SIMULACION NUMERICA
DEL DESPLIEGUE DE ESTRUCTURAS ESPACIALES

Alberto Cardona {
Instituto de Desarrallo Tecnélogico para
la Industria Quimica (INTEC)
UNL-CONICET
Giiemes 3450 - Santa Fe - Argentina

RESUMEN

Se describe brevemente un método de elementos finitos especialmente
desarrollado para modelar estructuras articuladas flexibles. Este es luego usado
para simular el despliegue de grandes estructuras espaciales. Se muestran tres
casos representativos de aplicacién en ingenieria espacial.

ABSTRACT

A finite element methodology developed to model the dynamic behavior of
flexible articulated structures is briefly presented. It is then used to simulate
the deployment of large space structures. Its efficiency is demonstrated on three
application cases representative of space engineering.

t Miembro de la Carrera del Investigador del Consejo Nacional de Investigaciones
Cientificas y Técnicas de la Repiblica Argentina.
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1. INTRODUCCION

El andlisis dindmico de sistemas multicuerpos ha progresado en los dltimos
aiios debido esencialmente a las aplicaciones espaciales. Por ejemplo, sistemas
tales como vehiculos rigidos equipados con apéndices flexibles han sido analizados
con éxito por varios equipos de investigacién, y su comportamiento es ahora
bien entendido. Sin embargo, los métodos desarrollados para analizar estos
problemas no son adecuados para la simulacién de sistemas complejos compuestos
por miembros flexibles articulados o que interfieran entre si.

El concepto de elemento finito en andlisis de mecanismos se basa en la
eleccién de dos ingredientes basicos: una descripcién apropiada de rotaciones
finitas, adecuada para manipulacién algebraica, y una medida conveniente de la
deformacién elastica.

El formalismo resultante exhibe varias ventajas especificas:

e La topologia del sistema articulado estd automdticamente descrita por la
formulacién de elementos finitos. Los pares cinematicos de cualquier tipo,
incluyendo desde restricciones holonémicas hasta unilaterales con interferencia
por impacto, pueden ser modelados como elementos finitos simples.

¢ La deformacién eldstica de los miembros y juntas estd naturalmente incluida
en el modelo.

e Las técnicds de subestructuracién pueden usarse para representar miembros
flexibles de geometria complicada.

¢ Los andlisis cinematico, cinetostatico y dindmico pueden ser vistos como casos
especiales de un vnico método general de solucién.

En la parte tedrica de este trabajo, se describen brevemente algunos de los
aspectos claves del método de simulacién propuesto: descripcién de rotaciones
finitas, modelado por elementos finitos de miembros eldsticos tipo viga, una técnica
de subestructuracion y la formulacién de pares cinematicos.

Los ejemplos presentados incluyen:

1. Anélisis cinetostitico de una célula de un mastil plegable proyectado por la
NASA.

2. Modelado del despliegue de una célula de la plataforma ERA disefiada por
Aérospatiale y desplegada en la estacion espacial MIR.

3. Anélisis del despliegue de una antena solar disefiada por Aérospatiale,
modelando caracteristicas fuertemente nolineales en las juntas.




2. DESCRIPCION DE ROTACIONES FINITAS

Varias técnicas han sido propuestas para representar una rotacién finita en e
espacio, cada una de las cuales tiene sus respectivas ventajas e inconvenientes. Los
criterios principales a ser considerados para elegir un formalismo apropiado son:

* su significado fisico;
o el nimero de parimetros necesarios (3 o 4);

sus propiedades algebraicas;

el tratamiento de singularidades;
o la ley asociada de composicién de rotaciones sucesivas.

De acuerdo a estos criterios, el sistema de parametros que elegimos es el juego
de 3 pardmetros formado por las componentes Cartesianas del vector de rotacion

¥ =n¥ (1)

donde n representa el eje instantaneo de rotacién (figura 1), y ¥ es la amplitud
de rotacidn en torno a éste. :

Ly

=Y

Figura 1 : Veclor de rotacidn

La forma exponencial
~ 1= ~
R=1+‘I’+§‘I"+...=exp(\ll) 2

permite construir el operador de rotacion R en términos del vector (1), donde v
es la matriz antisjmétrica formada por las componentes de ¥ (‘i".-,- = —¢;;xVe).
Si notamos por © el incremento de rotacién material, expresado en el sistema
coordenado ligado al cuerpo en movimiento y/o sometido a deformacién, la
variacion de rotacién es expresada por la matriz

SR = R6© (3)
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¥ los incrementos materiales de rotacién estdn relacionados a los parametros de
rotacién a través de una relacién no lineal del tipo:

60 = (V)6 4

La ecuacién (4), que forma la base del formalismo adoptado, permite calcular
también las velocidades angulares en la forma

0 =T(¥V)¥ (5)

3. REPRESENTACION DE MIEMBROS ELASTICOS

La descripcién apropiada de miembros flexibles requiere en muchos casos el
uso de un formalismo de viga que incorpore adecuadamente efectos geométricos
nolineales tales como la rigidizacion geométrica. Es en consecuencia esencial
basarse en una verdadera teoria nolineal de vigas. La hipdtesis cinematica
adoptada estd resumida en la ecuacién

X =Xo + Xtg, I=23 (6)

donde xo(t) representa la posicién del eje neutro de la viga en el sistema coordenado
global. Los vectores de base t; estén ligados a la seccién normal de la viga y dan la
orientacion instantinea del triedro material R. Nétese que la deformacién de corte
es permitida implicitamente por la ecuacién (6). Las deformaciones de flexién y
de torsién son obtenidas calculando el tensor de curvaturas K en términos del
pardmetro de longitud s a lo largo del eje neutro de la viga (obsérvese la similitud
de esta expresion con la de la velocidad ahgular):

K=T®S M

Las componentes de K tienen la significacién de deformaciones de flexién y de
torsion.

Las deformaciones axial y de corte son calculadas a partir de la deformacién
de la linea de centros:

dx
r=(R752-x,) (8)
Las variaciones de estas dos expresiones son dadas respectivamente por
)
K = "T:?- +K x 60 9)

¥y por

sr=RT9SX0 | (R"dﬂ) x 6© (10)
ds ds
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Ambas expresiones son usadas para construir la expresién de trabajos virtuales

$Xine = (N-6T+ M- 6K) ds (11)
fo.L}
donde M y N son respectivamente los momentos de torsién y de flexién, y las
fuerzas axial y de corte sobre la seccién normal.

De manera similar, la contribucién a la energia cinética de la viga es

T= (m(s)xq - X0 + N - U(s)NN) ds (12)
{0.4]
donde m(s) es la la masa por unidad de longitud, y I es el tensor de inercia de
la seccién normal. A partir de {(12) resulta obvio que la contribucién principal
a la matriz de inercia del sistema, que proviene de la parte de translacién,
estd expresada en términos de coordenadas globales, dando en consecuencia una
contribucién independiente del tiempo a la masa del sistema global.

La discretizacién en elementos finitos de las ecuaciones (11,12) estd luego
basada en una interpolacién lineal de los pardmetros de desplazamiento y de
‘rotacién

xo(s) = Ni(s)x9 s

W(s) = Ny(s)¥,
donde xq 7, ¥ son los valores nodales de los pardmetros de posicién y de rotacién,
Ni(s) es la funcién lineal de interpolacién lineal correspondiente al nodo I, y la
suma es extendida a los dos nodos del elemento.

(13)

4. RESTRICCIONES CINEMATICAS

La formulacién de restricciones cinemdticas y su tratamiento numérico
apropiado es uno de los puntos clave en el anilisis dinimico de sistemas
multicuerpos.

En dindmica racional es usual distinguir en dos tipos de restricciones:
holonémicas y no-holonémicas.

Toda restriccién que puede ser expresada como una funcién implicita de los
grados de libertad generalizados del sistema, y posiblemente del tiempo, es del
tipo holonémico

$(q,t)=0 (14)

La mayorfa de las restricciones cinemsticas que describen las juntas mecanicas y
transmisiones caen en esta categoria.

Entre las restricciones no-holondmicas, se puede distinguir aun en dos
subclases:
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o Las restricciones bilaterales que implican ademas una dependencia con
respecto a las velocidades

¥(q4,q,t) =0 (15)

Llamaremos a este tipe de restricciones, restricciones de comportamiento,
puesto que mo reducen el mimero de posibles comfiguraciones del sistema
pero Unicamente restringen las maneras posibles de arribar a éstas. La
unién por rodamiento es un ejemplo tipico de restriccién no-holonémica de
comportamiento.

o Las restricciones de desigualdad son generadas por contacto mecinico

¥(q,t)20 (16)

Estas son ciertamente caracterizadas por el hecho que el niimero de grados de
libertad del sistema puede variar durante el movimiento como generalmente
ocurre en e] despliegue de estructuras espaciales.

Las restricciones holondmicas del tipo (14), las cuales son las mas frecuentes,
pueden ser incluidas en el funcional del problema usando el método del
Lagrangiano aumentado. Este consiste en expresar la estacionareidad del funcional

F(@) = F(a) - bA- & + Spl#| (an

donde F(q) es el funcional que describe el comportamiento del sistema sin
restricciones, A -es el conjunto de multiplicadores de Lagrange, k es un factor
de escala, y p un factor de penalidad. El inico rol del término de penalidad es
mejorar el condicionamiento numérico del problema.

En un contexto Newion-Raphson, los términos de restriccidn generan
contribuciones a las fuerzas internas y a la rigidez tangente del sistema

Gint = {B(pt; k’\)} S= [’ﬁg: _SB] (18)

donde B es la matriz de derivadas de las restricciones. .

Las restricciones bilaterales no-holonémicas del tipo (15) pueden ser tratadas
en una forma similar. Debido a que éstas engendran relaciones entre velocidades,
generan una funcién de pseudo-disipacion en el sistema y, en consecuencia,
contribuyen a la matriz de amortiguamiento (tangente).

La biblioteca de elementos desarrollada en el programa MECANO permite
modelar restriceiones cinematicas de varios tipos, incluyendo las articulaciones
rotoidal, prismética, helicoidal, cilindrica, esférica y plana y las juntas universal y
deslizante curvilinea.
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Figura 2 : Junte rotoidal

Por ejemplo, la junta rotoidal (figura 2) es expresada a través de las
restricciones siguientes:

Pi25=x4—%xg=0
By =4 & = (Ram)-(Rpé&s) =0 (19)
®s = p3 - & = (Rapa)- (Rp&y) =0

@, 2,3 expresa el hecho que los desplazamientos de ambos miembros son
coincidentes en el punto de contacto. En un contexto elementos finitos, estas
restricciones son manejadas de manera directa durante el proceso de ensamble.
$, y ®s expresan la ortogonalidad de los ejes ligados a los miembros en el punto
de contacto. Estas son incorporadas al sistema usando la técnica del Lagrangiano
aumentado.

5. SUBESTRUCTURADO PARA CUERPOS ARTICULADOS FLEXIBLES

Consideremos €l caso de un tnico cuerpo flexible para el cual rige la
hipétesis de desplazamientos pequefios en un sistema coordenado local. Si el
cuerpo posee una geometria complicada, ésta puede ser manejada ficilmente por
subestructurado dindmico usando la capacidad de modelado de cualquier programa
dindmico lineal de elementos finitos. El modelo reducido resultante del cuerpo
es luego integrado junto a los otros miembros y juntas en el modelo global del
mecanismo, para realizar el analisis de] sistema multicuerpos.

Las hipitesis a emplear son las siguientes. . Expresando las posiciones y
las rotaciones de un nodo cualquiera i como la superposicion del movimiento
arbitrario de un nodo de referencia 0 del cuerpo con una deformacién local pequefia

(ul #T)
{s= {7 al) )
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donde xq es la posicién del nodo de referencia del cuerpo; Ry, ¥y es la rotacién en
este dltimo; X; es la posicidn relativa del nodo ¢ con respecto al nodo 0 ; u; es el
desplazamiento del nodo 1 en el sistema coordenado local y ; es el desplazamiento
angular del nodo 1 en el sistema local. El simbolo o expresa la composicién de dos
rotaciones sucesivas.

La deformacién del cuerpo es luego restringida a la combinacién lineal de
modos asumidos de deformacién, los cuales pueden ser calculados de varias
maneras dando lugar a los distintos métodos de subestructurado dindmico. En
lo que sigue asumiremos sin pérdida de generalidad que se usan los modos de
vibracién a frontera fija, siguiendo la idea del método de modos componentes en
sistemas lineales:

(B} -{@ettaxisn, } (21)

donde ®; son las funciones de forma evaluadas en el nodo #; y es el vector de
amplitudes generalizadas.

El vector de amplitudes generalizadas es luego particionado en grados de

libertad en el borde e internos
ugp
y={ ¥s (22)
Y

La energia de deformacién del cuerpo flexible puede expresarse en la forma

1 -
Tint = ¥ Sy (23)

donde la matriz de rigidez reducida S es obtenida a través de la proyeccién de la
matriz original en la base modal escogida

S=3TSd = [SSB §(:’] (24)

La variacién de los pardmetros generalizados de desplazamiento del cuerpo flexible
Jy es calculada en términos de los pardmetros generalizados del superelemento q
usando

by = Yéq (25)
con qT = (x] WT.. xT ¥E.. ¥T). La energia de deformacién es luego
derivada con respecto a q para obtener la expresién de las fuerzas internas y de la
matriz de rigidez

Gini=TTS
o y (26)
snnp

=YTSY
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Basados en una hipdtesis de masas concentradas construimos una
aproximacién simple de las fuerzas de inercia

N
Giner = ZB.Tmiii
=]
donde 1a suma se realiza sobre los N nodos del cuerpo; la matriz B; es una funcién
de la configuracién corriente; m; representa la masa concentrada en el nodo i; X;
es la aceleracién en el nodo 1, la cual es calculada usando la hipdtesis de pequeiios
desplazamientos en el sistema local

%; = %o + Ro(f13 + A0)X: + 2RefYou; + R, i; (27

donde 1;, 4i;, velocidades y aceleraciones del nodo i en el sistema coordenado local,
son dadas por

u; = B,y

ey (28)
0; =&y

Finalmente, la matriz de masa del superelemento puede ser expresada en la forma

N
M,,, = B mB; (29)

t=]

6. EJEMPLOS DE SIMULACION

6.1 DESPLIEGUE CUASI-ESTATICO DE LA CELULA DE UN MASTIL
ESPACIAL

El sistema a considerar es una célula elemental de un mastil de seccién triangular,
disefiado como un sistema articulado flexible. Cada célula del mastil espacial
tiene tres largueros verticales y tres diagonales. Dos células consecutivas estéin
interconectadas a través de un tridngulo de largueros horizontales. En cada
vértice de este 1iltimo se halla un cuerpo rigido al cual se conectan los largueros
verticales y las diagonales de dos células adyacentes. Los largueros horizontales
estdn rigidamente unidos a los cuerpos rigidos de esquina, en tanto los largueros
verticales y las diagonales se conectan a éstos a través de juntas rotoidales. Para
permitir el plegado del conjunto. las diagonales se encuentran articuladas en su
punto medio.

El disefio del conjunto es tal que las configuraciones desplegada y replegada
se encuentran pricticamente libres de tension, mientras que las barras deben
desarrollar momentos relativamente elevados de torsion y de flexion para pasar
de una a otra configuracién estable. La configuracion desplegada es rigidizada
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ligeramente por medio de la introduccidn de una tensién inicial, generada a través
del acortamiento de las diagonales con respecto a la longitud nominal (estado sin
tensién).

La simetria del sistema fue usada para limitar el andlisis a una inica célula.
El modelo cuenta con 72 elementos finitos (51 vigas, 6 cuerpos rigidos y 15 juntas
rotoidales) para modelar componentes fisicos, y 7 restricciones adicionales para

controlar el movimiento del sistema. El modelo posee un total de 391 grados de
libertad. .

La figura 3-a muestra la configuracién de referencia (linea de trazos) y la
configuracion inicial pretensada obtenida luego del ensamble mecinico de las

barras. El proceso de despliegue es luego simulado en dos pasos a desplazamiento
controlado:

a. Para desbloquear el mecanismo, los nodos en mitad de diagonales son
desplazados hacia adentro y en direccién normal a las caras laterales (figura
3-b).

b. El plegado completo del conjunto se controla luego imponiendo el
desplazamiento vertical del tridngulo superior (figuras 3-b, 3-c, 3-d). La figura
3-e muestra la proyeccién vertical de la configuracién final. La figura 3-f
muestra un ejemplo de resultados de tensién. Se ilustran las evoluciones de
momentos de flexién y de torsién durante la maniobra

La simulacién cinetostitica fue realizada en 96 incrementos, con un promedio
de 5.8 iteraciones por incremento.

6.2 ANALISIS DINAMICO DEL DESPLIEGUE DE UNA ESTRUCTURA
ESPACIAL

El sistema a analizar es una célula de una estructura plegable espacial: la
plataforma ERA disefiada por Aérospatiale y desplegada en la estacién orbital
MIR. La célula tiene una seccién transversal triangular con tres largueros verticales
y seis diagonales. Los largueros horizontales estan articulados en su punto medio
para permitir e] plegado. Los largueros horizontales y las diagonales se encuentran
articulados a los cuerpos de esquina, mientras que los largueros verticales se
encuentran rigidamente unidos a éstos. La estructura total estd compuesta por 24
médulos como el mostrado en la figura 4, dispuestos lado contra lado formando
un hexégono (figura 5).

La motorizacién para el despliegue estd provista por la energia elastica
almacenada en resortes de torsién ubicados en las articulaciones del medio de
los largueros horizontales. Estos liberan energia a través de una ley no-lineal
momento/dngulo, v poseen un dispositivo de bloqueo al final de trayectoria.




Figura 3 : Andlisis cinetostitico de un mdstil plegable.
(a) configuraciones inicial y de referencia;
(b), (¢) v (d) configuraciones de desblogqueo, intermedia y final;
(e) vista superior de la configurucion final;
(f) momentos de flezién y de torsién en los largueros verticales.

Un primer andlisis fue realizado suponiendo que la estructura esti ubicada
en un ambiente sin gravedad. Posteriormente se realizé un segundo analisis
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'rt

Figura { : Célula de la estructura plegable ERA.

QKX

Figura § : Vista globa! esquemdtica de la estructura ERA.

considerando un ligero defecto de gravedad en la direccién vertical (0.01g).

La figura 6 muestra seis configuraciones sucesivas calculadas para la situacién
sin gravedad, hasta el despliegue completo y bloqueo del sistema a ¢ = 1.2s.

La figura 7 muestra la evolucién en el tiempo del angulo de rotacién en una de
las seis articulaciones motoras del sistema. El instante de bloqueo esta claramente
manifiesto en el diagrama.

Este modelo simplificado posee 612 grados de libertad y un ancho de banda
medio de 79; se hicieron 74 pasos de tiempo para integrar en el tiempo las
ecuaciones de movimiento. El consumo de tiempo de CPU fue de 2 horas 20
minutos en una estacién de trabajo APOLLO DN-4000. Se realizaron algunas
experiencias en IBM 3090; el consumo de CPU para el mismo célculo fue de 2.5
minutos sin vectorizacién. Experiencias hechas con una vectorizacion parcial del
programa evidenciaron un factor 2 de mejoria en el tiempo de CPU.

Se prevé realizar el cilculo del sistema completo. La malla final tendrd un
orden de 8000 grados de libertad, con un ancho de banda medio de 240. El
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Figura 6 : Configuraciones sucesivas desde 0. a 1.2 5.
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Figura 7 : Evolucién temporal del dngulo en una junia rotoidal

costo computacional estimado para integrar en el tiempo la respuesta del sistema
completo es 150 veces mayor al de una sola célula.

Remarcamos que el esfuerzo computacional estd influenciado principalmente
por la estrategia adoptada para resolver los impactos en las uniones, puesto
que el valor del paso de tiempo se halla restringido por la convergencia en
estos instantes. La estrategia usada para resolver los impactos estd basada en
hipdtesis de conservacién del momento. Esta aproximacién provee una buena
eficiencia computacional puesto que se calculan explicitamente las discontinuidades
de velocidad durante el impacto.

6.3 ANALISIS DINAMICO DEL DESPLIEGUE TRIDIMENSIONAL DE UNA
ANTENA SOLAR '

La antens en comsideracién estéd realizada con cinco paneles similares
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articulados entre si como se muestra en la figura 8. En el modelo numérico (figura
9), cada panel rectangular estd representado por un rombo uniendo los puntos
medios de cada lado. La energia para el despliegue estd provista por resortes
nolineales actuando en paralelo con cada articulacién, los cuales entregan una ley
momento/éngulo como la representada en la figura 10.

b CORFISURATION INITIALL PARTICLLENEN! BEPLICE

CONFIGURATION FHIALE DEPLOTIE

ix
Figura 9 : Modelo pare simulacién de la aniena solar.

Esta curva exhibe histéresis en la vecindad del 4ngulo de bloqueo. El primer
pico corresponde al valor del momento de bloqueo, mientras que el segundo
pico estd generado por el efecto de histéresis que ocurre durante la fase de
bloqueo/desbloqueo.

Las propiedades de rigidez efectiva de los paneles fueron tenidas en cuenta
mediante la técnica de subestructurado descrita en la seccién 5. Cada panel de
Ia estructura real es una placa rigidizada de material compuesto (sandwich). Fue
modelado en consecuencia como una céscara plana sandwich con propiedades de
rigidez ortotrépicas y refuerzos locales. La figura 11 ilustra la malla de elementos
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Figura 10 : Ley torque/dngulo en las junias.

finitos , mostrando la descomposicién de la estructura en 4 zonas con propiedades
elésticas diferentes. Cada subestructura posee 584 grados de libertad y es luego
reducida a los cuatro nodos de conexién mas cuatro modos intemos, dando un
total de 28 grados de libertad por panel.

Figura 11 : Modelo de elementos finitos de un panel.

El modelo resultante de mecanismo usado para predecir la dindmica del
despliegue posee 230 grados de libertad, con un ancho medio de banda de 32.
La integracién temporal de la respuesta fue realizada en un intervalo de tiempo de
47s. La estructura estd al inicio parcialmente plegada (figura 12), y el despliegue
completo se produce 2 t = 47s. El cdlculo se realizé en 151 pasos de tiempo, con
un promedio de 5.1 iteraciones por paso de tiempo, dando un consumo de 6 horas
15 minutos en una estacién de trabajo APOLLO DN-4000.

La figura 13 muestra el dngulo de rotacién versus tiempo en las tres
articulaciones activas. Este crece regularmente hasta llegar al valor de bloqueo,
y luego oecila alrededor de éste. La figura 14 ilustra la evolucién del momento
correspondiente en ia articulacién 2. La junta se blogquea en t = 41s, para no
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Figura 12 : Configuraciones sucesivas de la antens durante el despliegue.

Figura 19 : Evolucién del dngulo de rotacién en las erticulaciones.
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Figura 14 : Evolucién del momento en la articulacién 2.

desbloquearse nunca en el resto de la simulacién.

El coraportamiento eldstico del panel puede ser predicho en detalle a través
de un post-procesado apropiado de cada subestructura. Por ejemplo, la figura 15
muestra los isovalores de desplazamiento y de tensién sobre la piel superior a un
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Figura 15 : Isovalores de desplazamiento vertical y de tensién en el panel central

instante dado (t = 47s).

7. CONCLUSION

Las técnicas computacionales presentadas en este trabajo se encuentran en
- una fase de desarrollo e investigacién. Los ejemplos muestran la posibilidad
real de aplicacién de éstas a problemas concretos. Diversos grupos de diseiio
aeroespacial ya han manifestado un gran interés por este tipo de técnicas de
simulacién, puesto que permiten analizar condiciones imposibles de reproducir
en ensayos y experiencias en suelo. Entendemos que una adecuada interaccién
con grupos de trabajo en tecnologia aeroespacial, permitird llegar a completar el
desarrollo de esta poderosa herramienta.
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