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RESUMEN

La ingenieria aeronautica es esencial para la industria aeroespacial, una de las ramas
destacadas son el diserio y andalisis de estructuras. En el curso Estructuras Aeroespaciales, los
estudiantes aprenden teorias y métodos para estructuras aeroespaciales. Automatizar teorias es comun
para garantizar la eficiencia de los procesos. La automatizacion usa algoritmos de programacion para
aplicar las teorias de manera eficiente, ahorrando tiempo y reduciendo errores humanos. Los
algoritmos desarrollados automatizan cadlculos de carga ultima de paneles, flexion diferencial, en ala
con multi-largueros, y, estructuras semimonocasco, generalizando algunas variables en el calculo. En
conclusion, la automatizacion de teorias analiticas estudiadas en Estructuras aeroespaciales con
algoritmos de programacion permiten aplicar teorias con precision y eficiencia en disenio y analisis de
estructuras aeroespaciales.
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INTRODUCCION

Se realizara un breve desarrollo de las teorias analiticas que fundamentaron las automatizaciones en
cuestion. El enfoque principal recaerd en la descripcion de los métodos que fueron implementados. Se
proporcionara una explicacion concisa de los algoritmos desarrollados con el proposito de generalizar
cada una de las teorias analiticas abordadas. Y un diagrama en bloque de los desarrollos propuestos.

METODOLOGIA

CARGA ULTIMA DE PANELES

Esta automatizacion aborda la compresion en paneles reforzados, considerando variaciones en cantidad
de largueros, forma, ubicacion y tamaiio de las chapas que lo integran. Se emplea un analisis geométrico,
evaluacion de pandeo local y global, ademas de pruebas ldgicas para determinar la carga maxima que la
estructura puede resistir. El calculo se centra en paneles armados (chapa reforzada con largueros) bajo
cargas de compresion.

Procedimiento para calculo Eleccion del tipo y Introduccion de Calculo de
de carga maxima de —» cantidad de —»| dimensionesy [® propiedades _’@
compresion de un panel. larguero. material. del perfil.
A

(La cantidad de
largueros es
fisicamente
logica?

Si Célculo N Verificacion N Calculo de
de ocrie. de los o Occ Y Ap. —> e

Calculo de ancho
Comparacion de 1, y colaborante por .y Calculo de la carga
e A, célculo de a,,,. ”|  Lundquist o Von maxima
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Figura 1. Diagrama en bloque solucion carga ultima
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En la Figura 1 se presentan un diagrama del desarrollo propuesto. El enfoque técnico ofrecido por este
estudio proporciona un solido método para evaluar la resistencia de paneles en compresion, con
aplicaciones valiosas en la industria aeronautica. Toda la informacion planteada se obtuvo de teorias
explicadas en la referencia [1] (capitulo 7.12 “sheet effective widths”).

El calculo tiene ciertas limitaciones: Se pueden poner la cantidad de perfiles que se desee pero estos
deben ser iguales entre si (no se pueden combinar distintos tipos de perfiles en un mismo panel), el
material de los largueros y el panel es el mismo, los largueros son predispuestos de forma que sean
equidistantes entre si, el espesor de los perfiles es constante.

FLEXION DIFERENCIAL

En esta automatizacion se resuelve el caso generalizado de una estructura sometida a flexion diferencial,
el algoritmo es capaz de obtener el centro de corte del conjunto en ambas componentes y las
reacciones sobre cada larguero generalizando la cantidad de largueros, su ubicacion, sus propiedades
geométricas, la cantidad de cargas, sus magnitudes y sus ubicaciones (para una comprension mas clara
del sistema de referencia utilizado en el esquema del problema, asi como de los pardmetros geométricos
relacionados y las variables que se deben tener en cuenta, se recomienda consultar la Figura 5 y la
referencia [4]). El programa calculara el equilibrio de cargas y las ecuaciones de compatibilidad para
resolver la estructura hiperestatica. Las propiedades inerciales geométricas de la estructura se deberan
cargar como datos de entrada para no hacer muy larga la automatizacion y no perder el foco de la misma.

El programa esta disefiado para el estudio de una estructura donde todos los centros de cortes de cada
perfil se encuentren alineados con un solo eje coordenado. Pero el mismo tiene un potencial crecimiento
para analizar casos donde todos los centros de corte se encuentren alineados sobre una recta cualquiera
y donde los centros de corte no se encuentren alineados sobre una tnica recta. En la Figura 2 se
presentan un diagrama del desarrollo propuesto y las ecuaciones de la (1) a la (22) son las féormulas
generalizadas que se usaron para una solucion agil. Toda la informacion planteada se obtuvo de teorias
explicadas en la referencia [1,2,3].

de flexion diferencial sobre (|  de largueros y de  P|propiedades mecénicas[®| de fuerzasy

Procedimiento para célculo Eleccion de cantidad Introduccion de Introduccion @
alas multi-largueros. fuerzas. y geométricas. ubicacion.

Calculo de N Solucién sistema N Solucidn sistema N Superposicion y
rigideces de flexion pura de torsion pura presentacion de resultados.

Figura 2. Diagrama en bloque solucion flexion diferencial

Generalizacion del problema
Se generaliza en funcion a n el nimero de largueros a evaluar y nrel nimero de fuerzas. Se definieron
algunas constantes de rigidez de cada perfil para hacer el desarrollo de la automatizacion mas amigable.

E; —
G; = 204%) = conv=0.3 (1)
_ 3Eily);
Ky o, LB )
K, =34 3

i L;

KR(y,x)i = Kf(y,x)l- ) (CC(XJ’) - (Cg(X,Y)i + e(x,Y)i)) (4)

Los subindices (x, y) o (y, X) indican la direccion de cada constante, y su orden es crucial. Esto significa
que al trabajar con el primer coeficiente, todo el desarrollo debe seguir esa pauta; lo mismo aplica para
el segundo coeficiente. A continuacion, se proporcionan algunas aclaraciones sobre las notaciones
utilizadas: "cc" se refiere al centro de corte del conjunto, "cg" al centro de gravedad de cada perfil, y "e"
a la distancia entre el centro de corte de cada perfil y su respectivo centro de gravedad. Para resolver
ambos estados de carga, se emplea un sistema de ecuaciones lineales.
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En Flexion pura, se tienen n reacciones y la ubicacion del centro de corte como incognitas. Se emplean
dos ecuaciones de equilibrio: la suma de momentos respecto al origen y la suma de fuerzas en la
direccidn de la carga. Adicionalmente, se requieren n-1 ecuaciones de compatibilidad de deformaciones.

x=A"1F (5
x = (R T Ry T Rf(y,x)n CCxy)) (6)
F=Q@Fyx 0 - 0 (7

La matriz A se conforma de las siguientes sub-matrices. Donde A; A A, € Ry A3 € R,

Sus coeficientes se pueden representar como A1y @2y Y 330

Ay 0 esta fila representa la LF
A=Ay ZFy x| estafilarepresentala M (8)
As 0 esta fila representa las ecuaciones de compatibilidad
a1 =1 9

2ap = (Cg(x,y)l- + e(x,y)l-) (10)
A3 (1,i:i+1) — [_Kﬂ;v,x)p,1 Kf(y.:oi] Visn-—1 (1)

Para el caso de Torsion pura se puede hacer algo analogo, en este caso se tienen 2n reacciones incognitas,
n reacciones de flexion y n reacciones de torsion. Se plantea dos ecuaciones de equilibrio de fuerzas,
estas serian sumatoria de momentos respecto del origen del sistema y sumatoria de fuerzas respecto del
eje perpendicular sobre el cual se encuentran ubicados los centros de corte, ademas, se evaluan n-1
ecuaciones de compatibilidad de giros y n-1 ecuaciones de compatibilidad de giros con deformaciones.

y=B"M (12
y=(Rt<y.x)1 Rt(y,x)l- Rt(y,x)n Mey o My - M) (13)
M=0 M 0 - 0) (14

La notacion “XM” es la suma de los momentos aplicados (M,) méas el momento que se provoca cuando
se traslada las cargas desde su zona de aplicacion (Pg,) hasta el centro de corte del conjunto.

=M = M, + ZF; X (cc — Pg,) (15)

La matriz B se conforma de las siguientes sub-matrices. Donde B; A B, € Ry B3 A By A Bg €
Rn—lxn'

B; 01 esta filarepresenta la ZF

B, Bj| esta filarepresenta la M

0 B;| esta filarepresenta las ecuaciones de compatibilidad de giro

B, Bsl esta fila representa las ecuaciones de compatibilidad de deformacion

B = (16)

A su vez B, y Bs se pueden representar como dos sub-matrices. Donde B¢ A B; € R X1,
B,=[Bs O] AN Bs=[B; 0] (17)

Los coeficientes de las sub-matrices se pueden representar como by ; ;1. b2 ; jy» D3y iy Doy jy Y b7 (s jy-

b1(1,i) =1 (18)
b = % (Cg(x,y)i + e(x,y)i) (19)
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b3(i,i:i+1) = [—Kti+1 Kti] Visn-—1 (20)
b6(i,i) =K, Visn—-1 A b6(i,j) =0 = sii#j2D
by = Fhriyy VIS —=1, A by =0 = sii#j(22)

El uso de + en la ecuacion (19) y + en la ecuacion (22) se justifica por el producto cruz que se deriva
al considerar momentos y su contribucioén. Cuando los centros de corte estan alineados con el gje x, se
utiliza el signo superior, pero si estan alineados con el eje y, se emplea el signo inferior.

ESTRUCTURAS SEMIMONOCASCO

En esta automatizacion se resuelve el caso generalizado de una estructura de cajon cerrado idealizado
segun la teoria semimonocasco, el algoritmo es capaz de obtener el centro de corte del conjunto en
ambas componentes y el estado de carga de cada una de las partes que lo conforman.

En los cordones se generaliza la cantidad, la ubicacion y el area. Por el lado de las chapas se generaliza
el espesor, la curvatura y la conexion entre los cordones. También se generaliza la cantidad de celdas
que pueda tener el cajon cerrado, la cantidad de chapas por celda y la disposicion de cada chapa, es una
limitacion del programa que las chapas que conforman la celda se carguen en sentido horario, aunque
esto no implica que sean numéricamente sucesivas. Y por ultimo se generaliza la cantidad de cargas, sus
magnitudes y sus ubicaciones (para una comprension mas clara del sistema de referencia utilizado en el
esquema del problema, asi como de los parametros geométricos relacionados y las variables que se
deben tener en cuenta, se recomienda consultar la Figura 8). El programa calculara el equilibrio de cargas
y las ecuaciones de compatibilidad para resolver la estructura hiperestatica.

El programa esta disefiado para el estudio de una estructura de cajon cerrado, es decir que todas las
chapas que conforman una celda armen un espacio cerrado. Pero el mismo tiene un potencial crecimiento
para abordar casos de estructuras semimonocasco abiertas o hasta de configuracion mixta, es decir, una
parte de la estructura multicelda y alguna parte abierta. Otra limitacion impuesta en el programa es que
toda la estructura es de un mismo material. En la Figura 3 se presentan un diagrama del desarrollo
propuesto y las ecuaciones de la (23) a la (34) son las formulas generalizadas que se usaron para una
solucion agil. Toda la informacion planteada se obtuvo de teorias explicadas en la referencia [1,2,3].

Procedimiento para calculo Eleccion de cantidad Introduccion de datos Calculo de
de estructuras > decordones,de  [® delaschapasylos [® propiedades @
semimonocasco celdas y de fuerzas. cordones geométricas
Calculo de Solucidn sistema Solucidn sistema Superposicion y
@_' los25i [P deflexionpura [ »| de torsién pura P presentacion de resultados.
a

Figura 3. Diagrama en bloque solucion semimonocasco

Generalizacion del problema
Se generaliza en funcion a n el nimero de cordones, m el niimero de celdas y nel nimero de fuerzas.

Se omite toda la parte de calculo de las propiedades geométricas y de los %, por tener un desarrollo
simple. Tampoco se explicara las cuentas de las areas barridas (Ay;) 0 areas medias (4;,;) por ser
cuentas geométricas. El enfoque principal se centra en la obtencion de los flujos ¢; y el calculo de cc.

Para resolver ambos estados de carga se puede abordar el problema con un sistema de ecuaciones
lineales. Ambos sistemas tienen n.,=n+m-1 incognitas, debido a la cantidad de chapas de la estructura.

Para el caso de Flexion pura se plantean n-/ ecuaciones de flujo y m ecuaciones de giros nulos.
firyy = CT1P (23)

(ﬂ o A ver BSno1 00 - 0 ): (24)
@ (xy) @ (xy) @ ()

A~
I
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La matriz C se conforma de las siguientes sub-matrices. Donde €; € R* ™" y €, € R™ "¢, Sus
coeficientes se pueden representar COmMo Cy; vy C2(; -

(25)

C= [Cl] esta fila representa las ecuaciones de flujo
" |C,] esta fila representa las ecuaciones de giro nulo

En los coeficientes de la matriz C; el indice i representan el cordon donde se aplica la ecuacion de flujos.
En las ecuaciones (25) y (26) se explica la condicion para que Cluj) * 0, en caso contrario ¢; ) = 0.

Cig) = 1 = sielnodoies el nodo de inicio de la chapa j (26)
Clajy = —1 = sielnodoieselnodode finde lachapaj (27)

En los coeficientes de la matriz C, los indices i representan las celdas desde 1 hasta m, y los indices j
representan las chapas desde 1 hasta n.. Si la chapa j esta involucrada en la celda i, entonces |cz (i j)| =

kj, €l signo depende si la chapa esta orientada en sentido horario (+) o antihorario (-). En caso contrario
Coijy = 0. El termino b; de la ecuacion (28) representa a la distancia recorrida por el flujo j en la chapa
J» y €l termino ¢; representa el espesor de la chapa j.

_bj
k=7 @8)
Una vez obtenidos los flujos se puede aplicar una ecuacion de momento para obtener la posicion del cc.

Para el caso de Torsion pura se plantean n-1 ecuaciones de flujo y m-1 ecuaciones de compatibilidad de
giros y 1 ecuacion de equilibrio de momentos. La forma de obtener la £M de la ecuacién (30) se hace
de la misma forma presentada en la ecuacion (15)

qe =D7IT (29)
T=@ - 0 IM)' (30

La matriz D se conforma de las siguientes sub-matrices. Donde D; € R* "k D, € R™ 1*%hr y Dy €
R™"ch, Sus coeficientes se pueden representar como d1(i iy dZ(i 0y ds W)’

D,1 esta filarepresenta las ecuaciones de flujo
D =|D,| esta filarepresenta las ecuaciones de compatibilidad de giros (31)
D31 esta fila representa la EM

Los coeficientes de la matriz D; se construyen igual que los de la matriz C;, por lo tanto D; = C;.

Los coeficientes de la matriz D, tienen una pequefia analogia con los de C,, la definicion de los indices
es la misma, pero en este caso cada coeficiente depende de si la chapa j esta presente en la celdaio la
celda i+1, ya que se estan igualando los giros de ambas celdas. Asi que primero se explicara el caso
donde la chapa j solo este en la celda i, y después como cambia el coeficiente si la chapa esta en la celda
i+1. En ambos casos hay que tener un cuidado especial en la definicion del signo. Es importante aclarar
que no hay una limitacion para definir cada celda, esta se puede definir de forma totalmente arbitraria y
del desarrollo sigue siendo valido.

Para el primer caso se cumple la misma explicacion dada en la matriz C,. Pero en este caso depende del
area media encerrada por las chapas de la celda i+1. El signo depende del sentido del flujo en la celda i.

bj
Mitq E

=44 (32)

d2; )

El segundo caso, descrito en la ecuacion (33), se suma la contribucion obtenida en la ecuacion (32) en
caso de que exista. En este escenario, la chapa j es parte de las dos celdas (tabique). En este caso el
coeficiente depende de Ay, y el signo esta relacionado con el sentido del flujo en la celda i+1.
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- bj
Doy = HAmi g+ dagjy 33)
Si la chapa j no hace parte de la celda i, ni de la celda i+1 entonces dz(i n= 0.

Por ultimo los coeficientes de la matriz D5 se puede representar como se muestra en la ecuacion (34).
La ecuacion de momento se toma desde el centro de gravedad, el signo dependera de si el Ay por el

flujo j es horario (+) o antihorario (-).
d3(1,j) =42 'A.j (34)

RESULTADOS

CARGA ULTIMA DE PANELES

A continuacidon, se muestra brevemente la interfaz realizada para automatizar el problema. Para
ejemplificar un caso concreto de la aplicacion se abordara el ejercicio resuelto en [5].

§ o = X § ou = X
Menu principal Grafico Sigma vs. Lambda Menu principal Grafico Sigma vs. Lombda

Seleccione un perfil o en funcion de A

[cho

Seleccio do d -

[Lundquist - ey i N

Datos del perfil ° N

Vectorh
Veclorv

Vector C.6

Datos del panel
Ancho

Largo

Cantidad de largueros
Espesor chapa

Datos del material
Moduilc de Young

Tensién de flue

0,041,004
046.0.04.0.45

0.25,0502%

12

6

0032

10700000

AEP Q=

Graficar sigma vs. lambda

Figura 4. Interfaz general de la aplicacion (izquierda) y grafico de g, en funcion de A (derecha)

Primero se debe elegirse el tipo de perfil con el cual se armara el panel en el primer menu desplegable
superior, se da la posibilidad de elegir entre los principales perfiles comerciales (perfil C, perfil U, pefil
W y perfil Z). Despues el método de célculo para el ancho colaborante deseado se selecciona en el
segundo menu desplegable superior, se da la posibilidad de elegir entre la teoria de Karman y la de
Lundquist. Ademas se debe cargar los datos del perfil (siguiendo la conveccion se indicada en la imagen
de la esquina superior derecha) y las dimensiones del panel (en este caso el largo de los perfiles es igual
al largo del panel), cantidad de largueros, etc.

Por tultimo, las propiedades mecanicas del material, se asume todo el panel del mismo material. Y a la
derecha se muestra los resultados parciales relacionados a los largueros (en la parte superior) y el calculo
de la carga maxima del panel armado en cuestion (en la parte inferior) teniendo en cuenta la contribucion
de todas las partes. Ademas, se muestra un grafico de la curva tension vs. esbeltez del perfil elegido,
para facilitar el disefio.

FLEXION DIFERENCIAL

A continuaciéon se muestra brevemente la interfaz realizada para automatizar el problema. Para
ejemplificar un caso concreto de la aplicacion se abordara el ejercicio resuelto en la pag. 13 de [4].
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[4] UIFigure — [m] * [4 Ul Figure - o %
Inicio | Conveccion | Perfiles ‘ Fuerzas ‘ Resultados ‘ Resultados Num ‘ Inido | Conveccion ‘ Perfiles | Fuerzas ‘
Generalizacion de Flexion diferencial ey

Usando el metodo de superposicion

Este algoritmo tiene la capacidad de resolver problemas de flexion diferencial
que involucran n perfiles, aplicando el método de superposicion.

El programa estd disefiado para abordar principalments dos tipos de
problemas. En primer lugar, verifica los estados de carga reales y, en
segundo lugar, calcula la carga limite. Para este tltimo caso, es esencial
conocer tanto las magnitudes relativas de las cargas y/o momenios como
sus ubicaciones. Los resultados obtenidos estaran directamente relacionados
con estos valores de referencia

CcC

Una de las caracteristicas inferesantes del programa es su capacidad para
determinar el centro de corte conjunto de Ia estructura en los ejesx e y considerando
103 n perfiles. En Ia solucion general, el estudio s limita a estructuras donds 1odos

los centros de corle de cada perfil estan alineados con un eje coordenado. Sin Xeg
embargo, se esta considerando una actualizacion utura para abordar el caso en el

que todos los centros de corle estén alineados sobre cualguier recta arbiiraria. y

o]

Q)

|

Lo — — — — — —

ey

W

Ademas, como parte de una propuesta de investigacion, se planea analizar
situaciones en las cuales los centros de corte no estén alineados en una linica recta

El sistema de coordenadas estd definido de Ia siguients manera: X

representa el eje horizontal y Y el eje vertical. En este contexto, Cantidad de perfiles
las direcciones positivas se encuentran hacia arriba y hacia la derecha,

¥ los momentos posilivos siguen el sentido antiherario. Cantidad de fuerzas El X
—

Es fundamental mantener la coherencia con las unidades utiizadas ( Lmpiar |

Figura 5. Introduccion de variables generalizadas — Flexion diferencial

En la Figura 6, se ingresan datos para la automatizacion, limitando a un maximo de 5 largueros y 12
fuerzas. Los momentos torsores se suman en el espacio Mt. Las casillas junto a los momentos de inercia
indican la direccion del eje de los centros de cortes de las secciones, y no pueden estar marcadas
simultaneamente las dos opciones.

[4 Ul Figure - [m] X [4 Ul Figure - [m] x
‘ Inicie ‘ Conveccion Periiles | Fuerzas ‘ Resultades Resultados Num ‘ Inicio | Conveccion | Perfiles Fuerzas Resultados Resultados Num
Jx [ necesario Fuerzas (F)

1 65e+05| 2 1.25e+06 x

1
Jy [ necesario

J

J

t
1| 3%6] 2[ 18026406

Modulo elastico

i e o[ e

Posicion del centro de gravedad (CG) Posicion de las Fuerzas (P_F)
x

x
¥y
Distancia relativa (e) del CG al CC

J L

Momenta torsor

L 4 o ]

Largo

o —

E

Figura 6. Carga de datos de cada perfil y de las fuerzas

En la Figura 7 se muestra la forma como se presentan los resultados del problema.

{4 UlFigure - [m] e {4 Ul Figure - [m] x
| imcio | Conveccion | Perfles | Fueas  Resuftados | Resultados Num | | Inicio | Conveccion | Perfies | Fuewas | Resuliados  Resutados Num
Rt

1

66%

Cargas Ryf

1 2 0.6579

Yeco

wr [

Rt
1

|

NI

Ry
1 0.05432 2 0.05432
[ Porcentajes |

M

1 006039 2 3226

I Limpiar

Figura 7. Obtencion de resultados
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A continuacion se muestra brevemente la interfaz realizada para automatizar el problema. Para
ejemplificar un caso concreto de la aplicacion se abordara el ejercicio resuelto en la pag A15.15 de [1].

| 3 uigure

Inécis Conviction Cordonds y Chapas Ceidas Futzas

Usando el metodo de superposicion

Este algoritme bene b capacidad de resohver problemas en un Cajbn Cerrads,
CONSIJeranda N cordones y m caidas, mediante ef método de SUReNDOSKcion

Existen das tipos de problemas oue pueden ser sbordados. En primer hugar
@5t I “vericacin® de 105 e5tAcos de CArga reAks. £n el 0D ASCRNANC, 58
I & Calbo o GRCUD 00 L Carga imite. Para este GRIMO GXS0. 5 lundamental
conocer ks magnitudes relativas de las CAIpa3 yio momenins, Bsi COMD sus
UBICACONEE LOE resulades SIBNIoE Srin (ROROrOGAMISE A S4104 valres 0
referencia. |0 cual es crucial para una evaluacin precisa

EI programa pamsiti SaIbmunar ol ceno e cono conjunto oa I estru
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Figura 8. Introduccion de variables generalizadas — Estructuras semimonocasco

En la Figura 9, se ingresan datos para la automatizacion sin limites en cordones, celdas o chapas. La
ventana debajo de las tablas muestra la estructura y facilita la carga de datos de las chapas de cada celda.
La numeracion de cordones, chapas y celdas es completamente arbitraria. El cordon 11 se agrego con el
objetivo de diferenciar la celda con chapa curva conformada por la chapa 12 y 13 pero el mismo tiene
un area nula de esta forma es equivalente a tener una unica chapa, se puede ver en los resultados que el

flujo de corte es constante.
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Figura 9. Carga de datos de cordones chapas y celdas

Los momentos torsores se suman en el espacio Mt de la Figura 10, en esta figura tambien se muestra la
forma como se presentan los resultados del problema. El subindice y hace referencia al estado de carga
producto de la fuerza resultante en y aplicada en el centro de corte (cc), el subindice x es analogo pero
en la direccion de x, y el subindice t son los flujos porducto de el momento torsor que se forma al llevar
las cargas al cc, la ultima columna en ambas tablas es la suma de todos los efectos.
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Figura 10. Carga de fuerzas y obtencion de resultados

CONCLUSIONES

Se logré la generalizacion y automatizacion de los casos de estudio propuestos en la metodologia. Se
proporciond un esquema conciso para cada automatizacion, con un enfoque especial en el desarrollo de
la generalizacion para estructuras semimonocasco y flexion diferencial. También se presenté de manera
resumida la interfaz disefiada para cada automatizacion y como el programa produce los resultados.
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