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E1 an&lisiadin8.micode sistemas multicuerpol5ha progresado en 108Ultimos
aDos debido esencialmente a 1as aplicaciones espaciales. Por ejemp1o, sistemas
tales como vehiculOingidos equipados con apendices flexibles han sido analizados
CODexito por vanos equipos de investigaci6n, y su comportamiento es ahora
bien entendido. Sin embargo, los metodos desarrollados para analizar estos
problemas no son adecuados para III. simulacion de sistemas complejoscompuestos
por miembros flexibles articu1ados 0 que interfieran entre ai.

E1 concepto de elemento finito en· an8.lisis de mecanismos Ie basil. en III.

eleccion de dos ingredientes basicos: una descripci6n apropiada de rotaciones
finitas, adecuada para manipulaci6n algebraica, y una medida conveniente de III.

deformacion elastica.

• La topologia del sistema articulado esta automaticamente descrita por III.

formulaci6n de elementos finitos. Los pares cinematicos de cualquier tipo,
incluyendodesde restricciones holon6micashasta unilaterales con interferencia
por impacto, pueden ser modelados como elementos finitos simples.

• La deformaci6n elastica de 108miembros y juntas esta naturalmente incluida
en el modelo.

• Las tecmcli.sde subestructuraci6n pueden usarse para representar miembros
flexiblesde geometna complicada.

• Los an8.lisiscinematico, cinetostatico y dinamico pueden ser vistos como casos
especiales de un linico metodo general de 5Oluci6n.

En III. parte te6rica de este trabajo, Ie describen brevemente algunos de los
aspectos claves del metodo de simulaci6n propuesto: descripci6n de rotaciones
finitas, mode1adopor elementos finitos de miembros elasticos tipo \;ga, una tecnica
de subestructuracion )' III. formulaci6n de pares cinematicos.

Los ejemplos presentados incluyen:

1. An8.lisiscinetostatico de una celula de un mastil plegable proyectado per III.

NASA.

2. Modelado del despliegue de una ce1ulade la plataforma ERA diseiiada por
Aerospatiale y desplegada en III. estaci6n espacial MIR.

3. An8.lisis del desp1iegue de una antena solar diseiiada per Aerospatiale,
modelando caracteristicas fuertemente nolineales en IRS juntas.



Varias tecnieas han sido propuesias para representar una rotaci6n finita en el
espacio, cada una de 18.1 cuales tiene IUI respectivas ventajas e inconvenientes. Los
Criteri06 principales a ser considerados para elegir un forma1isIDOapropiado son:

• el tratamiento de singularidades;

• la ley asociada de composici6n de rotaciones sucesivas.

De acuerdo a est06 criteri06, el sistema de parametr06 que elegim06 es el juego
de 3 parlimetr06 formado por las componentes Cartesianas del vector de rotaci6n

donde n representa el eje instantaneo de rotacl6n (figura 1), y 'II es la amplitud
de rotaci6n en tomo a este.

permite construir el operador de rotaci6n R en terminos del vector (l), donde i
es la matriz antisimetrica formada por !as componelltes de q, (i ij = -£tjl: 'IIt).
Si notam06 por e el incremento de rotaci6n material, expresado en el sistema
coordenado ligado al euerpo en movimiento y/0 sometido a deformaci6n, la
variaci6n de rotaci6n es expresada por la matriz



y 105 incrementos materiales de rotacion estan relacionados a 105 parametros de
rotacion a traves de una relacion no lineal del tipo:

La ecua.cion (4), que forma Ia base del formalismo adoptado, permite calcular
tambien las velocidades angulares en Ill.forma

La descripcion apropiada de miembros flexibles requiere en muchos casos el
U80 de un formalismo de viga que incorpore adecuadamente efedos geometricos
nolineales tales como Ill. rigidizacion geometrica. Es en consecuencia esencial
basllrse en una verdadera teoria nolineal de vigas. La hip6tesis cinema.tica
adoptada esta. resumida en Ill.ecuacion

donde xo(t) representa Ill.posicion del eje neutro de Ill.vigil.en el sistema coordenado
global. Los vectores de base t; estan Iigados a Ill.seccion normal de Ill.vigil.y dan Ill.
orientacion instantanea del triedro material R. N6tese que Ill.deformaci6n de corte
es permitida implicitamente por Ill.ecua.cion (6). Las deformaciones de flexion y
de torsion son obtenidas calculando el tensor de curvaturas K en terminos del
parametro de Iongitud sa 10largo del eje neutro de Ill.vigil. (observese Ia similitud
de esta expresion con Ill.de Ill.velocidad angular):

K = T('1I) d'lt
ds

Las componentes de K tienen Ill. significacion de deformaciones de flexi6n y de
torsi6n.

Las deformaciones axial y de corte son calculadas a partir de Ill.deformaci6n
de Ill.linea de centros:

dh9
hK= ~+Kxhe



bin' = { (N.6r + M.6K) d,
1[0,£1

donde M y N IOn respectivamente !os momenios de torsiOn y de flexiOn, y laB
fuerzaa a>dal y de corte 60bre la seccion normal.

T = { (m(,)xo . Xo+ 0 ·ll(,)O) d,
1[0,£1

donde me,) es la la masa por unidad de longitud, y n es el tensor de inercia de
la seccion normal. A partir de (12) resulta obvio que la contribucion principal
a la matriz de inercia del sistema, que proviene de la parte de translaci6n,
esta expresada en tenmnOl!! de coordenadas globales, dando en consec:uencia una
contribucion independiente del tiempo a la masa del sistema global.

La discretizacion en elementos finitos de las ecuaciones (11,12) esta luego
basada en una interpolacion lineal de 10l!!parametros de despla?Amiento y de

'rotacion
Xo(s) = N1(s)Xo I
'\II(s) = NI(s)'\II1

donde Xo I, '\II/ son 10l!!valores nodales de 108pa.nimetrOlS de posicion y de rotacion,
NI(s) es la funci6n lineal de interpolacion lineal correspondient.e al nodo I, y la
suma es extendida a 10l!!dos nodos del elemento.

La formulaci6n de restricciones cinematicas y su tratamiento numenco
apropiado es uno de 10l!! puntos cla~ en el an8.1isis din3mico de sistemas
multi cuerpos.

En tlinamiu f'fIcional es usual distinguir en dOl!! tipos de restrieciones:
holonomicas y no-holonomicas.

Toda restricci6n que puede ser expresada como una funci6n implicita de los
grados de libertad generalizados del sistema, y posiblemente del tiempo, es del
tipo holonomico

La mayona de las restricciones cinematicas que describen las juntas meea.mcas y
transmisiones eaen en esta categona.

Entre las restricciones no-hoJonOmicas, Ie puede distinguir aun en dos
subdases:



• Las restricciones bilaterales que impli.can ademu una dependencia con
respecto a lu velocida.des

Llamaremos a este tipe de restricciones. restricciones de comportamiento,
puesto que lllO reducen el luimero de posibles coafiguraciones del sistema
pero unicamente restringen las maneras posibles de arribar a estas. La
union por rodamiento ell un ejemplo tipico de restriccion no-holonomica de
comportamiento.

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

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

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

En un contexto Newton-Raphson. 105 terminos de restriccion generan
contribuciones a las fuerzas intemas y ala rigidez tangente del sistema

G. _ {B(P~ - k>')}
,n' - k~

Las restricciones bilaterales no-holonomicas del tipo (15) pueden ser tratadas
en una forma similar. Debido a que estas engendran relaciones entre velocidades,
generan una funcion de pseudo-disipaci6n en el sistema Y. en consecuencia,
contribuyen a la matriz de amortiguamiento (tangente).

La biblioteca de elementos desarrollada en el programa MECAN 0 permite

modelar restrieeiones cinematieas de varios tipos. ineluyendo 1as articulaciones
rotoidal, prismatica. helicoidal, cilindrica, esferica y plana y las juntas universal y
deslizante curvilinea.



Por ejemplo, la junta rotoidal (fi!'U'a 2) es expresada a trave. de !as
restricciones siguientes:

+,,2,3 = XA - Xs = 0

+. = P~ . e; = (RAP')' (Rses) = 0
+& = P; . {~ = (RAP2)' (Rs{3) = 0

+,,2,3 expresa el heebo que 105 desplazamientos de ambos miembros son
coincidentes en el punto de contacto. En un contexto elementos finitos, est••
restricciones son manejadas de manera directa durante el proceso de ensamble.
+. y +& expresan la ortogonalidad de 105 ejes ligados a 105 miembros en el punto
de contacto. Est•• son incorporad•• al sistema usando la tecmca del Lagranpno
aumentado.

Consideremos el caso de un unico cuerpo flexible para el cual rige la
hip6tesis de desplazamientos pequeiios en un sistema coordenado local. Si el
cuerpo posee una geometria compocada, esta puede ser manejada f8.cilmentepar
subestructurado dinamicousando la c:a.pacidadde modeladode cualquierprograma
dinBmico lineal de elementos fiuitos. El modelo reducido resultante del cuerpo
es luego integrado junto a !os otros miembros y juntas en el mode1oglobal del
meeanismo, para realizar el amUisisdel sistema multicuerpos.

Las hip6tesis a emplear son las siguientes. . Expresando 1.. posicioDesy
1as rotaciones de un nodo cualquiera i como la superposicion del movimiento
arbitrario de un nodo de referencia0 del cuerpo con una defonIlllCionlocalpequeiia
(uT ",n



donde Xo es la posici6n del nodo de referencia del cuerPO;~, '11 0 es la rotaci6n en
este ultimo; Xi es la posicion relativa del nodo i con respecto al nodo 0 ; Ui es el
desplazamiento del nodo i en el sistema coordenado local y tPi es el desplazamiento
angular del nodo i en el sistema local. El simbolo 0 express la composici6nde dos
rotaciones sucesivas.

La deformacion del cu~ es luego restringida a la combinaci6n lineal de
modos asumidos de deformaci6n, 105 cuales pueden ser calculados de varias
maneras dando lugar a 108 distintos metodos de subestructurado din8.mico. En
10 que sigue asumiremos sin perdida de generalidad que se usan 105 modos de
vibracion a £rontera fija, siguiendo la idea del metodo de modos componentes en
sistemas lineales:

{
Xi} _ { Xo + ~(Xi + +iY) }
Wi - ('110 reI 0 '110 ine) 0 (+iY)

donde +i son las funciones de forma evaluadas en el nodo i; Y es el vector de
amplitudes generalizadas.

El vector de amplitudes generalizadas es luego particionado en grados de
libertad en el borde e internos

1 -
'Kin' = 2Y' Sy

donde la matriz de rigidez reducida S es obtenida a traves qe la proyecci6nde 18
matriz original en la base modal escogida

La variaci6n de 108 parametros generalizados de desplazamiento del cuerpo flexible
6y es calculada en temunos de 105 parametros generalizados del superelemento q
usando

con qT = (xr q,rine xl; q,~ ine yf). La energia de deformaci6n es luego
derivada con respecto a q para obtener la expresi6n de las fuerzas internas y de la
me.triz de rigidez

Gin' = YTSy
- 77;S••, = Y SY



Basad08 en una bip6tesis de masas concentl'adaa construimos una
aproximacion simple de las fuerzas de inercia

N

Giacr = LBTmixi
i.l

donde la surna Berealiza soble 10& N nodos del Cuu»o; la matriz Bi es una funcion
de la configuracion corriente; IDi representa la masa concentrada en el nodo i; Xi
es la aceleracion en el DOdoi, 1&cual es calculada usando la hip6tesis de pequen08
desplazamient08 en el sistema local

donde Ui,iii, velocidades y aceleracionesdel nodo ien el sistema coordenado local,
son dadas por

Ui=+iY
ii; = +iY

Finalmente, la matriz de masa del superelemento puede ser expresada en 1&forma

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

El sistema a considerar es una ceIula elemental de un mastil de secciontriangular,
diseiiado como un sistema articulado flexible. Cada ceIula del mastil espacial
tiene tres largueros verticales y tres diagonales. Dos ceIulas coDsecuth-asesten
interconectadas a trave. de un tri8ngulo de largueros horizonta1es. ED cada
vertice de este Ultimo Behalla un cuerpo rigido al cual se coneetan los lar~eros
verticales y las diagona1esde doe celulas &d)·acentes. Los largueros horizontales
esten rigidamente unidos a 108cuerpos rigidos de esquina, en tanto 108lar~eros
verticales y las diagonales lie coneetan a estos a traves de juntas rotoidales. Para
permitir el plegado del conjunto, las diagonales Beencueutran articuladu en su
punta medio.

El diseiio del conjunto es tal que las configuraciones desplesada y replegada
lie eneuentran prietieament.e libres de tension, mientras que 1as barras deben
desarrollar momento&relati\"amente elevac:lo.de torsiOn y de flexiOnpara pasar
de una a otra c:onfipraci6n atahIe. La coo1i~eci6n desp1ecada es rigidizada



ligeramente por medio de la introduccioll de una tension inicial, generada a travCs
del acortamiento de las diagonales con respecto a la longitud nominal (estado sin

tension).

La simetria del sistema fue usada para limitar el an81isis a una 1inica celula.
El modelo cuenta con 72 elementos fillitos (51 vigas, 6 cuerpos rigid06 y 15 juntas
rotoidales) para modelar componentes fisicos, y 7 restricciones adicionales para
controlar el movimiento del sistema. EI modelo posee un total de 391 grad06 de
libertad.

La figura 3-a muestra la configuraci6n de referencia (linea de trazos) y la
configuraci6n inicial pretensada obtenida luego del ensamble meeamco de las
barras. EI proceso de despliegue es luego simulado en dos pasos a desplazamiento
controlado:

a. Para desbloquear el mecani&mo, los nodos en mitad de diagonales son
desplazados hacia adentro y en direcci6n normal a lasearas laterales (figura
3-b).

b. EI plegado completo del conjunto se controla luego imponiendo el
desplazamiento vertical del triangulo superior (figuras 3-b, 3-c, 3-d). La figura
3-e muestra la proyeeci6n vertical de la configuracion final. La figura 3-f
muestra un ejemplo de resultados de tension. Se ilustran las evoluciones de
momentos de flexion y de torsion durante la maniobra.

La simulacion cinetostatica fue realizada en 96 inerementos, con un promedio
de 5.8 iteracion~ por incremento.

6.2 ANALISIS DINAMICO DEL DESPLIEGUE DE UNA ESTRUCTURA
ESPACIAL

EI sistema a analizar es una celula de una estructura plegable espacial: la
plataforma ERA diseiiada por Aerospatiale y desplegada en la estacion orbital
MIR. La celula tiene una seccion transversal triangular con tres largueros verticales
y seis diagonales. Los largueros horizontales estan articulados en su punto medio
para permitir el plegado. Los largueros horizontales y las diagonales se encuentran
articulados a loi cuerpos de esquina, mientras que 106 largueros verticales se
encuentran rigidamente unid06 a estos. La estructura total esta compuesta por 24
mOdulos como el mostrado en la figul'a 4, dispuestos lado contra lado formando
un hcxagono (figura 5).

La motorizacion para el despliegue estB provista par la energia elastica
almaeenada en resortes de torsion ubicados en las articulaciones del medio de
106 largueros horizontales. Estoe liberan energia a tra"'es de una ley no-lineal
momento/8ngulo, y poeeen un dispositivo de bloqueo al final de tra)"eCtoria.
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Figura 3 : An&lw cindo,tcitico 4e .n mutil plegable.
(a) eonfiguraei_u inieial r J.e referenda;

(6), (e) 11 (J.) eonfiguraeione, J.e J.e,610queo, intermeJ.ia 11 final;
(e) vilt. ,uperior J.e I. eonfigu"eioa final;

(/) momento, J.e fluion r J.e tor,ion en 10" larperol tJertieale".

Un primer an&lisis fue realizado suponiendo que la estruetura esta ubicada
en un ambiente sin gravedad. Posteriormentc! Ie realize) un segundo an8Jiais



La figura 6 muestra seis configuraciones sucesivas calculadas para la situacion
sin gravedad, hasta el despliegue completo y bloqueo del sistema a t = 1.2.5.

La figura 7 muestra la evolucion en el tiempo del lingulo de rotaci6n en una de
1as seis articulaciones motoras del sistema. E1 instante de bloqueo esta claramente
manifiesto en e1 diagrama.

Este modelo simp1ificado posee 612 grada; de libertad y un ancho de banda
medio de 79; se hicieron 74 pasos de tiempo para integrar en el tiempo 1as
ecuaciones de movimiento. E1 conswuo de tiempo de CPU fue de 2 horas 20
minutos en una estaci6n de trabajo APOLLO DN-4000. Se realizaron algunas
experiencias en IBM 3090; el consumo de CPU paCa el mismo c81culo fue de 2.5
minutos sin vedorizaci6n. Experiencias hechas con una vectorizaci6n parcial del

programa evidenciaron un factor 2 de mejor1aen el tiempo de CPU.

Se preve realizar el caIculo del sistema completo. La malla final tendra un
orden de 8000 grad08 de libertad, COD un ancho de banda medio de 240. El
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costo eomputacional estimado para integrar en t"1 tiempo la respuesta del sistema
completo es 150 veces mayoc al de una sola celula.

Remarcamos que 1."1 esfuerzo computacional esta influenciado principalmente
por la estrategia adoptada para resolver 105 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 105 impactos csta basada en
hipOtesis de consen-aciOn del momento. Esta aproximaci6n provee una buena
eficiencia cornputacional puesto que se calculan explkitamente !as disc:ontinuidades
de ve10cidad durante el impacto.

6.3 ANALISIS DINAMICO DEL DESPLIEGUE TRIDIMENSIONAL DE UNA
ANTENA SOLAR



articuladOll entre si como se muestra en la figura S. En e1 modelo numerico (figura
9), carla panel rectangular esta representado por Ull rombo uniendo 1011puntos
medios de carla lado. La energia para el despliegue esta provista por resortes
nolinea1es actuando en parale10 con cada articu1acion, 105cuales entregan una ley
momento/lingulo como la representada en la figura 10.

/.J
Figuro. 9 : Modelo pere ,imuletion de Ie entene .soler.

Esta curva exhibe histeresis en la vecindad del lingulo de bloqueo. E1 primer
pico corresponde al valor del momenta de bloqueo, mientras que el segundo
pico esta generado por el eCecto de histeresis que ocurre durante la Case de
bloqueo/desbloqueo.

Las propiedades de rigidez efectiva de 106 paneles Cueron tenidas en cuenta
mediante la teenica de subestructurado descrita en la seccion 5. Cada panel de
1&estructur& real es una p1aea rigidizada de material eompuesto (sandwich). Fue
modelado en consecuencia como una cascara plana sandwich con propiedades de
rigidez ortotropicas y refuerzos locales. La figura 11 ilustra la malla de elementos
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finitos , mostrando la descomposici6n de la cstructura en 4 zonas con propiedades
el8sticas diferentes. Cada subestructura posee 584 grados de libertad y es luego
reducida a los cuatro nodOlI de conexion mas cuatro modos intemos, dando un
total de 28 grados de libertad por panel.

El modelo result ante de mecanismo usado para predecir la dimUnica del
despliegue posee 230 grados de libertad, con un ancho medio de banda de 32.
La integraci6n temporal de la respuesta fue realizada en un interyalo de tiempo de
478. La estructura esta al inicio parcialmente plegada (figura 12), y el despliegue
completo se produce a t = 47,. El eaIculo se realizO en 151 pasos de tiempo, con
un promedio de 5.1 iteracioDes por paso de tiempo. dando un consumo de 6 boras
15 minutos en una estaci6n de trabajo APOLLO DN-4000.

La figura 13 muestra el angulo de rotaci6n yersus tiempo en las tres
articulaciones artivas. Este crece regularment.e hftSta Hegar al \'I\lor de bloqueo,
yluego oecila a1rededoc de este. La figura 14 ilustra la evoluci6D del momento
correspondiente en 1a articulacicSo 2. La junta se bloquea en t = 418, para DO
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~ CQmportamiento elli.stiCQdel panel puede ser predimo en detalle a traves
de un post-procesado apropiado de cada 8ubestructurL Por ejempJo, la figura 15
muestra 106isovalores de desp1azamiento )" de t,enai6n 80~ 18piel superior a un
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Las tecnicas computacionales presentadas en este trabajo se encuentran en
una fase de desarrollo e investigaci6n. Los ejempl06 muestran la posibilidad
real de aplicaci6n de estas a problemas concret06. Diversos grup06 de diseiio
aeroespacial ya ban manifestado un gran interes por este tipo de teenicas de
simulaci6n, puesto que permiten analizar condiciones imposibles de reproducir
en ensayos y experiencias en suelo. Entendemos que una adecuada interaccioo
con grupos de trabajo en tecnologia aeroespacial, permitira llegar a completar el
desarrollo de esta poderosa herramienta.

Este trabajo fue realizado en colaboraci6n con M. GeraWn y D. Granville de
Ill. Universidad de Lieja, BeJgica. en el marco de una Beca Externa de CONICET.
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