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* Introduccion. Metodologia en Airbus



Introduccién. Metodologia en Airbus AIRBUS AEMA‘:/I)

Principios de calculo structural:

Valores de diseiio Métodos
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AIRBUS

Introduccion. Metodologia en Airbus
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Introduccién. Metodologia en Airbus AIRBUS
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Introduccion AIRBUS AEMAC/I)

Solucion al problema de estabilidad
 Meétodos energéticos
« Evolucion
- Validacion



Soluciones de estabilidad AIRBUS AEMAC/’)

La estabilidad es un elemento clave para que una estructura trabaje de manera dptima

Elementos Finitos (FE) Soluciones cerradas Métodos enérgeticos (EM)
Precisa Conservadoras. Rapidas Precisa, Rapidas
Tiempo de calculo costoso Aplicabilidad limitada Aplicabilidad mas extendida
\ ’
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Meétodos energético. Principios. Equacion diferencial

AIRBUS

P o g

g P

1: | ik

=Ecuacion diferencial basica de viga-columna en flexién

: Viga simplemente apoyada

d’y d'y d% d’y q 2
El =—M or EI P = =— being k"=— ; M =0; =0
dx? dx4+ dx? dx* dx? I g a Placa
=Solucién general:
y = Asinkx+ Bcoskx+Cx + D ////// ///
—=>Condiciones de contorno:
0 1 0 1\[A] (0 4—
2 inkl kl I 1||B 0
y=9Y_0 at x=01 = o o - —>_ 7 Ny
dx 0 —k 0 0j|C 0
—k?sinkl —k?coskl 0 0)|D 0 /'//'//'/ /'//
=Solucidn no trivial: sinkl=0 = kl=nr Ny
—Lo que nos lleva, p :”2”:E|‘ :”22E|
cr I I
n-1 4 4 4 2 2 2
0" w 0w oOw 1 0w 0w o0“w
T t2——+—F=—|d+N,—+N,—+2N, ——
OX ox‘oy® oy* D OX oy OXoy
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Metodos energético. Principios AIRBUS AEMAL—/I)

Teorema general de equilibrio de sistemas mecanicos: La energia potencial alcanza un valor
extremo en su posicion de equilibrio

Entre 2 estados: | y II:

M, =, + &I
Equilibrio estable
AT T AU T nl < n” (5/7 > 0)
Equilibrio inestable
AT T AU 4 I, > 11, (6r< 0)

Cargas criticas son aquellas que hacen que el estado | no sea

estable al aplicarlas
50 =0
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Métodos energético. Principios AIRBUS

ny Ny

Desplazamientos como serie Fourier _ _
w = ZZAU sina;x sinB;y

i=1 j=1

Importante determinar como
varian las deformaciones

Célculo de la energia de deformacion y potencial:

A

oU = f{g}{U}TdV — lfajb{gg}T{A}{gg} n Z{SS}T{B}{SJ(C)} + {K}T{D}{K}dxdy 5Sx = 582 + ZK,
2 0 Yo

6£y=6£39+zxy
a b 2 2
6V—fAN 5 dV—ljj v (2) v (27 4w, 2 e
B " 0F ) *\ ox Y\ ay XV 0x dy xey
00

Derivamos para obtener el equilibrio o) _

5y = 6y° + zk,

Sistema obtenido nos permite extraer autovalores
[[Q]+A[T]]{A}={0}
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Meétodos energético. Principios en Elementos fintos AIRBUS AEMAC/’)

Descripcion del procedimiento en los elementos finitos
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AIRBUSIAEMACY)

Meétodos energético. Principios. Rayleigh-Ritz ejemplo

e ~—  \Viga simplemente apoyada
T | e
< "

® Energia de deformacion

1 1 , 1 , 32w\” 1 lia%wy’
U=—fast=—Efsde=—EJ.z dSJ. — dx=—£’[f — | dx
2 2 2 dx? 27 J, \ 9x?

® Trabajo de las fuerzas externas /’

V=P -u(0)+P-u(l)

dxc? ( + 2 )2+( + 2 4 )2 i P
=11 e — U W -— — W Ua
N ’ o ox ’ ‘ /////////
dun 2 dwn, 2 du 1 /w2 X du 1 % ;8un >
Go) =1-Go) - m-t-a5) 2= ) ad":“zfn () 4—
1 ! auwn? I
v=pels Pif () 4_
° /'/' A /'/'
® Funcion que reproduce forma pandeo w=A4- sm’i—Jc Ny
1r@ b
N | ou = [y av =3 [ [ EHTAED + 2007 (BY e + T (D) dxdy
® Minimo de la energia potencial (U-V): 0 Jo
_ 4 2 , - i 2 b
a(l-;‘q V) _ (Ezf’; B .P; )ﬁl —0 Non trivial solution P, - E.'L::' o j_;{N ol 1ff . ow 2 an ow 2 . ow dw e
B i o8 2 \ ox Y\ oy XV 0x dy Xy
00

AIRBUS
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Métodos energético. La evolucion AIRBUS AEMA‘:/I)

« Condiciones de contorno
 Dependiendo de las funcion de forma elegida,
cumpliran con las ellas 0 no

w = o atedges

Ny Ny Series de Fourier cumplen 52
W= zz Wy, sinagx sin f;y a'utomaticamente con las condiciones M ~ a_"; — 0 at edges
== simplemente apoyadas x

« Para cualquier otra condicion, funciones de forma deben adaptarse (i.e:
polinomicas) y las condiciones impuestas al problema

e; (cl,¢c2,..,cN)=d; fori=1..n,

172=17+2 Ai-ei(cle2..cN) & ’ ‘ ‘

Borde libre Ortogrid Isogrid Formas complejas
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Meétodos energético. La evolucion

AIRBUS

ASOCIACION ESPANOLA DE MATERIALES COMPUESTDS Sow e
HE e

 QCurvatura
o (lave para evitar conservadurismo adicional

{ehe = {€%) + zp{x}

 Nuevas funciones de forma necesitadas parauyv
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desplaza Se, = 8ey + zk,, (K) = {Ky} = - \
del plano (w) Sy = 8y° + zk, Ks 3;
0°w
.\ 0x0y)J
(o du )
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\

- s

__________________________________________

92w
dxdy
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Meétodos energético. La evolucion

- Rigidizadores su %f:%.dv _ %Ejd =%f [ug_ﬁ_wrdv g f (a_w

Si solo se cosideran desplazamientos 1D, la inercia se
debe adaptar para capturar el comportamiento a flexion

o (Cortardura transversal

First order 4 z

* No considerarlo resulta en resultados no conservadores en compuesto reer Kichhot assumption
20.0% r. au® \
N L

g 25.0 / ;jﬂ (o Ay, | owléx -
5 200 . v dx g
.E 15.0% E‘J' a_V %
s s _ gu®  v° ay
§ 1000 = Vey ¢ = () +2{r} = T Pz - +
%Jouy, | {e] "_I {e"} {r] y A %_%
poso Yos N 5'i dv  dx

™ 9 | g J Nuevas funciones de

i v + 2 forma necesarias ¢y, ¢,
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Meétodos energético. La evolucion

+K, ola, D,(j,1)+ K, (B2 - K2 )Dy,(j,1)F, (i,k)+
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Implementacion AIRBUS AEMAC/I)

A
RF
Tamano matrices \
NX'NV Exact solution

H.sh Ferformance —

N. Fourier e B

Number of Fourier terms influence .
Low Performance N——
CPU time goes ~ ((N. Fourier in X direction) - (N. Fourier in Y direction))?. Low Load High Load

Cuatro matrices A, B, C, y D, existen cinco opciones posibles:
((AB)C)D = (A(BC))D = (AB)(CD) = A((BC)D) = A(B(CD)).

Si A es una matriz de 10 x 30, Bes 30 x 5, y C es una matriz de 5 x 60, entonces
computo (AB)C necesita (10x30x5) + (10x5x60) = 1500 + 3000 = 4500 operaciones, mientras
computo A(BC) necesita (30x5x60) + (10x30x60) = 9000 + 18000 = 27000 operaciones.
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Implementacion AIRBUS AEMAC/”

Una mala
implementacion puede ol
arruinar un desarrollo

tedrico excelente i

e T g
0 4 80 1
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Validacién. El ultimo y mds importante paso AIRBUS AEMA(:/I)

3 fuentes:
« Soluciones cerradas (en el mismo dominio de aplicacion)
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Validacion. El ultimo y mas importante paso

- [t comparaciones

T section

I section

C section

Omega section

B P _
g s ‘M’"ﬂ a
,;’ ~ ) "rrq,v‘-, .y’-
= e P
<g -
@ Nx.cr = 5770 Nx.cr = 4735 Nx.cr = 5041
Difference = e
2 o iR
= . ;
: || #T | & - o
Z < ("
Nx.cr = 5781 Nx.cr = 4736 Nx.cr = 5094
|| -0.19 2% || -0.02 % " -1.04 % ” "
Radius 10 30 Radius 50 10
Mode 1 Mode 2 Mode 1 Mode 2
=2 (=] 4 9 . 4 ’ -
= = Ll L
==} @ N
1000 e
> =
E: E i
Deviation 25% 1.6% 31% Deviation 12% 0.8% 14% 0.8%
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AIRBUS

Validacion. Condicones de contorno. Condiciones puntuales

35

~_r=Rayleigh-Ritz
— = FEM

0.5
0
0 1 2 3 A 5 6 7 8 9 10 11 12 13
Number of punctual conditions
Error %

3%

2%

1% M
0%

0 1 2 3 1 5 6 7 8 9 10 11 12 13
Number of punctual conditions
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Validacion. Pandeo local de larguerillos. Omegas AIRBUS

Rayleigh-Ritz

FEM

Diff. =2.9% Diff. = -1.6% Diff. =-2%
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Validacion. Aplicaciones. Pandeo local de paneles rigidizados. AIRBUS

Rayleigh-Ritz
A =1.66 > A=174 A=1.45
FEM ‘ ‘ ‘
A=1.64 A=1.72 A=143

Diff. =1.1% Diff. =1.2% Diff. = 1.4%

26



Validacion. Aplicaciones. Pandeo local de paneles ortogrid. AIRBUS

Rayleigh-Ritz
A=119 A=1.24 A=1.32
FEM
A=115 A=1.20 A=1.27

Diff. = 3.5% Diff. = 3.3% Diff. = 3.9%

27



Validation. The last key step AIRBUS AEMA('-II)

 Ensayos

ISAMI Bucking

Shear Stress [MPa]

g 4 oottty

© LomdikM]
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Métodos energéticos. Resumen AIRBUS AEMA‘:/I)

Ecuaciones diferenciales: Soluciones exactas sdlo en algunos casos

El método energético es la mejor aproximacion general al problema

La exactitud del resultado depende de la funcion de forma elegida. Algunas reglas a seguir:
- The funcion elegida tiene que ser proxima a la final real.
- la deformada tiene que cumplir las condiciones de contorno del problema, desplazamientos y rotaciones

Los métodos energéticos siempre se aproximan al problema por “arriba”, luego dan valores un
poco mas altos que los reales, a menos que la funcion de forma reproduzca exactamente la
deformada real = Numero de terminos necesarios

29



Introduccion AIRBUS AEMA('-II)

Ventajas sobre soluciones cerradas

30



AIRBUS

Meétodos energéticos. Ventajas frente a soluciones cerradas

Soluciones cerradas

* Pandeo a compression y cortadura de paneles planos ortotropicos con infinita rigidez transvesal
 Compression loads: MIL-HDBK-17-3F

2 2 4
5 (m} (n) (Y [a)
| Pl=| 42[B;+2D:)| = | 4P| = | | =
" a ] (Dr, % )‘u b) “\b) ‘ m)
4 x.crit = \ 2 2 (5 2)
" WEATEN
\N, \b) \m)
Shear loads: NASA TN D-8257
/DD b [D
0=\w11:1 2 e - 850 -02 -0 8 09 AH*
D, +2D, p ANp, 0.1850-0.27 bb=0.82+0.460-0.20
_— 4 3 . 505 | 5P : : 7 4 - ()
Iff=1and f<1: N“,‘C,:F#/DHDQ 8.125+ e +10 7 If @<land B<l: N _, =27VDu (D 42D, )| 11.740.5320+ 0.9380° + 10
[— aa =4 | I
S 4 | 5.05 IF—bb*"l / . LN T
Ifo=1landf=1: N.\;-_a.:?\/* D11D§:g8-135— - +10 } Ifo<landfp>1: N, i,\.’/)..qj Dy, +2D,,) 11.7+0.5320 + 0.9380° +10°*
a” X 2 )
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Métodos energéticos. Ventajas frente a soluciones cerradas AIRBUS

 Error importante cuando pocas laminas para cortadura y no consideracion del signo de cortadura

" " ¢ : : los form solu SVS. 3 orr %) - Compress
Best" buckling design curve - Compression Closed-form solutionsvs. LOBAS error (%) - Compression

Close form

200 Close form
£ 2500 “~ Energy

pression

Com

No. of Plies

"Best" buckling design curve - Shear Closed-form solutions vs. LOBAS error (%) - Shear

Close f.
.. Closef. Negative sheal

= « Close form
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Métodos energéticos. Ventajas frente a soluciones cerradas AIRBUS

* Error significativo en la prediccion a cortadura

Buckling design curve for non-standard orientations - Compression Closed-form solutions vs. LOBAS error (26) - Compression
Close form
Close form
Energy

Error (%)

Compression budkding flow (N/mm)

ii No. o lies
No. of Piies 2 of Plie

Buckling design curve for non-standard orientations - Shear Closed-form solutions vs. LOBAS error (%) - Shear
E
E
= 3 . Close form
2 s
e S
£ .
g - .. Close form
a
b LOBAS
LY
%

‘ No. of Plies
No. of plies



Métodos energéticos. Ventajas frente a soluciones cerradas AIRBUS

Soluciones cerradas. Cortadura transversal Conventional orientations - Shear load
* Error significativo cuando el espesor e
T 250 Close form
aumenta £ Energy
En ambos estados de carga pero much mas R .
en cortadura z
Conventional orientations - Compression load % -
E 18000 o 8 2
é o ~* Close form 0 5 10 15 20 10
E o Energy N0.0f Plies
g -14000 ; ' ; Non-conventional orientations - Shear load
Tz;o 12000
% 10000 ) &5 2 e PN + Close form
2 8000 & ~ Energy
-g 6000 y Z
g 4000 %
E Q- E .
(o] 1014 _— - 151
v 2
0 10 ( ) ) ;
$
No. of Plies
No. of Plies
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Meétodos energéticos. Combinacion de carga

AIRBUS

* Lacombinacion de cargas se considera automaticamente sin necesidad de
hipotesis de interaccion ni rangos de aplicabilidad limitados
L S
Re==A) |
) ‘ | o ,
+  Energy N /' .
— *  Energy
—0.5RcHRs=1 J —Rc+Rs"2=1
] Re+Rs™3-1 | ——0.5Rc+Rs=1
o - [ —Reksa=1 |
\ . X .
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Introduccion AIRBUS AEMA('-II)

Aplicacion practica

36



Métodos energéticos. Reglas de disefio AIRBUS

Dimensiones aleatorias elegidas:

 Panel con condiciones de apoyo simple

* Longitud: 600 mm

* Anchura : 900 mm

e Distancia larguerillos 150 mm. Rigidizadores con suficiente inercia para garantizar pandeo local

{ ", L { \,
bes ud s

) ¥ 7 .
s Cual

laminado optimo?

3
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Métodos energéticos. Reglas de disefio AIRBUS

Efecto laminado en cargas de compression

* Optimum lay-up:
* 50%-70% of +45¢° pIies Skin Local Buckling. Compression X

% 14 — 40%
09 1 —w
Influence of Lay-up: — -
(%) +-45¢ T :
(%) Og i o 'j) 10 20 30 40 50 E0 10 &0 N0
(%) 909 l( (% +/- 45)

38



Meétodos energéticos. Reglas de disefio

Efecto laminado en cargas de compression

2
A D, +2D
Maw=1 %) W(HWJ

0° telas producen crecimiento de términos D11, pero también
reduccion D22

D12 y D33 son beneficios en order de incrementar el admissible de pandeo. Ambos términos se
incrementan con el porcentaje de telas +45°

Por tanto, un incremento de telas de +45° incrementa el pandeo local, y un incremento de telas a 0° no
tiene practicamente efecto.
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Métodos energéticos. Reglas de disefio AIRBUS

Efecto laminado en cargas de compression

Carga aplicada: el contenido en telas +45° tiene muy poca influencia en la rigidez axial.

Por el contrario, telas 0°/90° tienen gran influencia en la rigidez axial. Entonces, aunque las telas a 0°/90°
tienen poco efecto en el admissible a pandeo, como la rigidez axial se ve incrementada sustancialmente con
su contenido, la carga aplicada también se incrementa con el contenido de telas a 0° (decrece con el de 90°)

Uncoupled effects. 8% at 80°

- —— Lncal bushing Now
----,---3‘ ----------------------- - Appind Sow
RF avolution

i e e et e A e

|

I

|

|

|

|

|
e e teia (e |

|

|

|

|

|

|

|

|

-

5.—-&--0--—--4—j’-—

&5 %)
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Meétodos energéticos. Reglas de disefio

Efecto laminado en cargas de compression transversales

Skin Local Buckling. CompressionY

Influencia telas:

(%) 902 1
o =
(%) +/-45 1 1 =

(% +-45)

* Incremento de telas a 902 es lo mas beneficios
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Meétodos energéticos. Reglas de disefio

Efecto laminado en cargas de cortadrua

Influencia telas:

(%) 902 T ,
(%)02 |
(%) +/-45 ~

40%

Load Ratio
J

0%

Go%

(% +-45)

* Minimo % de telas a 02 es 6ptimo
* Maximo % de telas a 902
* Optimo depende del signo de cortadura

42



Meétodos energéticos. Reglas de disefio

Axial compression 0,95

Transverse compression
»Shear Positive

— Shear Negative

0,85

0,75
45 Top 45 Center 45 Separated 0 Center

orientationAngle | deg

1 45 1 45 17 45 1 45 s
Ffecto de |a - - - = - — - * +45°2 telas en la parte externa
i 5 90 5 90 5 0 5 90
SBCI:IEI'ICIa de s Lo s | o N R * +459 telas juntas
laminado en el N B - N
pandeo local S — . — * 02 telas en el centro del espesor
- - ol . -
43 14 45 14 0 14 90 14 45
15 45 15 -45 15 0 15 -45
16 45 16 45 16 45 16 45




Meétodos energéticos. Pandeo global-local

AIRBUS

rigidizadores:

adyacente y el comportamiento a post pandeo puede existir.

44

Los métodos energéticos también ayudan a diferenciar el modo de pandeo cuando se incluyen

El modo de pandeo es llamado global cuando el larguerillo se desplaza con el panel:

Un modo es llamando local cuando el rigidizador permanece en su posiciéon después de pandear 2>
Este es el comportamiento buscado ya que de esta manera puede distribuir carga al elemento

Principal parametro es la inercia
del larguerillo. A partir de un
valor dado el efecto es nulo
(pandeo local alcanzado)




Introduccion AIRBUS AEMA('-II)

 (onclusiones
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Conclusiones AIRBUS

 Metodos energeéticos han sido ampliamente desarrollados en Airbus en los tiltimos 20 anos
para cubrir un amplio grado de aplicacion

« Son soluciones muy exactas y rapidas
« Eliminan algunas de las limitaciones con las soluciones cerradas
 Muy utiles para motores de optimizacion e inclusion en procesos de calculo mas amplios

- Si embargo, todavia hay margen de mejora:

46
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