérimentalement que la taille minimale des filaments qu’il est possible d’extruder
avec une buse de 0,4 mm est de 0,2 mm. En dessous, la buse se bouche et bloque alors I’impression.
De plus, afin de se rapporter au chargement des tests mécaniques, les extrémités de la plaque sont
considérées comme étant des zones fortement contraintes. En effet, le panneau sandwich repose
sur un support de flexion, reproduisant les conditions d’une plaque simplement supportée, qui
génere d’importantes contraintes du fait de la reprise de la charge du poingon. Afin d’éviter un
changement brusque de section lorsque la taille des parois des cellules change, la variation de
1I’épaisseur des cellules est faite graduellement. Ainsi, il a été choisi de faire varier 1’épaisseur des
parois des cellules selon une fonction radiale (Figure E-1 b) qui varie entre 0,4 mm au maximum
et 0,2 mm au minium. La fonction f, permettant de déterminer 1’épaisseur des parois des cellules
en fonction de la distance au centre de la plaque r, peut étre approchée par une fonction
polynomiale. Un algorithme écrit en Python permet d’une part de déterminer 1’interpolation
polynomiale a I’aide des polyndomes de Lagrange. Puis, pour chaque paroi des cellules du panneau
Voronoi, la position de son centre est calculée ainsi que la nouvelle épaisseur a 1’aide de
I’interpolation polynomiale. Ensuite ce méme algorithme adapte pour chaque paroi le flux de

matiére E a extruder en venant directement modifier le fichier Gcode.
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Epaisseur des murs

a) b)

0,4mm

0,3mm

0,2mm

3 47/

Figure E-1 : Modification de I’épaisseur des parois des cellules : (a) Superposition du champ de

contraintes avec échelle de couleur allant du bleu pour des contraintes faibles au rouge pour des

contraintes intenses et de la géométrie 2D du panneau Voronoi; (b) Evolution de 1’épaisseur des
parois des cellules a 1’aide d’une fonction radiale qui oscille entre 0,2 mm et 0,4 mm



