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RESUMEN

El trabajo presenta el analisis estructural de colapso realizado a los tanques estructurales de un
vehiculo lanzador de combustible liquido. Debido a que el tanque se encuentra constituido por diferentes
elementos estructurales como chapa cilindrica, largueros, cuadernas, se presenta el analisis de colapso de
los componentes por separado y luego el comportamiento del conjunto.

Desde el punto de vista del analisis de colapso de la chapa cilindrica se presenta un calculo
analitico y posteriormente una contrastacion de resultados con modelos de elementos finitos en los que se
analiza el comportamiento a la compresion incorporando distinto tipo de imperfecciones producto de
realizar mediciones en sobre una chapa previamente soldada con el mismo método que se empleara para
confeccionar los tanques estructurales finales.

Dentro de los métodos de medicion de las imperfecciones de la chapa se realiz6 una aproximacion
de la deformacion que genera la soldadura longitudinal por efectos térmicos, la cual se la incorpor6 a los
modelos de elementos finitos para analizar el pandeo, por otro lado se realizé un escaneo de la geometria
de un espécimen con un brazo faro el cual se proces6 con una herramienta CAD para luego incorporar a
los modelos de elementos finitos.

Finalmente se presenta una propuesta se ensayos a realizar sobre los componentes para realizar
una validacion de los resultados obtenidos con analisis realizados a la fecha.

1.- INTRODUCION

El presente trabajo detalla el analisis de
pandeo realizado a los tanques de combustible y
oxidante del vehiculo Ve-CTA desarrollado por
el Centro Tecnologico Aeroespacial el cual
consiste en un lanzador de combustible liquido de
una etapa con las siguientes caracteristicas:

o Masa total: 1589Kg
Masa seca: 454 Kg
Longitud Total: 9.82m
Empuje: 25KN
Apogeo: 142Km

Figura 1: Vista general del lanzador
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Ambos tanques seran iguales en todas sus
dimensiones a excepcion de la longitud final
debido a la diferencia de volumen de combustible
a contener y la disposicion de anillos antisloshing
que posean. Estardn construidos de chapa de
aluminio 5052 H32 de 2mm de espesor rolada y
unida mediante soldadura. A su vez se posee 6
largueros tipo Omega soldados por sus alas a esta
chapa equidistantes diametralmente. Dada las
dimensiones de los tanques y la disponibilidad
comercial de la chapa seleccionada se deberan
realizar soldaduras tanto longitudinales como
circunferenciales.

Figura 2: Vista en perspectiva de tanque
estructural.

2.- METODOLOGIA

Se presentara el analisis de colapso de los
componentes mediante  distintos  métodos,
primeramente un estudio analitico del colapso por
medio de una serie de teorias semi empiricas y
posteriormente se contrasta con los resultados
obtenidos con una serie de modelos de elementos
finitos realizados para cada caso.

En el caso del colapso de la chapa
cilindrica se realiza un estudio de la sensibilidad
de la misma a las imperfecciones encontradas en
el proceso de soldado de wuna chapa de
dimensione similares. Esto se realiza por medio
de la modificacion del mallado de la geometria
cilindrica original segin una ley que se cree
correspondiente a la deformada hallada en el
cordon de soldadura longitudinal.

A su vez se presenta otra técnica a
implementar que se encuentra en estudio, esta
consiste en el relevamiento de la estructura del
cilindro por medio del escaneo tridimensional por
medio de un Brazo Faro el posterior post
procesado de los puntos relevados con una
superficie como resultado y la incorporacion de
esta Gltima a un modelo de elementos finitos para
realizar las  simulaciones de  colapso
correspondientes.

3.- DESARROLLO

Dimensiones de los elementos estructurales

Para el calculo en cuestion se ha
seleccionado un cilindro de 560 mm de diametro
y 2 mm de espesor. Por otra parte, se han elegido
largueros del tipo omega, los cuales se
construitran con la misma chapa utilizada para
confeccionar el cilindro.

o el

Figura 3: Geometria de largueros utilizados.

Material

Como material se utilizar aluminio 5052
H32 en chapas de 2mm de espesor. Se han
realizado una serie de ensayos para determinar las
propiedades mecanicas del material en los cuales
se considerd la condicion “Virgen” (o previo a ser
soldado) y material soldado con distintos aportes
por las distintas personas que formaran parte de la
construccion del tanque, todos estos casos fueron
ensayados en la direccion longitudinal y
transversal a la direccion de laminacion de la
chapa.
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Como resultado del procesamiento de los
datos obtenidos se obtuvo 200MPa de tension de
fluencia para material sin soldar y 73 MPa para
las zonas cercanas a las soldaduras.

Carga critica de pandeo del cilindro

La carga critica se calculara primeramente
de forma analitica utilizando desarrollos tedricos
y semi empiricos de diversos actores y
posteriormente se contrastara con los resultados
obtenidos de los modelos de elementos finitos
realizados.

Andalisis teorico:

Primeramente se calcula el wvalor
puramente tedrico de pandeo del cilindro
considerando un pandeo eldstico de un cilindro
sometido a compresion.
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Figura 4: Deformada de pandeo tedrico.

El valor de tension critica arrijado por esta
teoria es 300MPa (Pitca=334KN), muy por
encima de la tension de fluencia del material
virgen (200MPa).

Analisis semi-empirico:
A continuacion se presenta el calculo de la

tension critica utilizando curvas semiempiricas de
distintos autores.
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Figura 5: Curvas factor Kc.

En base a las dimensiones propuestas para
el cilindro, se utilizan las curvas correspondientes
a las relaciones radio/espesor y radio/longitud, r /
t = 140 para este caso.

Se propuso una distancia entre cuadernas
de 1000 mm y se calculo el parametro z:

2
z= L 1—u?=1703,46
?"t [2]

Ingresando con z en la curva de 90% de
probabilidad (correspondiente al eje de abscisas),
se encontr6 que k., = 350.

Finalmente, la tension critica de pandeo
sera:

n E ty2
T (L) = 88,6 MPa
P, =311,7KN

O =17k

[3]

Analisis por teoria de NASA:

Segin el articulo Buckling Of Thin-
Walled Circular Cylinders (NASA SP-8007) se
recomienda un célculo tedrico afectado por un
coeficiente de correccion (y) que ajusta los
valores teoricos a los valores obtenidos de
ensayo.

yE t
g, = —_—
RERVATE R "

= 0.69E L (for p = 0.3)

[3]
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Finalmente, la tensioén critica de pandeo
sera:

g = 158,7 MPa
P.,. = 558,5KN

Andlisis por MEF del pandeo del cilindro

Para analizar el pandeo del cilindro
mediante un software de elementos finitos se
realizaron una serie de modelos con distintas
consideraciones, los cuales se presentan a
continuacion.

Todos los modelos consisten en la misma
geometria, un cilindro de 560mm de didmetro, 1
metro de longitud y 2mm de espesor modelado
con elementos placa.

Cada borde del cilindro se encuentra
vinculado a un elemento rigido cuyo punto de
referencia coincide con el centro de cada
circunferencia. Se restringen todos los grados de
libertad del punto de referencia inferior y todos
los grados de libertad del correspondiente al
punto de referencia superior a excepcion del
desplazamiento en la direccion Z de este ultimo
(longitudinal al cilindro), el cual, en las
simulaciones se desplazara de forma de generar la
compresion del cilindro. Los andlisis realizados
son dinamicos implicitos con el fin de poder
observar el comportamiento post pandeo del
cilindro.

t,

Figura 7: Modelo de
cilindro en elementos
placa con agregado de

franja de soldadura.

Figura 6: Modelo de
cilindro en elementos
placa.

A continuacion se presentan los distintos
modelos  realizados con las  principales
caracteristicas.

MODELO 1: Material lineal elastico.

MODELO 2: Material elasto-plastico ideal con
tension de fluencia de 200MPa.

MODELO 3: Material elasto-plastico ideal con
tension de fluencia de 200MPa + el agregado de
una franja longitudinal de 20mm de espesor cuya
tension de fluencia de valor 73MPa.

MODELO 4 A MODELO 11: Sucesivos modelos
en los que al MODELO 3 se le adiciona la
deformacion  producto de la  soldadura
longitudinal. A esta deformacion se la considera
una imperfeccion geométrica del cilindro y se
obtiene debido a lo observado luego de haber
soldado un cilindro de similares dimensiones
confeccionado para un posterior ensayo de
validacion. Esto tendra como consecuencia una
disminucién de la carga critica de colapso de la
estructura. La siguiente imagen presenta de forma
esquematica la deformacion observada en el
cordon longitudinal de soldadura y la deformada
observada en un cilindro de similares
caracteristicas.
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Figura 8: Deformacion inicial del cordon de 101
soldadura a cargar en el modelo.

Figura 10: Tensiones de Von Mises obtenidas
en el momento de colapso del MODELO 1.

MODELO 2:

La carga de colapso alcanzada en el
MODELO 2 es de 654,7KN (186 MPa).

S, Mises
SNEG, (fraction = -1.0)
(£vg: 75%)

Figura 9:Deformacion observada en un 1224
K L

cilindro soldado. ;

1

A este apartamiento del cilindro ideal se
lo model6 con un desplazamiento radial hacia el
interior con una ley parabolica entre ambos
bordes cuyo madximo apartamiento se encuentra a

Figura 11: Tensiones de Von Mises obtenidas
en el momento de colapso del MODELO 2.

la mitad de la longitud.
A continuacion se presentan los resultados Valores de cargas criticas Diferencias
obtenidos de los diferentes modelos: Peiica FEM 654,69 | KN | KN %
Peitica Semiempirica | 311,65 | KN | 343,04 | 52,39
Peritica NASA 558,49 | KN | 96,20 | 14,69
MODELO 1:

La carga de colapso alcanzada en este MODELO 3 A 11:
modelo es de 1071.7 KN (304.6 MPa), valor )
similar a la obtenida mediante el método
puramente teorico: 1055,5 KN (300MPa).

Se presentan los resultados obtenidos del cilindro
con la incorporacion de plasticidad, cordon de
soldadura con las propiedades del material
soldado y deformacion del cordon de soldadura.
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A partir del modelo 7 se observo la pérdida de la
linealidad a un valor de carga inferior a la carga
de colapso. La siguiente tala presenta los valores
obtenidos.

Perdida Linealidad | Carga de colapso

[EN] [EN]
Modelo 3 | Max Defor Sold Omm 649.6 649.6
Modelo 4 | Max Defor Sold Imm 6482 6483
Modelo 5 | Max Defor Sold 2mm 6447 644 8
Modelo 6 | Max Defor Sold 4mm 6259 6259
Modelo 7 | Max Defor Sold 5mm 498.6 5495
Modelo 8 | Max Defor Sold 6mm 409.2 5422
Modelo 9 | Max Defor Sold 7mm 3643 5552
Modelo 10 | Max Defor Sold 8mm 372.8 553.605
Modelo 11 | Max Defor Sold 10mm 4324 551,054

Proceso de carga hasta el copalso
600 —————

0 05 1 L5 2 25 3
Desplazamiento [mm]

Figura 12: Proceso de carga simulado de un

oy
cilindro.
Proceso de carga hasta el copalso
700
——Max Defor 10mm
600 | = —Max Defor 8mm i 1
——Max Defor 7mm . !
oo |~ MaxDefor 6mm el
——Max Defor 5mm y
——Max Defor 4mm -
400
= Max Defor 2mm
2 Max Defor Imm /
© 300
200 2
> il
100
0
0 05 1 15 2 25 3
Desplazamiento [mm]

Figura 13: Proceso de carga de todos los
cilindros analizados.

|

Modelo 4

|

Modelo 7

|

Modelo 3
s

Modelo 5

Modelo 8
Modelo 6

%,,

Modelo 9 Modelo 10 Modelo 11

Figura 14: Tensiones de Von Mises del cilindro
en post pandeo.

Cargas de colapso vs. apartamiento maximo inicial por
200 soldadura
600 N
NS —

500
g 400
< —
2300 — —Perdida Linealidad
o

200 | —=Carga Maxima

100

0
0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10
Deformacion méxima por soldadura [mm]

Figura 15: Carga de colapso vs deformacion
inicial de la soldadura.

Se evidencia un cambio significativo de la
carga de colapso entre 4 y 5 mm de deformacion
maxima del cordon de soldadura. A continuacion
se presenta la diferencia porcentual entre los
modelos respecto al modelo sin imperfeccion
(Omm de deformacion méaxima por soldadura) si
lo comparamos con la carga que genera la perdida
de linealidad o con la carga maxima encontrada.
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Diferencia porcentual respecto a cilindro sin
imperfeccion.
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Figura 16: Diferencia porcentual.

Observaciones:

Si bien se observa que el cilindro sigue
tomando carga luego de la pérdida de la
linealidad se considerard como carga de colapso a
esta ultima. Por lo tanto, teniendo en cuenta la
minima carga encontrada para la perdida de
linealidad de 364,3 KN se tendra como tension
critica el valor de 103,4MPa.

Por otro lado se recomienda controlar el
proceso de fabricacion minimizando este efecto
de deformacion del cordéon de soldadura. Y de
generarse inevitablemente este apartamiento sea
menor a 4mm en chapas de 1m de longitud.

Meétodo de relevamiento geométrico por escaneo
de superficie

Adicionalmente se desarrolld un método
de escaneo para el relevamiento de la superficie
de la chapa cilindrica. Esto permite relevar las
imperfecciones reales de la estructura con una
precision considerable sin necesidad de modelar
con una ley matematica dichos apartamientos de
la geometria ideal.

El  espécimen utilizado en  este
procedimiento posee distintas dimensiones a las
analizadas en este documento dada la
disponibilidad de material al momento de llevar a
cabo el trabajo, una vez afianzado el método se
utilizard para realizar el relevamiento sobre los
modelos de ingenieria de los tanques. El
espécimen consiste en un cilindro de 500 de
didametro por 500mm de longitud y 1lmm de

espesor el cual posee dos anillos en los extremos
con el fin de materializar la condicion de borde
que imposibilite el movimiento en un posterior
ensayo.

Figura 17: Especimen escaneado.

Se utilizo el Brazo Faro Edge ScanArm. Este
brazo permite el movimiento en 7 ejes y posee una
velocidad de escaneco de 42.120 puntos por
segundo con una precision de £0,035 mm.

Figura 18: Brazo Faro utilizado.

Después, se procedido a importar la
nube de puntos final y a procesarla con un
programa de CAD. Las siguientes cuatro figuras
muestran el proceso llevado a cabo: Obtencion de
nube de puntos, generaciéon de una superficie,
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eliminacion de bordes irregulares y generacion de
superficie final para el posterior mallado en un
software de elementos finitos.

Figura 19: Nube de puntos escaneada —
Superficie final procesada.
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Figura 20: Superficie recortada vs superficie
final.

Finalmente a este proceso se realizd un
analisis de desviacion de la geometria final
respecto a la nube de puntos para determinar el
error obtenido con estas operaciones utilizando
una herramienta de analisis de desviacion
proporcionada por el software CAD utilizado.

La desviacién maxima encontrada fue de
0,01 mm en la superficie de la chapa. Se observo
que las mayores diferencias se encuentran en la
zona propia al cordon de soldadura con 1,21 mm
y -0,788 mm propia de las irregularidades del
cordon de soldadura. No obstante en dicha zona
el espeso aumentado por el mismo cordon.

Figura 21: Analisis de desviacion de la
geometria.

Esta geometria fue importada al software

de elementos finitos y analizada siendo
comparada con calculos analiticos
correspondientes arrojando resultados
satisfactorios.

Analisis de pandeo de los perfiles

Los perfiles utilizados son los presentados
en la siguiente figura. Se construird con el mismo
material que el cilindro antes mencionado.

Larguero
Parametro Valor
e [mm] 36
¢ [mm] 16
h [mm] 35
t [mm] 2
Long e/ cuadrenas [mm] | 1000
E [Mpa] 70000
ofluencia [Mpa] 200
S
T
h Z
t
C Y

Figura 21: Geometria del larguero.

Primeramente se calcula la tension de
pandeo local del mismo. Para ello se utilizo el

método de secciones ilanas.

Sigma limitante
Placas SigmaCr [Mpa] | [Mpa]
Placa 1 4943 200
Placa 2 826,7 200
Placa 3 781.,4 200
Placa 4 826,7 200
Placa 5 4943 200

\ occ [Mpa] | 200 |
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Estos largueros estaran vinculados a la
chapa de recubrimiento y, a su vez esta chapa
poseera una cuaderna cada 1 metros. A
continuacion se presenta la configuracion para el
tanque de mayor capacidad el cual posee 3 metros
entre casquetes.

Figura 22: Geometria completa de tanques.

Por lo tanto se plantea un pandeo entre
cuadernas bajo la condicion de simplemente
apoyado como un calculo conservativo.

occ [Mpa] 200

Gp [Mpa] 100 glldgti.'js,&(‘fractlon =-1.0)
Const. Pandeo |1 "‘“”'%éé?%

D 83,1 e

88.178
6coz [Mpa] | 129,6 e

Pcrz [N]

36799,3 i

Figura 23: Caracteristicas estructurales de
larguero solo

Con los resultados obtenidos de la tension de
colapso de un larguero de 129,6 MPa y la
correspondiente a la chapa cilindrica de 103MPa
se calcula la porcion de la chapa que colaborara
con cada larguero resistiendo a la carga de
compresion.

-— Y

We ¢ We ' We We

Figura 24: Larquero con chapa.

El ancho colaborante de la chapa
calculado es We= 35mm por teoria de Karman.
En el tramo de chapa situado entre las alas del
perfil, dado que 2*We = 70mm es mayor que la
longitud “e” (38mm) se considera que todo el
ancho de 38mm trabaja a la misma tension.
Confeccionando un nuevo perfil de larguero
incorporando la chapa se recalculan las
propiedades mecanicas del larguero.

Area Total [mm?2] 500,15
10,91
Jz [mm"4] 141765,73

c6coz [Mpa]

Perz [N] 67372,52

A continuacion se presentan los graficos
de carga de colapso del larguero comparando la
situacion correspondiente a larguero sin ancho
colaborante y larguero con ancho colaborante.
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Comparacion Larguero con y sin chapa colaborante
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Figura 25: Carga critica vs esbeltez.

Calculo de carga ultima del cilindro reforzado

Teniendo en cuenta la carga de colapso de
la chapa cilindrica y de los largueros con la
colaboracion de la chapa se obtiene la siguiente
carga de colapso del cilindro reforzado:

P iror = 616 KN

En caso de evitar perder la linealidad de la
estructura las tensiones que generen los diversos
casos de carga deberan ser menores a 103MPa,
tension de colapso de la chapa cilindrica.

Adicionalmente se realizaron los modelos
de elementos finitos en los cuales se model6 el
tanque en su totalidad, incluyendo los cordones
de soldadura con alternados 180 grados entre
cilindros, a los cuales se le aplican las
propiedades mecanicas disminuidas y se le
incorpora lis mismos niveles de deformacion
mencionada en los apartados anteriores.

Figura 26: Modelo FEM del tanque completo.

3, Mises
SNEG, (fraction = -1.0)
{Avg: 75%)

S urnidpa= Pt
T NN ENEN

cmhREANO DY

Figura 27: Tensiones en post pandeo del
tanque.

Carga ultima de tanque estructural vs. deformacion
maxima de la soldadura

Carga ultima [KN]

0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10
Deformacion maxima de la soldadura [mm]

Figura 28: Analisisd de sencibilidad de la
estructura.

Similar a los resultados obtenidos con el
andlisis del cilindro sin refuerzos se observa una
caida significativa de la carga de colapso si la
deformacion maxima de la chapa por soldadura
supera los 4mm por lo que se recomienda presar
atencion al proceso de fabricacion con el fin de
asegurar las maximas deformaciones que el
cilindro pueda tener.

Por otro lado se determina que, para no
perder la linealidad y generar deformaciones
excesiva con el riesgo de posible colapso de la
estructura se recomienda que los estados de carga
no superen los 103MPa, tension de colapso de la
chapa cilindrica.

10
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Ensayos futuros

Se prevé implementar una serie de
ensayos de validacion de los andlisis realizados,
en primera instancia se realizaran ensayos de
carga de colapso de la chapa cilindrica sin
refuerzos, posteriormente con la incorporacion de
los largueros de refuerzo y finalmente el ensayo
de un tanque completo teniendo en cuenta todos
los elementos estructurales.

A continuacion se presentaran los
lineamientos que se llevardn a cabo en los
ensayos correspondientes a la chapa cilindrica sin
refuerzos.

Ensayo de colapso de chapa cilindrica sin
refuerzos

El ensayo consistird en la aplicacion de
una carga de compresion progresiva hasta
alcanzar el pandeo del  componente,
posteriormente se aumentara para analizar el
comportamiento al post pandeo.

La aplicacion de carga se realizard
mediante la aplicacion de un desplazamiento de
compresion por medio de una maquina Instron de
ensayos universales de 25Tn de capacidad.

Durante el ensayo se pretende relevar los
siguientes pardmetros:

. Desplazamiento de compresion: Por
medio de un transductor LVDT (Transformador
diferencial de variacion lineal).

J Carga de compresion por medio de la
celda de carga incorporada en la maquina de
ensayos.

J Deformaciones especificas longitudinales:
Por medio de seis strain gauges situados
circunferencialmente equidistantes a la mitad de
la longitud del cilindro.

. Relevamiento de la geometria post pandeo
por medio del método DIC (Digital Image
Correlation).

CONCLUSIONES

Se logr6 obtener la carga de colapso de la
estructura por medio de diferentes métodos.

Se relacionaron los analisis realizados por
medio de simulaciones numéricas con los
obtenidos mediante los desarrollos analiticos para
componentes por separado.

Mediante la implementacion de sucesivas
simulaciones, variando un parametro, como es el
apartamiento que se genera por medio de la
soldadura longitudinal de la chapa en este caso, se
logré obtener una cota de deformaciéon la cual
permitird mantener la integridad de la estructura
sin una caida significativa de la carga de colapso
con la consiguiente mejora en el aprovechamiento
de los elementos estructurales. Este valor madximo
debera ser supervisado en la fabricacion de estos
componentes. A dicho valor se lo conoce como
“Knockdown Factor” e indica cuan susceptible es
la estructura en andlisis a reducir su carga de
colapso producto de las imperfecciones.

Se logr6 obtener un método de
relevamiento de la estructura por medio del
escaneo de la misma que permitird obtener la
geometria real con un nivel de precision
extremadamente alto el cual se implementara en
la geometria final para realizar los andlisis de
elementos finitos correspondientes al lanzador.

Trabajos Futuros

Implementacion del ensayo de compresion
del cilindro del cual se ha relevado la geometria
con el fin de realizar la correlacion con los
analisis numéricos ya realizados.

Construccion de un cilindro
correspondiente a la geometria de tanque e
implementacion del relevamiento estructural por
medio del escaneo.

Analisis por FEM de la geometria
relevada  mediante escaneo y  posterior
contrastacion con los resultados obtenidos
mediante los andlisis detallados en el presente
documento.

Implementacion de ensayos sobre la
geometria final del tanque.
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