FR 3 134 565 - B1

REPUBLIQUE FRANGAISE (1) N° de publication : 3 134 565

INSTITUT NATIONAL

(a n’utiliser que pour les
commandes de reproduction)

DE LA PROPRIETE INDUSTRIELLE @ N° d’enregistrement national : 22 03477

COURBEVOIE

@ IntCl : B64G 1/00 (2022.01), B64 G 1/62, B64G 1/40

@) BREVET D'INVENTION B1

Procéde de séléction de cas de charges par reduction de dimensionnalité pour le dimension-
nement d'un systeme lanceur spatial réutilisable.

@ Date de dépét : 14.04.22.

Priorité :

Date de mise a la disposition du public
de la demande : 20.10.23 Bulletin 23/42.

Date de la mise a disposition du public du
brevet d'invention : 16.08.24 Bulletin 24/33.

Liste des documents cités dans le rapport de
recherche :

Se reporter a la fin du présent fascicule

Références a d’autres documents nationaux
apparentés :

O Demande(s) d’extension :

@ Demandeur(s) : Centre National d'Etudes Spatiales
Etablissement public — FR.

@ Inventeur(s) : GARCIA MARTINEZ Adrian.

@ Titulaire(s) : Centre National d'Etudes Spatiales
Etablissement public.

Mandataire(s) : CABINET GERMAIN ET MAUREAU.




Description

Titre de l'invention : Procédé de séléction de cas de charges par

réduction de dimensionnalité pour le dimensionnement d’un

[0001]

[0002]

[0003]

[0004]

[0005]

systeme lanceur spatial réutilisable.

La présente invention concerne le domaine du dimensionnement d’un systeme
lanceur spatial, et en particulier d’un systeme lanceur spatial réutilisable.

Conventionnellement, un systéme lanceur spatial, dit lanceur spatial, ou lanceur,
comprend un ou plusieurs étages. Un étage comprend un ou plusieurs modules. Un
module comprend une structure mécanique nue, dite structure, et des équipements, ou
composants, par exemple des pieds d’atterrissage. Une structure nue comprend un
ensemble de sous-structures. Chaque sous-structure comprend une ou plusieurs zones.
Chaque zone est associ€e a une €paisseur de la zone.

Un cas de charge étant défini comme une combinaison d’efforts subis par une
structure, il est connu d’utiliser I’ensemble de tous les cas de charges possibles pour di-
mensionner un lanceur appelé a subir potentiellement ces différentes combinaisons
d’effort pendant 1’utilisation du lanceur. Le nombre de cas de charges a considérer
pour le dimensionnement d’un lanceur spatial a augmenté considérablement pour
répondre aux besoins de réutilisation desdits lanceurs ; notamment, le controle
d’attitude pour I’atterrissage des étages d’un lanceur se traduit par des efforts locaux au
niveau des aérogouvernes, qui doivent étre pris en compte pour le dimensionnement
des lanceurs réutilisables; de méme, les pieds d’atterrissages génerent des efforts
locaux au niveau de la structure a laquelle lesdits pieds sont attachés. Il est donc né-
cessaire de réduire autant que possible le nombre des cas de charges a prendre en
compte pour effectuer le dimensionnement des structures futures, notamment celles
des lanceurs spatiaux réutilisables.

L’invention a donc pour but de proposer une solution a tout ou partie de ces
problemes.

A cet effet, la présente invention concerne un procédé pour le dimensionnement d’un
lanceur spatial, le lanceur spatial comprenant au moins un module, I’au moins un
module comprenant une structure, le procédé comprenant les étapes suivantes:

- détermination d’un ensemble des cas de charge a prendre en compte pour di-
mensionner 1’au moins un module du lanceur, un cas de charge étant défini comme une
combinaison des composantes d’efforts mécaniques qui s’appliquent en méme temps a
la structure de 1’au moins un module, chaque combinaison comprenant un nombre N
de composantes d’efforts mécaniques, I’ensemble des cas de charge étant ainsi défini

dans un espace de dimension;
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- projection de I’ensemble dans un hyperplan de dimension n, n étant inférieur a N;
- détermination d’une enveloppe de la projection dans I’hyperplan, ladite enveloppe
définissant un sous-ensemble de cas de charge ;

- utilisation du sous-ensemble de cas de charge pour dimensionner I’au moins un
module.

Selon ces dispositions, on obtient un sous-ensemble comprenant un nombre de cas de
charge inférieur, voire tres inférieur, au nombre de cas de charge de I’ensemble.

Selon un mode de mise en ceuvre, I’invention comprend une ou plusieurs des caracté-
ristiques suivantes, seules ou en combinaison techniquement acceptable.

Selon un mode de mise en ceuvre, I’hyperplan est déterminé par une analyse en com-
posantes principales de I’ensemble des cas de charges.

Selon un mode de mise en ceuvre, un effort mécanique est un effort général et/ou un
effort local.

Selon un mode de mise en ceuvre, un effort local est un effort mécanique qui
s’applique a une interface de la structure, ou a une sous-structure de la structure, de
I’au moins un module du lanceur spatial avec un composant externe a la structure de
I’au moins un module, 1’effort local comprenant au moins une composante de 1’effort
local.

Selon un mode de mise en ceuvre, le composant externe comprend au moins 1’un
parmi: un ou plusieurs pieds d’atterrissage, un ou plusieurs moteurs, une ou plusieurs
aérogouvernes.

Selon un mode de mise en ceuvre, le lanceur spatial comprend au moins deux
modules du lanceur spatial, un effort général étant un effort mécanique qui s’ applique a
une section d’interface entre un module du lanceur spatial et un autre module du
lanceur spatial, ledit effort général comprenant au moins une composante de I’effort
général.

Selon un mode de mise en ceuvre, I’effort général est généré par les flux aéro-
thermiques et I’environnement vibratoire de la structure.

Selon un mode de mise en ceuvre, le dimensionnement de la structure comprenant la
détermination d’une masse du lanceur en fonction de criteres de dimensionnement.

Selon un mode de mise en ceuvre, les criteres de dimensionement comprennent des
criteres de tenue mécanique, de stabilité mécanique, et des criteres fonctionnels.

Selon un mode de mise en ceuvre la détermination d’une masse du lanceur comprend
la détermination d’une valeur minimum de la masse.

Selon un mode de mise en ceuvre, la détermination d’une masse du lanceur comprend
la détermination d’une masse de 1’au moins un module du lanceur, la détermination
d’une masse de 1’au moins un module comprenant la détermination d’une épaisseur

d’une sous structure de la structure de I’au moins un module en fonction des criteres de
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dimensionnement appliqués a la structure.

Selon un mode de mise en ceuvre, le lanceur spatial comprend une pluralité de
modules et la structure de chaque module comprend une pluralité de sous-tructure,
I’épaisseur de chaque sous-structure de la structure de chaque module de la pluralité de
modules étant déterminée de sorte qu’une somme des masses de chaque module soit
minimum.

Pour sa bonne compréhension, un mode de réalisation et/ou de mise en oeuvre de
I’invention est décrit en référence aux dessins ci-annexés représentant, a titre
d’exemple non limitatif, une forme de réalisation ou de mise en ceuvre respectivement
d’un dispositif et/ou d’un procédé€ selon I’invention. Les mémes références sur les
dessins désignent des €léments similaires ou des éléments dont les fonctions sont si-
milaires.

[Fig.1] est une représentation simplifi€ée d’un lanceur spatial constitu€ d’un certain
nombre de modules.

[Fig.2] est une représentation simplifiée d’un module d’un lanceur spatial.

[Fig.3] est une représentation simplifiée d’une interface entre un pied d’atterrissage
et la structure d’un module d’un lanceur spatial

[Fig.4] est une représentation graphique d’une évolution en fonction du temps d’une
composante d’un effort correspondant a un cas de charge.

[Fig.5] est une représentation graphique d’un ensemble des combinaisons possibles
de deux composantes, chaque combinaison étant obtenue en considérant les différentes
valeurs que chaque composante est susceptible de prendre en fonction du temps selon
un scénario particulier d’évolution.

[Fig.6] est une représentation graphique d’un ensemble des combinaisons possibles
de trois composantes dans un espace a 3 dimensions, chaque combinaison étant
obtenue en considérant les différentes valeurs que chaque composante est susceptible
de prendre en fonction du temps selon un scénario particulier d’évolution.

[Fig.7] est une représentation graphique d’une projection sur un plan, espace a deux
dimensions, des différentes combinaisons possibles de trois composantes définies dans
I’espace a 3 dimensions.

[Fig.8] est un organigramme séquentiel des étapes du procédé selon I’invention.

La [Fig.1] représente, de maniere simplifiée, un exemple de structure d’un lanceur
spatial LS. La structure comprend classiquement plusieurs modules M1, M2, M3 ;
comme cela est illustré pour le module M3 sur les figures 2 et 3, chaque module M1,
M2, M3 comprend typiquement une structure mécanique nue, ou structure ST1, ST2,
ST3, équipée ; ladite structure ST1, ST2, ST3 peut étre divisée en sous structures SST.
L’interface entre un module M1, M2, M3 et un autre module M1, M2, M3 est appelée

section d’interface IS ; un module M1, M2, M3 peut comprendre, en plus de cette
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interface, d’autres interfaces IC1, IC2, IC3 entre sa structure ST1, ST2, ST3 et des
composants externes rattachés a la structure ST1, ST2, ST3 ou a une sous-structure
SST d’une structure ST1, ST2, ST3 dudit module M1, M2, M3. Ainsi, un composant
externe au module M3 est, par exemple, un pied d’atterrissage PI1, P12, PI3 ; comme
cela est illustré sur la [Fig.3] a titre d’exemple, la sous-structure SST de la structure
ST3 du module M3 a trois interfaces IC1, IC2, IC3, comprenant respectivement par
exemple trois ferrures d’attache, avec le pied P11. Un autre exemple de composant
externe a un module M1, M2, M3 est un moteur M, ou une aérogouverne.

Au cours d’une mission du lanceur spatial LS, le lanceur est soumis a une com-
binaison d’efforts mécaniques qui s’appliquent a la structure ST1, ST2, ST3 des
différents modules M1, M2, M3 sous I’effet des flux aérothermiques et de
I’environnement vibratoire du lanceur LS. On distingue classiquement d’une part les
efforts généraux, conséquences de I’environnement aérodynamique et vibratoire du
lanceur LS, et les effort locaux.

Les efforts généraux sont conventionnellement définis par les composantes d’un
torseur d’effort, M, N, T, correspondant a un Moment de flexion M, un Effort Normal
N, et un Effort Tangentiel T, représentés a titre d’exemple sur la [Fig.2]; les efforts
généraux s’appliquent sur la section d’interface IS entre chaque module M1, M2, M3
du lanceur, comme cela est illustré sur la [Fig.2] a titre d’exemple sur une section
d’interface IS entre le module M3 et le module M2.

Les efforts locaux sont générés par les composants externes a chaque module M1,
M2, M3 ; les efforts locaux sont conventionnellement définis par les composantes qui
s’appliquent sur la sous structure SST a laquelle ils sont attachés dans chaque module
M1, M2, M3 du lanceur, aux interfaces de chaque composant externe PI1, P12, PI3, M
avec la sous-structure SST de la structure ST dudit module M1, M2, M3. Ainsi, par
exemple, les efforts locaux générés par le pied d’atterrissage P11 aux interfaces IC1,
IC2, IC3 du pied PI1 avec la sous structure du module M3, comprennent respec-
tivement les composantes EL1, EL2, EL3, qui s’appliquent a la premicre interface IC1
du pied PI1 avec la sous structure SST de la structure ST3 du module M3 du lanceur
LS, et EL4, ELS, EL6, qui s’appliquent a une deuxieme interface IC2, et EL7, ELS,
EL9, qui s’appliquent a une troisieme interface IC3.

Ainsi a chaque instant de la mission du lanceur spatial, la structure est soumise a une
combinaison d’efforts mécaniques comprenant les différentes composantes M, N, T
des efforts généraux, et les différentes composantes EL1, EL2, EL3, EL4, ELS, EL6,
EL7, ELS8, EL9 des efforts locaux, ces différentes composantes s’appliquant chacune
en une ou plusieurs sous-structures SST des structures respectives ST1, ST2, ST3 des
différents modules M1, M2, M3 du lanceur LS.

Les efforts généraux qui s’appliquent a un instant t sur le module arriere M3 du
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lanceur LS comprennent jusqu’a 6 composantes, qui sont ramenées en pratique le plus
souvent aux trois composantes M, N, T, représentées sur la [Fig.2]; Ainsi en
considérant par exemple les trois composantes M, N, T d’un effort général qui
s’applique une interface IS de la structure ST3 du module arriere M3 du lanceur LS, et
en considérant les neuf composantes EL1, EL2, EL3, EL4, ELS, EL6, EL7, ELS, EL9
des efforts locaux qui s’appliquent simultanément sur le module arriere M3 aux in-
terfaces IC1, IC2, IC3 de chaque pied P11, PI2, PI3, avec la sous-structure SST de la
structure ST3 du module arriere M3, soit pour 4 pieds 36 composantes d’efforts (3
pieds seulement sont représentés sur la [Fig.2] pour simplifier la [Fig.2]), et en
considérant une composante pour un effort local de poussée moteur qui s’ applique a
une interface entre le moteur M et une autre sous structure du module arricre M3 du
lanceur LS, la combinaison des efforts mécaniques, i.e. le cas de charge, qui s’ applique
sur le module arriere M3 a un instant t d’un atterrissage du lanceur LS comprend donc
43 composantes, autrement dit 43 chargements unitaires.

Des simulations systéme d’une phase d'atterrissage sont effectuées en envisageant
tous les scénarios possibles en fonction de la dispersion des parametres de mission
(e.g. atterrissage sur deux pieds, trois ou quatre). Chaque scénario présente une ré-
partition de réactions au sol différente qui se traduit sous forme d'une variabilité im-
portante au niveau des efforts locaux d'interface aux ferrures. La combinatoire de
toutes ces sources de sollicitation mécaniques possibles conduit a un trés grand nombre
de cas de charge. Chaque composante , ou chargement simple, est susceptible de
prendre au cours du temps un ensemble de valeurs, qui sont représentées a titre
d’exemple en ordonnée sur le graphique de la [Fig.4]; sur la [Fig.5] sont représentées
dans un espace a deux dimensions les différentes combinaisons, ou cas de charges, a
deux composantes que 1’on obtient en considérant toutes les valeurs d’une premicre
composante susceptibles d’étre combinées, ou associées, a chacune des valeurs sus-
ceptibles d’€tre prises par une deuxieme composante en combinaison avec une valeur
de la premiere composante ; sur la [Fig.6] sont représentées dans un espace a trois di-
mensions les différentes combinaisons , ou cas de charges, a trois composantes que
I’on obtient de maniere similaire. Ainsi, en reprenant I’exemple considéré ci-dessus, et
en combinant les différentes valeurs que sont susceptibles de prendre les 43 com-
posantes, on peut arriver a environ 7 millions de combinaisons, ou de cas de charges
possibles.

Le dimensionnement mécanique des structures ST1, ST2, ST3 respectives de chaque
module M1, M2, M3 consiste en une minimisation de la masse desdites structures ST1,
ST2, ST3, tout en respectant les criteres de dimensionnement pertinents (i.e. criteres de
tenue, de stabilité et criteres fonctionnels). La minimisation de la masse d’une structure

correspond, par exemple, a une minimisation d’une épaisseur des différentes sous
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structures de ladite structure, pour chaque module M1, M2, M3 du lanceur LS. Les
criteres de dimensionnement sont évalués pour tous les cas de charges potentiellement
critiques pour le module M1, M2, M3 considéré, cependant, il n'est pas possible de
prendre tous les cas de charges en compte pour des raisons de cofit et de temps de si-
mulation. Il est donc nécessaire de faire une sélection d'un sous-ensemble de cas de
charges dimensionnants. L'objectif est de retirer les CDC qui n'apportent aucune, ou
peu de, plus-value car couverts par d'autres CDC plus critiques vis-a-vis des criteres de
dimensionnement. I1 est difficile d'identifier les CDC dimensionnants sans tous les
évaluer. A priori, dans des structures complexes, nous ne pouvons pas savoir quelle
combinaison de sollicitations ponctuelles entraine une marge faible vis-a-vis des
criteres de dimensionnement. Il est proposé ici une stratégie tres particuliere pour
minimiser le besoin d'évaluation de cas de charges : la réduction de dimensionnalité.

Ainsi, sur la [Fig.7], est illustré le principe de la méthode appliqué au cas d’un
ensemble de combinaisons, ou de cas de charges, a trois composantes, i.e. dans un
espace a trois dimensions. L’ensemble des combinaisons, ou cas de charges, de
I’espace a 3 dimensions est projeté sur un plan déterminé par analyse en composante
principale de I’ensemble des combinaisons ; dans ce plan, une enveloppe de
I’ensemble des points projetés forme un sous ensemble de cas de charges de dimension
réduite par rapport a I’ensemble initial des combinaisons dans I’espace a trois di-
mensions.

Par analogie, en considérant un ensemble de cas de charges comprenant plusieurs
dizaines de composantes, donc plusieurs millions de cas de charges dans un espace a
plusieurs dizaines de dimension, une analyse en composante principale de I’ensemble
des combinaisons, ou cas de charges, permet de déterminer un hyperplan de dimension
réduite par rapport a la dimension de 1’espace initial. Une projection sur ’hyperplan de
chaque cas de charge de I’ensemble initial de cas de charge, suivi d’une sélection des
points formant une enveloppe de la projection sur I’hyperplan permet de constituer un
sous-ensemble de points adapté au dimensionnement de la structure.

Ainsi, en référence a la [Fig.8], le procédé 100 selon I’invention comprend les étapes
suivantes pour le dimensionnement d’une structure d’un lanceur spatial LS:

- détermination 101 d’un ensemble des cas de charge a prendre en compte pour di-
mensionner 1’au moins un module M1, M2, M3 du lanceur LS, un cas de charge étant
défini comme une combinaison des composantes d’efforts mécaniques qui s’ appliquent
en méme temps a la structure ST1, ST2, ST3 de I’au moins un module M1, M2, M3,
chaque combinaison comprenant un nombre N de composantes d’efforts mécaniques,
I’ensemble des cas de charge €tant ainsi défini dans un espace de dimension N; un
effort mécanique est par exemple un effort général et/ou un effort local,

- projection 102 de I’ensemble dans un hyperplan de dimension n, n étant inférieur a
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N;

- détermination 103 d’une enveloppe de la projection dans ’hyperplan, ladite
enveloppe définissant un sous-ensemble de cas de charge ;

- utilisation 104 du sous-ensemble de cas de charge pour dimensionner I’au moins un
module M1, M2, M3.

Selon ces dispositions, on obtient un sous-ensemble comprenant un nombre de cas de
charge inférieur, voire tres inférieur, au nombre de cas de charge de I’ensemble.

En particulier, I’hyperplan est déterminé par une analyse en composantes principales
de I’ensemble des cas de charges.

Plus particulierement, le dimensionnement de la structure comprend la détermination
d’une masse du lanceur LS en fonction de critéres de dimensionnement ; la déter-
mination d’une masse comprend par exemple la détermination d’une valeur minimum
de la masse.

Encore plus particulierement, la détermination d’une masse du lanceur LS comprend
la détermination d’une masse du ou de chacun des modules M1, M2, M3 du lanceur
LS, la détermination d’une masse du ou de chacun des modules M1, M2, M3
comprenant la détermination d’une €paisseur d’une sous structure SST de la structure
ST1, ST2, ST3 du ou de chacun des modules M1, M2, M3 du lanceur LS..



[Revendication 1]

[Revendication 2]

[Revendication 3]

[Revendication 4]

[Revendication 5]

Revendications

Procédé (100) mis en ceuvre par ordinateur pour le dimensionnement
d’un lanceur spatial (LS), le lanceur spatial (LS) comprenant au moins
un module (M1, M2, M3), I’au moins un module (M1, M2, M3)
comprenant une structure (ST1, ST2, ST3), le procédé (100) comprenant
les étapes suivantes:

- détermination (101) d’un ensemble des cas de charge a prendre en
compte pour dimensionner I’au moins un module (M1, M2, M3) du
lanceur (LS), un cas de charge étant défini comme une combinaison des
composantes d’efforts mécaniques qui s’appliquent en méme temps a la
structure (ST1, ST2, ST3) de I’au moins un module (M1, M2, M3),
chaque combinaison comprenant un nombre N de composantes d’efforts
mécaniques, ’ensemble des cas de charge étant ainsi défini dans un
espace de dimension N;

- projection (102) de I’ensemble dans un hyperplan de dimension n, n
étant inférieur a N;

- détermination (103) d’une enveloppe de la projection dans I’hyperplan,
ladite enveloppe définissant un sous-ensemble de cas de charge ;

- utilisation (104) du sous-ensemble de cas de charge pour dimensionner
I’au moins un module (M1, M2, M3), le dimensionnement comprenant
une détermination d’une valeur minimum d’une masse du lanceur.
Procédé (100) selon la revendication précédente, I’hyperplan est
déterminé par une analyse en composantes principales de I’ensemble
des cas de charges.

Procédé (100) selon I’'une des revendications précédentes, dans lequel
un effort mécanique est un effort général et/ou un effort local.

Procédé (100) selon I’'une des revendications précédentes, dans lequel
un effort local est un effort mécanique qui s’applique a une interface
(IC1, IC2, IC3) de la structure (ST1, ST2, ST3), ou a une sous-structure
(SST) de la structure (ST1, ST2, ST3), de I’au moins un module (M1,
M2, M3) du lanceur spatial (L.S) avec un composant externe a la
structure (ST1, ST2, ST3) de I’au moins un module (M1, M2, M3),
I’effort local comprenant au moins une composante (EL1, EL2, EL3,
EL4, EL5, EL6, EL7, ELS, EL9) de I’effort local.

Procédé (100) selon I’une des revendications précédentes, le composant
externe comprend au moins I’un parmi: un ou plusieurs pieds

d’atterrissage, un ou plusieurs moteurs (M), une ou plusieurs aéro-



[Revendication 6]

[Revendication 7]

[Revendication 8]

gouvernes.

Procédé (100) selon I’'une des revendications précédentes, dans lequel le
lanceur spatial (LS) comprend au moins deux modules (M1, M2, M3)
du lanceur spatial (L.S), un effort général étant un effort mécanique qui
s’applique a une section d’interface (IS) entre un module (M1, M2, M3)
du lanceur spatial (LS) et un autre module (M1, M2, M3) du lanceur
spatial (LS), ledit effort général comprenant au moins une composante
(M, N, T) de I'effort général.

Procédé (100) selon 1’une des revendications précédentes, le dimen-
sionnement de la structure comprenant la détermination d’une masse du
lanceur (LS) en fonction de critéres de dimensionnement.

Procédé (100) selon la revendication précédente, dans lequel la déter-
mination d’une masse du lanceur (LS) comprend la détermination d’une
masse de I’au moins un module (M1, M2, M3) du lanceur (LS), la déter-
mination d’une masse de I’au moins un module (M1, M2, M3)
comprenant la détermination d’une €paisseur d’une sous structure (SST)
de la structure (ST1, ST2, ST3) de I’au moins un module (M1, M2, M3)
en fonction des criteres de dimensionnement appliqués a la structure
(ST1, ST2, ST3).
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