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RESUMEN

Se presenta el estudio aeroeldstico de las palas de un aerogenerador bajo diferentes condiciones
de operacién. Dicho estudio se concentra en analizar la interaccién fluido estructura sobre la pala
de un aerogenerador fabricado en materiales compuestos. Este analisis se desarrolla
completamente mediante simulacién numérica, el fenédmeno aerodindmico se evalua mediante el
método de voliumenes finitos y para el andlisis de la estructura se utiliza elementos finitos.
Después se utiliza un acople que permita una comunicacién entre los resultados de los dos
métodos. Todo este estudio se basa en el programa comercial ANSYS.

Antes de realizar dicho analisis se hace una revisién de la teoria de aeroelasticidad y la teoria
basica de laminacion, asi como de los métodos numéricos utilizados para realizar las simulaciones.
Del mismo modo se presenta el estado del arte de evaluacidn aeroeldstica en aerogeneradores,
concentrando la busqueda en el tipo de métodos numéricos utilizados y haciendo énfasis en sus
ventajas y desventajas.

Después se muestran las validaciones realizadas para garantizar el correcto funcionamiento de las
simulaciones mediante las metodologias utilizadas. Se realizan simulaciones independientes para
simular la aerodinamica del aerogenerador, la estructura y el sistema de acople entre los dos
anteriores. Adicionalmente se realiza una validacion de las frecuencias modales de la estructura de
la pala.

Dentro de la simulacion aeroelastica final del aerogenerador se calculan los desplazamientos
maximos de la punta de pala y el torque generado. Este resultado es comparado con el obtenido
mediante la simulacién aerodindmica del mismo aerogenerador que no tiene en cuenta los efectos
estructurales. Esta evaluacion muestra que la potencia del aerogenerador evaluado disminuye
cuando se tienen en cuenta las deformaciones estructurales. Del mismo modo se predice un
posible problema de resonancia en la estructura.

Por otro lado se encuentra que las herramientas computacionales utilizadas muestran resultados
con precisiones aceptables pero con un alto costo computacional que no resultan adecuados para
las primeras etapas de disefio.

PALABRAS CLAVES: AEROGENERADOR, AERODINAMICA, MATERIALES COMPUESTOS,
ESTRUCTURAS, VOLUMENES FINITOS, ELEMENTOS FINITOS, INTERACCION FLUIDO ESTRUCTURA,
VALIDACION, AEROELASTICIDAD.



INTRODUCCION

El consumo de energia mundial durante el 2012 fue de 12500 millones de toneladas equivalentes
de petrdleo, de los que el 87% se obtuvo de recursos no renovables, principalmente petréleo, gas
natural y carbdon los que durante su combustién generan grandes cantidades de residuos
contaminantes (IER, 2013). Se estima que durante el 2010 se emitieron 30000 millones de
toneladas de CO2, lo que demuestra un claro problema de contaminacidon evidenciando un
continuo deterioro del medio ambiente (IEA, 2012). Los paises han buscado maneras de mitigar
estos efectos, convirtiendo las tecnologias de generacién tradicionales mas eficientes y buscando
fuentes alternativas de generacién que reemplacen los antiguos procesos. Las fuentes renovables
son una alternativa limpia de transformacién de energia, entre las que se destacan la energia
edlica, solar, geotérmica, biomasa, mareomotriz entre otras. Sin embargo estas tecnologias estan
lejos de remplazar las fuentes tradicionales ya que su costo de implementacion sigue siendo
elevado. Las estadisticas de consumo de energia muestran que en el 2012 solo el 2% vino de
fuentes renovables no hidroeléctricas (IER, 2013).

El objetivo a mediano plazo es aumentar la participacion en el mercado de las fuentes renovables,
lo que se logra reduciendo sus costos. Cada una de las nuevas tecnologias ha buscado siempre
este norte; la energia edlica en particular, ha mostrado un fuerte crecimiento durante los ultimos
afios, su capacidad instalada crecidé 20% cada afio durante la Ultima década, lo que le ha permitido
posicionarse como una de las energias alternativas con mayor aceptacion en el mundo (GWEC,
2013). Se habla ademas, que para el 2016 la electricidad producida por generadores edlicos en
altamar sera mas econdmica que la producida mediante carbdn o gas (BNEF, 2011). No obstante
se debe seguir mejorando esta tecnologia para que cada dia sea mas viable. Si se evalua el costo
de implementacién de la energia edlica se encuentra que esta solo es factible para ciertos paises y
regiones por sus condiciones industriales y disponibilidad del recurso. De estos costos, el 75% de la
inversidn en una granja edlica se relaciona con los costos de manufactura, y de este porcentaje un
18% estd asociado a la construccidn de las palas de la turbinas (EWEA, 2003).

Las palas definen el desempefio real del aerogenerador, por lo tanto una mejora en su disefo
tendra un efecto directo sobre el costo de la energia. Desde la parte técnica esto se puede lograr
haciendo palas mas confiables, livianas, eficientes y que requieran menos material. Por lo tanto
para el disefio de estos componentes es necesaria una evaluacidn integral. Entre las
aproximaciones existentes para realizar esta tarea se encuentra la aeroelasticidad, que estudia y
evalia el desempefio simultdneo de una estructura desde la aerodindmica, la mecanica y la
resistencia de materiales. Esta ciencia nacié en el campo aeroespacial, sin embargo su aplicacion
se ha extendido a diferentes ramas de la ingenieria, como la energia edlica, que hereda muchos de
los problemas aeroelasticos presentes en las aeronaves (Rasmussen, et al., 2003).
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Para la evaluacidn aeroeldstica de generadores edlicos como en la mayoria de los fenémenos
fisicos se puede analizar bdsicamente desde tres frentes: experimentacidon, evaluacidn tedrica y
simulacidn numérica. La experimentacién permite medir en tiempo real y documentar los
fendmenos involucrados dentro de los aerogeneradores. Laboratorios como RIS@ DTU (National
Laboratory for Sustainable Energy en inglés) y NREL (National Renewable Energy Laboratory en
inglés) han logrado una amplia documentacién sobre diferentes temas relacionados con
generadores edlicos (Risg , 2005). Sin embargo la tarea realizada por estas instituciones resulta lo
suficientemente costosa y a veces limitada, como para que cada vez que se disefie y construya un
nuevo generador no sea factible hacer experimentacion. Por otro lado para paises donde no existe
una industria aerondautica instalada como Colombia, resulta inviable este modo de evaluacidn. Por
lo tanto la simulacién computacional ha facilitado la apertura de posibilidades que permitan
disenar y analizar generadores edlicos. Estas herramientas permiten evaluar de una manera mas
rapida, econdmica y confiable el desempefio de los generadores; resolviendo problemas
aeroelasticos de una manera cada vez mas acertada debido a que los modelos matematicos
simulan de un modo mas preciso la fisica del fendmeno (Rasmussen, et al., 2003). Es por ello que
los grandes avances en los ultimos afios se han logrado de la mano de estas herramientas
computacionales.

Por lo anterior, se busca realizar una evaluacién aeroeldstica mediante la utilizacién de
herramientas computacionales disponibles que permitan evaluar estructuras aerodinamicas tales
como generadores edlicos; y que ademas permitan estudiar de manera virtual temas que poco se
han desarrollado en Colombia (Lain, et al., 2004), apropiandose de conocimiento que busquen ser
el punto de partida para futuras investigaciones y desarrollos. Ademas, el estudio a realizar
permitira complementar los estudios sobre eficiencia aerodindmica en generadores edlicos
realizados dentro de los grupos de Investigacion de Energia y Termodinamica (GET) y Aeroespacial
de la Universidad Pontificia Bolivariana.

En el presente trabajo se realizd la evaluacion aeroelastica de un aerogenerador acompafiado de
un estudio de profundizacion en esta disciplina. La metodologia se estructurd utilizando el
programa de analisis multi-fisico ANSYS. Este permite evaluar el desempefio aerodindmico y
estructural en aerogeneradores; adicionalmente se puede analizar la interaccion fluido estructura
(FSI). Para la evaluacién aerodindmica se utilizd el codigo de volumenes finitos ANSYS Fluent; la
estructura se evalué mediante ANSYS Mechanical que utiliza el método de elementos finitos. Se
validé la metodologia de evaluacién aerodinamica y la estructural de manera independiente para
realizar el estudio FSI mediante la herramienta ANSYS Coupling. Esta tercera etapa permitio
calcular la deflexion de la estructura seleccionada debido a las cargas fluido dindmica y evaluar el
efecto sobre el torque aerodinamico del aerogenerador asociada a la modificacién impuesta en la
geometria de las palas.

El documento a continuacidn se divide en cuatro capitulos. El primer capitulo se concentra en el
marco tedrico, donde se revisan los conceptos fundamentales para entender los fendmenos
involucrados dentro de este problema y los métodos numéricos utilizados para la evaluacion del
problema. Por tanto, se profundiza en la teoria de aeroelasticidad, la teoria basica de laminacidn
en compuestos, el método de elementos finitos, volimenes finitos y el sistema para el
acoplamiento fluido estructura. Dentro del segundo capitulo se hace una revisidon del estado del
arte de aeroelasticidad en aerogeneradores y en estructuras similares. Se hace énfasis en los
programas computacionales que han sido utilizados para la evaluacién aerodindmica, estructural y
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FSI de estos sistemas. En el tercer capitulo se entra a desarrollar todas las validaciones pertinentes
para asegurar una correcta aproximacion del problema aeroelastico a simular. Para lo que se
simula de manera independiente cada sistema. Primero se valida la simulaciéon aerodinamica de
un aerogenerador. Luego, en la parte estructural se comparan los desplazamientos de vigas
fabricadas en compuestos, sometidas a cargas. En esta parte también se evallan los
desplazamientos de una pala construida en materiales compuestos sometida a diferentes cargas.
Finalmente, se valida el procedimiento para la evaluacién FSI para lo que se simula un fenémeno
en dos dimensiones. En el cuarto y ultimo capitulo se realiza la evaluacién FSI de un aerogenerador
bajo distintos puntos de operacién. Calculando el cambio en su desempefio aerodindmico al
evaluarlo frente a una simulacién donde se considera una estructura completamente rigida.
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1. MARCO TEORICO

Los problemas de interaccién fluido-estructura abarcan gran cantidad de aplicaciones y requieren
de analisis de alta complejidad ya que demandan de una gran variedad de disciplinas para analizar
los fendmenos que pueden estar ocurriendo en un solo sistema. Es por ello que dentro de este
capitulo se van a estudiar diferentes temas que son relevantes para el entendimiento y el analisis
aeroeldstico de las palas de un aerogenerador y su efecto sobre el desempeiio de este tipo de
sistemas.

Inicialmente se hace una revisién de los conceptos basicos y fendmenos aeroeldsticos mas
comunes dentro de aerogeneradores. Después se describen los temas que soportan el analisis
numérico que se va a desarrollar, donde se encuentra el andlisis fluido dindmico mediante el
método de volumenes finitos que serad utilizado para solucionar la aerodindmica del
aerogenerador. Seguidamente se presenta la evaluacién estructural, donde se profundiza en la
teoria bdsica de materiales compuestos. Finalmente se menciona el método de elementos finitos
gue permite evaluar numéricamente la mecdnica estructural de las palas del aerogenerador.
Finalmente se hace una presentacién de los modelos de acople, empleados para unir ambos
fendmenos, fluido-estructura y permitir la interaccidn entre los mismos.

1.1. AEROELASTICIDAD

Dentro una estructura sometida a un flujo de aire existe una interaccién inherente entre dos
campos fisicos, aerodinamica y estructural. Es evidente que un disefio que solo defina
consideraciones aerodinamicas conllevara al desarrollo de una estructura poco resistente; del
mismo modo un disefio enfocado al analisis estructural serd ineficiente en términos
aerodinamicos. Por lo tanto, para llegar al equilibrio entre ambas areas es necesario aplicar
conceptos en una linea transversal que evalie de manera efectiva la interaccién fluido-estructural
durante el desarrollo de sistemas de ingenieria como es el caso de los aerogeneradores.

La aeroelasticidad analiza la respuesta dinamica de estructuras elasticas ante fuerzas
aerodinamicas e inerciales. En otras palabras, evalia el desplazamiento de una estructura en
funcién de las fuerzas que actian sobre ella y simultdneamente calcula las fuerzas resultantes
debidas a la deformacién de la estructura. Su aplicacién se puede resumir en el esquema
presentado en la Figura 1 donde se observan las fuerzas dominantes y el tipo de problemas que
existen cuando interactuan entre ellas.

13



Fuerzas:

A: Aerodinamica
E: Elasticidad
I: Inerciales

Tipos de problemas:
VM:  Vibracion mecanica

F: Flutter
A . RD: Respuesta dinamica
Tl VM L= D: Divergencia

Figura 1. Triangulo de Collar (Hulshoff, 2010)

Los fendmenos aeroelasticos se comenzaron a apreciar inicialmente en aeronaves, pero su
aplicacion se ha extendido a otros campos de la ingenieria. La comprension de la aeroelasticidad
ha permitido analizar y disefiar puentes, rascacielos, aspas de turbomaquinaria, convertidores de
energia de olas, paracaidas, valvulas de corazones artificiales, entre otros (Degroote, et al., 2010).
Su importancia se ha incrementado en las ultimas décadas, particularmente dentro del sector
edlico debido a la necesidad de fabricar estructuras mas econdmicas, grandes y eficientes dando
lugar a aerogeneradores que requieran menos materiales, siendo mas livianos y esbeltos pero a la
vez con mayor flexibilidad (Hulshoff, 2010). Esto ultimo aumenta el riesgo de dafios por efectos
aeroelasticos y justifica los esfuerzos para un mayor entendimiento de los fenédmenos y el
desarrollo de adecuadas herramientas de disefio.

La aeroelasticidad puede ser estatica o dindmica; dentro de la primera los fendmenos son
independientes del tiempo y solo se estudia la interaccién de la estructura con las fuerzas elasticas
y aerodindmicas, los problemas de este tipo se conocen como divergencia. En la condicion
dindmica los fendmenos son oscilatorios e incluyen las fuerzas inerciales combinandolas con las
fuerzas eldsticas y aerodinamicas.

A continuaciéon se presentan algunos de los problemas mas relevantes en la evaluacion
aeroelastica de aerogeneradores, que pueden llevar al sistema a condiciones operacionales
indeseadas:

1.1.1. Divergencia

La divergencia fue el primer tipo de inestabilidad aeroelastico que fue reconocido y entendido. Si
se considera una seccidn como se muestra en la Figura 2, se observa que una perturbacion en el
angulo de ataque tendera a incrementar 8 y por tanto el angulo de ataque a y la sustentacion L,
oy es el angulo de ataque inicial. Si la rigidez torsional Kg de la estructura es suficientemente alta
no habrd un efecto sobre el sistema. Si se incrementa continuamente el valor de la presidn
dindmica g y se mantiene la rigidez del resorte, se llegard a un valor donde el momento
aerodinamico sobre el eje elastico se igualard al momento del resorte. La velocidad en la que esto
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sucede, es llamada velocidad de divergencia torsional. Mds alld de esta velocidad 8 incrementard
sin restriccion llevando el sistema a una perturbacion.

Centro
aerodinamico L

Elastico

Figura 2. Seccion tipica de un problema de divergencia (Hulshoff, 2010)

La velocidad de divergencia puede ser encontrada considerando la ecuacién de movimiento para
un solo grado de libertad ignorando los efectos inerciales, dando lugar a un problema estatico de
inestabilidad en la frontera. Si se realiza en el equilibrio de momentos, M, con respecto al eje
elastico, se tiene:

YM =0

[CL (a0 + 0)e+ Cu,|caS — Kgb = 0 (1)

donde CLa es el coeficiente de sustentacidn, c la longitud de la cuerda del perfil , e la distancia
entre el centro aerodinamico CA y el eje elastico EE, S es el area superficial del perfil y Cy., es el
coeficiente de momento aerodinamico. Reescribiendo la ecuacién (1) se tiene:

9 = %[CL(ZO(OE + CMCA]
Ky 1 — Cr.ecqs
Ko

(2)

Examinando el denominador de esta expresion, se nota que 6 no tiene limite cuando C; ecqS =
Ky, es decir cuando el producto estas variables iguala la rigidez estructural. Existe un limite
superior para el valor de la presion dindmica que permite medir la estabilidad de un sistema
dentro de pequefias perturbaciones, y se puede conocer a partir de:

M _, ®)
00
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La ecuacidn (3) dice que si existe una perturbacidn positiva en 8, un momento opuesto negativo
(cabeza abajo) debe ser producido. Aplicando la ecuacion anterior a la ecuacion (1) se obtiene:

CLq (4)

Se puede concluir que la configuracidn es incondicionalmente estable cuando e < 0 porque
siempre se va a cumplir la relacion de la ecuacién (4) (CA detras de EE) y es condicionalmente
estable sie > 0. El primero es el caso de las veletas, mientras que el segundo es una configuracién
comun para alas reales. Se puede reordenar la ecuacion (4)-(5) y se obtiene:

Kg

Cp ecs ()

q<

Esta ecuacién muestra que la configuraciéon esta limitada a una presidon dindmica operativa
maxima que estd en funcién de los parametros aerodinamicos y estructurales.

1.1.2. Flutter

El flutter es un ejemplo de un fendmeno aeroeldstico dindmico que ocurre cuando la vibracién de
la estructura interactia con el flujo del fluido. Este incrementa cuando el amortiguamiento
estructural es insuficiente para reducir las vibraciones aerodindmicas inducidas. El flutter puede
aparecer en cualquier objeto sometido a un fuerte flujo cuando existe una retroalimentacién
positiva entre las fluctuaciones y la respuesta estructural.

Cuando la energia transferida a la pala por la excitacién aerodindmica se convierte mayor que la
disipacion dinamica, la amplitud de la vibracidn puede incrementar peligrosamente. El flutter
puede ser ilustrado como la combinacion de dos modos oscilatorios en la estructura: el
movimiento torsional del angulo de ataque (paso) y el desplazamiento vertical debido a la flexion
de la punta de la pala. El paso es definido como un movimiento rotacional del perfil con respecto
al eje elastico.

La Figura 3 muestra como al aumentar la velocidad del viento, la frecuencia de estos modos
oscilatorios se combina generando el flutter. Esto podria iniciar con una rotacién de la seccién de
la pala (t=0 en la Figura 3). El aumento del angulo de ataque incrementa la sustentacion
desplazando la seccidn hacia arriba. Simultdneamente, la rigidez torsional de la estructura regresa
el perfil a su condicién de cero sustentacion (t=T/4 en la Figura 3). La rigidez de flexién tiende a
devolver la posicidn neutral del perfil pero este tiende a tener un dngulo de ataque negativo (en
t=T/2 en la Figura 3). Una vez mas el aumento de la fuerza aerodindmica impone una fuerza
vertical hacia abajo en el perfil y la rigidez torsional de la estructura tiende a un angulo de ataque
igual a cero. El ciclo termina cuando el perfil regresa a una posicién neutral con un angulo de
ataque positivo. Con el tiempo, el movimiento vertical tiende amortiguarse mientras que el
movimiento rotacional diverge.
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Figura 3. llustracién del movimiento de flutter (Hulshoff, 2010)
1.1.3. Pérdida dinamica

Por ultimo se menciona la pérdida dindmica, un fendmeno que puede ocurrir por el flutter, rafagas
de viento, entre otros; y que guarda una estrecha relacion entre las cargas aerodinamicas vy las
propiedades elasticas de la estructura. Dentro de la aerodinamica, la pérdida (stall) es la reduccion
del coeficiente de sustentacion en un perfil por el incremento del angulo de ataque y la
consecuente separacion del flujo. La pérdida dindmica es un fendmeno transitorio no lineal que
ocurre por un cambio brusco en el angulo de ataque generandose vortices que se desprenden del
extradds del perfil. Se puede realizar una descripcion del fendmeno teniendo en cuenta la
definicidn de la sustentacion mediante la siguiente expresion:

1
L= CLEpvzc (6)

donde C}, es el coeficiente de sustentacidn y p es la densidad del aire.

2 I T T T

1.5 r A

e -]

05 .

-5 0 5 10 15 20

Figura 4. Coeficiente de sustentacién para condiciones de pérdida dinamica estatica y dindmica
(Larsen, et al., 2007)
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En flujos estacionarios para valores pequefios del dngulo de ataque, a, no existe separacion del
flujo y el C;, varia linealmente respecto a dicho dngulo. La pérdida ocurre para un angulo de ataque
critico donde la sustentacién alcanza el maximo valor y la separacién ocurre. En la Figura 4 se
puede observar el comportamiento de un perfil en flujo estacionario, representado por la linea
punteada.

Para condiciones transitorias (linea continua en Figura 4), existe un movimiento harmdnico del
coeficiente de sustentacion, donde se combinan movimientos de traslacién y rotacion. En la zona
lineal, sin desprendimiento, se observa el desplazamiento de la curva de C; dinamica con respecto
a la estacionaria (linea punteada). Siguiendo la linea continua se encuentra que durante el
incremento del dngulo de ataque la sustentacién del perfil es menor en comparacién al perfil en
estado estacionario; caso contrario ocurre cuando la linea continua disminuye su angulo de
ataque, en este caso la sustentacion es mayor. En la zona de separacién de flujo, se puede
observar que el comienzo de la pérdida es retrasado, ademas el coeficiente de sustentacion es
considerablemente menor cuando disminuye el dngulo de ataque que cuando incrementa.

El fendmeno de pérdida es fuertemente no lineal por lo que no existe un modelo analitico, y todos
los modelos existentes son semiempiricos y computacionales. Ademds, estos requieren la
consideracion de gran cantidad de pardmetros entre los que se encuentra el estudio de transporte
del flujo, analisis de capa limite, andlisis de voértices y coeficientes de fricciéon en capa limite. El
modelamiento de la transicion entre flujo laminar y turbulento es también esencial para la
prediccidn acertada de los pardmetros de pérdida.

1.2. DINAMICA DE FLUIDOS COMPUTACIONAL (CFD)

La dinamica de fluidos computacionales (CFD por sus siglas en inglés) permite realizar el analisis de
sistemas que involucran el flujo de fluidos, transferencia de calor y/o fendmenos asociados a
reacciones quimicas. Es una técnica que se expande en un amplio rango de aplicaciones
industriales y académicas, Incluyendo areas como aerodindmica de aeronaves y vehiculos,
hidrodindmica de barcos, turbo maquinaria, entre otras.

Los cddigos de CFD son estructurados con algoritmos numéricos para enfrentar problemas de
fluidos. Todos estos cddigos contienen un pre procesador, un solucionador y pos procesador.
Dentro del pre proceso se definen las entradas del problema que seran usadas en la solucidn; tales
como la geometria, generacion de la malla, definicion de las condiciones de frontera, seleccién de
los fendmenos fisicos y definicién de las propiedades del fluido. El solucionador puede utilizar
varias técnicas de solucién numérica, que en el caso particular de la herramienta a utilizar durante
este trabajo es el método de volimenes finitos, que fue desarrollado originalmente como una
formulacion especial del método de diferencias finitas. El algoritmo numérico, en el que se
soporta el método de los volimenes finitos, consta de la integracidn de las ecuaciones
gobernantes del flujo del fluido sobre los volimenes de control del dominio. Luego se realiza la
discretizacion y conversién de las ecuaciones integrales resultantes en ecuaciones algebraicas,
para finalmente, solucionar estas ecuaciones algebraicas por medio de un método iterativo. En el
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pos proceso se analizan los resultados obtenidos en el solucionador lo que se logra con diferentes
herramientas de visualizacion (Versteeg & Malalasekera, 2007).

El estudio de aerogeneradores, bajo condiciones de operacién reales, requiere de la aplicacién de
diferentes modelos para la valoracién de los campos de velocidad y presidon a partir de la solucion
numérica. Entre otros, se destacan las ecuaciones de continuidad y cantidad de movimiento
ademas del modelo turbulencia.

1.2.1. Ecuaciones que gobiernan el flujo del fluido

Las ecuaciones gobernantes (continuidad, cantidad de movimiento y energia) son expresiones
matematicas que permiten modelar la fisica de un fenémeno en el que se encuentra involucrado
algun fluido. El comportamiento de este fluido se puede describir en términos de propiedades
macroscopicas, tales como la velocidad (u), la presidon (p) y la densidad (p), sus respectivas
derivadas de espacio (x, y, z) y el tiempo (t).

A continuacidn se presenta la ecuacién de continuidad para un fluido incompresible:

div(pu) =0 (7)

y la ecuacién cantidad de movimiento en las direcciones x, y, z:

Du _ 0(—p + Tyx) N aTyx N 0T,y

= S 8
P Dt o dy | oz oM (8)
Dv  0tyy O(—p+Tyy) 0Ty
i S 9
PDr = ax T dy T Towy ©)
Dw 0ty, 01y, O(—p+7z)
— = S 10
Pt = ox T oy T a8z oMz (10)
Donde pDD—I;, p%y pll))—‘f son las tasas de incremento de la cantidad de movimiento en x,y y z por

unidad de volumen de una particula del fluido. Los esfuerzos viscosos son denotados por 7, los
sufijos de notacion i, j indican la direccion y posicion de los esfuerzos viscosos. Los términos
fuentes Syx, Suy Y Smz incluyen las contribuciones debido a fuerzas de cuerpo como por ejemplo
la fuerza gravitacional.

1.2.2. Ecuacion de turbulencia SST Kk — w

Gran parte de los problemas aerodindamicos involucran fenémenos turbulentos. Sin embargo para
la mayoria de los casos no es necesario conocer la fluctuacidon de la turbulencia ya que solo se
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requiere un promedio de esta y de las demas propiedades del flujo (es decir, velocidad media,
presion media, esfuerzo medio, etc.) para tener una aproximacién adecuada de la solucién. Dicho
procedimiento se realiza mediante las ecuaciones de Reynolds-Averaged Navier Stokes (RANS),
gue necesitan de un modelo de turbulencia para predecir los esfuerzos de Reynolds y los términos
de transporte escalares.

Los modelos de turbulencia RANS son clasificados de acuerdo al nimero de ecuaciones de
transporte adicionales necesarias para solucionar las ecuaciones de flujo. Ademds, entre mas
ecuaciones, mayor es el tiempo de cémputo. Dichos modelos van desde una ecuacién adicional
como Spalart Allmaras hasta Reynolds Stress que utiliza 7 ecuaciones.

Considerando lo anterior se buscé un modelo que demandara un bajo costo computacional, por
tanto se descartaron modelos que involucraran transicion como k- kI- o SST los cuales requerian
la solucién de cuatro ecuaciones adicionales. Se optd por el modelo de dos ecuaciones SST k — w
que es ampliamente utilizado para la evaluacidon de aerogeneradores (Sgrensen, et al., 2002)
(Moshfeghi, et al., 2012). Cabe mencionar que el modelo k — € RNG también ha sido utilizado pala
la evaluacion de este tipo de flujos sin embargo no ofrece ninguna ventaja significativa en
comparacién al modelo SST x — w (Coombs, et al., 2012). El modelo hibrido SST utilizax — w en la
region cercana a la pared y k — € en la region totalmente turbulenta, aplicando una funcién de
transformacion cuando se pasa de un modelo a otro. Esto se debe a que el modelo k — € responde
mucho mejor a valores asumidos en flujo libre, sin embargo su precisién disminuye al solucionar
fendmenos de capa limite con gradientes adversos de presién, mientras que el modelo k — w
tiene una mayor precision al evaluar capa limite pero su exactitud se ve disminuida en las zonas
alejadas de esta (Versteeg & Malalasekera, 2007). Este modelo se define como:

d(pw
(gt ) + div(pwU)
— div [(u + ﬁ) grad(w)]
0w
29U , (11)
t 72 <2pSij "Sij T3 PW a—xj5ij> — Bapw
Jx dw
+2 p_IE%D
O 2 0%, 0%,
Donde las constantes del modelo se definen de la siguiente forma:
o, =1 Op1 = 2.0 Op2 = 1.17 Y, = 0.44 B, = 0.083 B* =0.09

Esta ecuacion define que la tasa de cambio de k 0 w mas el transporte por conveccidn de k 0 w es
igual al transporte de difusion turbulenta de k 0 w mas la tasa de produccion de k 0 w menos la
tasa de disipacion de k 0 w mas un término de difusidn adicional (Versteeg & Malalasekera, 2007).
Especificando que k es la energia cinética de turbulencia y w es la tasa de disipacién especifica.
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El modelo SST k — w es mds exacto y confiable para muchos tipos de flujos (gradientes adversos
de presidn, perfiles, ondas de choque, entre otros) que el modelo x — w estandar (ANSYS, 2010).

1.2.3. Funcién de pared

Adicional al modelo de turbulencia, para una buena aproximacién de la capa limite es necesario un
modelo que prediga el comportamiento de esta zona la cual es de gran importancia para el calculo
de las fuerzas de arrastre viscosas. La funciéon de pared o y 4+ permite mediante dos
aproximaciones diferentes solucionar capa limite. En la primera aproximacion llamada Standard
Wall Function la regién afectada por la viscosidad no es solucionada, en vez de ello se utilizan
formulas semi empiricas para hacer el puente entre la pared y la regién turbulenta. En la segunda
aproximacioén, denominada Near Wall Treatment, la malla que se encuentra en la region cercana a
la pared, que es afectada por la viscosidad, si es solucionada. Esta aproximacion aunque requiere
una malla mas fina sobre la superficie tiene una mejor evaluacion del arrastre que la primera. En la
primera aproximacion los valores de y + deben estan entre 30 y 500 mientras que en la segunda
el y + debe estar por debajo 5. Valores entre 5 y 30 se encuentran en la zona de transicidn. El uso
de una aproximacién u otra depende de las necesidades propias de cada problema y de la
capacidad de cédmputo disponible. (Versteeg & Malalasekera, 2007). En la siguiente ecuacidn se
definey +:

y* = pury/u (12)

donde: p es la densidad, uy es la velocidad de friccion de la velocidad cercana a la pared, y es la
distancia mds cercana a la pared y u es la viscosidad cinematica del fluido.

1.3. ANALISIS ESTRUCTURAL

El analisis estructural permite calcular los esfuerzos internos, deformaciones y tensiones que
actuan sobre una estructura. Por tanto es un tema que se encuentra implicito en todas las
industrias, especificamente en el campo aeronautico tiene una alta importancia debido a los bajos
factores de seguridad con los que se disefia, donde se requieren componentes con una alta
resistencia y un bajo peso. En el campo de la energia edlica, el analisis estructural juega un papel
definitivo en el disefio de las turbinas, particularmente las palas son un componente que esta
sometido a una altas cargas. Las palas de aerogeneradores, generalmente estan fabricadas en
materiales compuestos, gracias a que entregan una alta relacidn resistencia peso. La utilizacién de
estos materiales ha permitido incrementar las dimensiones de las palas ya que se busca capturar
mayor energia sin llegar a comprometer la seguridad de la estructura. Para poder optimizar estos
componentes es necesario apoyarse en herramientas computacionales que permiten evaluar y
predecir el comportamiento que tendrdn estas estructuras bajo condiciones reales. Entre los
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métodos numéricos se encuentra el método de elementos finitos, el cual ha sido ampliamente
documentado e implementado en programas comerciales para el analisis de la mecanica de
materiales.

Dentro de esta subseccion se va a desarrollar una introduccién a la teoria clasica de laminado,
luego se va a presentar el método de elementos finitos y por Ultimo se presenta la estrategia de
soluciéon de un programa tipico de elementos finitos y la metodologia utilizada para poder evaluar
materiales compuestos.

1.3.1. Teoria de laminado

Las palas de las turbinas edlicas normalmente se fabrican usando laminados de materiales
compuestos multicapas, donde cada laminado tiene su propio espesor, propiedades elasticas y
orientacién de las fibras. Todo el comportamiento de una ldmina delgada de compuesto puede ser
aproximado mediante la suposicién de un plano de esfuerzos. Esta suposicion en teoria de
laminacién indica que la [dmina delgada estd sujeta solo a cargas que no causan inestabilidad en el
plano, por tanto la curva esfuerzo-deformacién se vuelve relativamente simple. Los ejes de cada
[dmina son definidos por los nimeros 1,2 y 3, y el laminado es definido por el sistema coordenado
local de la placan, s y z. En la Figura 5 se pueden observar los planos 12 y ns, donde los ejes 3y z
son respectivamente perpendiculares a estos planos.

Las suposiciones de teoria de laminacidn definen que:

a) La estructura se restringe a ser una placa laminada delgada compuesta de una combinacién
arbitraria de capas.

b) Las suposiciones de teoria de placas y laminas se conservan, es decir, el esfuerzo o,, a través
del espesor de la placa es cero y solo existen los esfuerzos (og, 6,) en el plano.

c) Los esfuerzos cortantes transversales 7¢, y T,, son despreciados de acuerdo a la teoria de
placas y laminas.

d) La teoria se aplica para un punto de analisis en una placa o ldmina infinita, ignorando los
efectos de los bordes, agujeros, cortes y otras discontinuidades.

e) Las cargas de esfuerzos y de momentos resultantes se asumen en el plano.

Figura 5. Rotacion sobre los ejes principales s y z (Jones, 1999)
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La ley de Hooke permite definir que:

1.

Para un material homogéneo isotrdpico el estado de esfuerzos en una sola dimensién es:
o = E¢ donde E es el médulo de elasticidad y € es la deformacidn unitaria.

Para un material homogéneo isotrdpico el estado de esfuerzos para dos dimensiones segln la
ley de Hooke es:

01 = (&1 +vey) =2 (13)
o, = (g5 +v&;) T2 (14)
Ty2 = (V12)m (15)
o en forma matricial,
01 Ciy C2 07[&
[ ]=[C12 Cpz O ”82] (16)
T12 0 0 Cgellvrz
donde,
Ci1=Cpp = E(1-v?) (17)
C1 = Cip =VE/(1 —v?) (18)

Se tienen tres constantes elasticas E,vy G, en donde G estd en funcidon de las otras dos
constantes. Por tanto, para un material isotrépico solo son necesarias dos constates elasticas
para escribir la relacién de la ley de Hooke.

La relacion de la ley de Hooke puede ser generaliza para materiales anisotrépicos en tres
dimensiones. Se requieren 21 constantes elasticas independientes si el material es
completamente anisotrépico. Si el material es ortotrdpico, solo son necesarias nueve
constantes. Sin embargo, en aplicaciones en dos dimensiones para un material ortotrdpico,
solo se necesitan cuatro constantes para definir la relacion de la ley de Hooke. El estado de
planos de esfuerzos de una ldmina individual en dos dimensiones de un material compuesto

ortotrdpico se reduce a:
Ci1 Cyz 0 17811
022 C12 C22 O 822 (20)

Y12

Donde existen cuatro constantes independientes:
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E1q

Clp=—— (21)
1 (1 —vi2vaq)
Ci2 = 12651 (22)
E>,
22 (1 —vizvz1)
Cos = G12 (24)

La siguiente ecuacién es usada para transformar las constantes elasticas de un material
ortotrépico a los ejes del laminado sy zen dos dimensiones (ver Figura 5). La relacidon de
transformacidn de las constantes eldsticas para un material ortotrdpico en el estado del plano de
esfuerzos es:

Os Qi1 Qiz Qu6][5s
0z|=|Qiz2 Qa2 Q| &z (25)
Tsz Qo1 Qo2 Qeel LVsz
donde:
Q11 = C1;1 cos*p + 2(Cyy + 2Cgg) sinyP cos?yP + C,, siny (26)
Q22 = C11 Sin4l/J + 2(C12 + 2C66) Sinzl[) COSZ'(I) + CZZ COS4'¢) (27)
Q12 = (C11 + Cyy — 4Cg¢) sin®yY cos?yP + Cy, (sin*P + cos*P) (28)
Qss = (C11 + Cap — 2C15 — 2C¢¢) sin?1 cos?P + Ceg (sin*yp + cos*y) (29)

Q16 = (C11 — C1p — 2Cgg) sin cos3yP + (Cyy — Cpp + 2Ceg) sin3y cosy (30)
Q26 = (C11 — C13 — 2Cgg) sin® P cosp + (C15 — Cyp + 2Cgg) sinp cos3 P (31)

Las constantes eldsticas Q se refieren al laminado en el sistema coordenado (s, z). Recordando
que las deformaciones axiales y cortantes son las Unicas que son consideradas dentro de la teoria
de pared delgada, la ecuacion constitutiva de una sola capa ortotrdpica expresada en el sistema
coordenado de la placa (s, z) se define como:

k k
el = o ol I 2

Donde k se refiere a cada una de las capas de las que esta compuesto el laminado y puede tomar
valores entre 1y n, siendo n el nimero de laminados.

24



Las ecuaciones constitutivas de una placa delgada laminada ortotrépica pueden ser escrita como:
N1 _T1A BJJE
[M] "B D [K] (33)

donde N son las fuerzas axiales y M las fuerzas de flexién, deformacién y torsidn. Por otro lado € y
K representan las deformaciones unitarias normal y cortante respectivamente. Ademas:

Ajj = Z(Qij)k(hk — hix-1) (34)
k=1

By = ) (Qy), (i —h2 )72 35)
=1

D;; = (Qij)k(h?c —hi_1)/3 (36)
=1

En el que A;; es la matriz de rigidez, D;; es la matriz de rigidez por flexion, B;; es la matriz de
acople entre las dos anteriores y h;, — hj,_4 es el espesor de cada capa del laminado como se
puede observar en la Figura 6.

n
K=1
K=2
K=3
K=n h
. ‘-\ S Ih4 ha [Pz [
(Plano medio)
=
~

Z

Figura 6. Notacidn de las capas del laminado

La ecuacién (33) es la matriz general constitutiva para laminados en compuestos. Esta matriz
muestra que aun dentro de los limites de la teoria de pequefas deflexiones pueden existir
curvaturas forzada en el laminado debido a la matriz de acople [B]. Este acople es causado porque
el eje neutral y el plano medio del laminado no es coincidente. Sin embargo para fines practicos la
ecuacion general se puede simplificar teniendo en cuenta las siguientes consideraciones:

a) La matriz de acople [B] se puede eliminar fabricando el laminado simétrico con respecto al
plano medio.
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b) Si el laminado se fabrica con un numero igual de pares de laminado simétricos con respecto a
los ejes coordenados (s, z), la matriz [A] se convierte ortotrdpica por naturaleza (ver ecuacién
(37)). Sin embargo, la matriz [D] permanece con una alta naturaleza anisotrdpica.

Aip Az O
[A] = A1z Azz O (37)
0 0 Ag

c) Si cada lamina estd construida con un nimero igual de pares de laminado a angulos de 0 y 90,
con respecto a los ejes (s, z), la matriz [D] va a convertirse ortotrdpica.

La matriz [A] es la matriz de rigidez de todo el laminado de la misma forma como las matrices [C]
y [Q] fueron las matrices de rigidez de una capa del laminado.

1.3.2. Método de elementos finitos

Los elementos finitos es un método numérico que ha sido ampliamente aplicado para la
evaluacién de estructuras, sobre todo en el campo aeronautico. Permitiendo predecir con gran
detalle el comportamiento de una estructura cuando estd sometida a diferentes tipos de cargas. A
continuacidn se va presentar la formulacién basica de solucién de elementos finitos y luego se va a
describir la estructura de solucion tipica en un problema de elementos finitos.

El método de elementos finitos se va a desarrollar a partir de un elemento de barra de dos nodos
(1y 2). Este tiene dos extremos llamadas nodos que estan conectados a otros elementos o a un
soporte. Este elemento puede ser alargado o comprimido, lo que indica que las incégnitas de los
nodos son desplazamientos axiales u; y u,. El elemento tiene una seccidn transversal Ay una
longitud L. Se va a considerar el caso de una carga externa distribuida (carga axial por una unidad
de longitud) q(x).

u
14.'j
u{ u(x)

X
*r—>

_ q(x) 3
C—,."—'?— —— = = —— = —— = —)-O---‘_‘.'::-
| 2
A, ,

L

L 4

Figura 7. Barra de elemento de dos nodos (Boeraeve, 2010)
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Segun el principio de trabajo virtual el trabajo externo hecho por la fuerza q(x) es almacenado en
el sélido como energia de deformacion W;. Desde la mecanica de materiales se define que la
densidad de energia de deformacién en un punto de un material elastico lineal sometido a un
estado unidimensional de esfuerzos o y deformaciones ¢ es:

U==¢o (38)
La energia total de deformacién integrada sobre todo el volumen V de la barra es:

1
w, = f EsadV (39)
v

Como o = E¢ es constante sobre la seccion A de la barray dV = Adx:

1 1
w, =f§sEeA dx=f§ezEA dx (40)
L L

Y la deformacion y el desplazamiento se unen mediante la relacion:

e(x) = %u(x) (41)

La variacion real de u(x) a lo largo de la barra no se conoce. Sin embargo, se puede interpolar el
valor de u(x) desde los valores de desplazamiento de los nodos: u; y u,

u(x) = Ny(x)uy + Np(x)u, (42)

Donde N; (x) y N, (x) son llamados funciones de forma y de esta ecuacidn se puede notar que:
N;(x) =1y N,(x) =0enx =0, en orden de obtener u(0) = u,
Ny(x) =0y N,(x) =1enx =L, en orden de obtener u(L) = u,

Para un elemento de barra de dos nodos la Unica variacion posible del desplazamiento u(x) es
lineal, que se puede expresar mediante la siguiente formula de interpolacion:

L—x X
[ +zu2 (43)

u(x) =
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. e . L—x X
Lo que significa que las funciones de forma son N; = - Y N, = =

La ecuacidn (60) puede ser escrita como un producto escalar de dos vectores:

L —
u() = = Pt} = W (44)

donde: {...} representa un vector columna, {...) representa un vector fila, {U}es el vector de
desplazamiento nodal y (N) es el vector de funciones de forma. Evaluando la ecuacién (44) en la
(41) se puede definir el desplazamiento como:

d d 11
() = —u() = | =N W) = (1. W) -

&(x) = (B){U} = (UMB}

donde (B) = %(N) es la matriz de deformacion-desplazamiento.

Por otra parte el trabajo externo de q(x) aplicado a una longitud infinitesimal dx, a la distancia x
es igual a q(x) dx u(x). El trabajo externo total en la longitud L es igual a:

Wg = f q(x)u(x) dx (46)

L

Finalmente, la energia potencial total es la diferencia entre la energia total de deformacién menos
el trabajo externo total:

=W, —Wg (47)

El trabajo total hecho por todas las fuerzas actuando en un sistema estatico en equilibrio es cero
para un desplazamiento virtual infinitesimal du. Luego, 611 = §W; — 6Wy = 0 con:

SW, = f eESeA dx (48)
L
SWy = _[ q(x)du(x) dx (49)
L

Por tanto,
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fsE&sA dx = f q(x)éu(x)dx (50)
L L

Sustituyendo (45) en (50) se obtiene:

f AE{B}B)dx{U} = f q{N}dx (51)

L L

Esta ecuacién de equilibrio puede ser rescrita como:

[KI{U} = {F} (52)

donde [ f AE{B}(B)dx es la matriz de rigidez del elemento, {U} es el vector de

desplazamlento nodal, {F} = fL q.{N} dx es el trabajo equivalente del vector de fuerzas nodales
(fuerzas nodales {F} produce el mismo trabajo externo que la carga distribuida q(x).

Para la barra de dos nodos la matriz de rigidez se convierte en:

1
[K]:JAE _12{ }dx— [1 _] (53)
L L

y el trabajo equivalente del vector de fuerzas nodales:

oWs > (7} = [ il = [ ad L fax (54)
J x
L

~

El procedimiento anterior se puede repetir en forma general para tres dimensiones partiendo de:

SW, = f oT6edV (55)
v

donde ¢” = (O, Oyy) 022 Oyz, Oxz, ny] y 6 = [6&xy, 6‘9ny 8€,2, 6Vyzr 8Vxzs 6ny]

Por su parte, el trabajo externo es:
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SWg = f fTéudv + f tTsudS (56)
14 S

donde las fuerzas de volumen por unidad de volumen y fuerzas de superficie por unidad de area
son fT = [fu, fy, 2] Yt = [ty ty, t,] respectivamente.

1.3.3. Andlisis de elementos finitos con sistemas CAE

Los elementos finitos en un método utilizado para la evaluacidon de estructuras y fluidos, sin
embargo han sido mas practicos para el modelamiento de la primera. Y en el campo aeronautico
ha sido ampliamente usado para el calculo de alas, vigas, aeronaves, aerogeneradores, fuselajes,
palas de helicopteros, etc. Permitiendo predecir con gran detalle los puntos de mayor
concentracién de esfuerzos, fracturas, puntos maximos de operacion y las tolerancias que puede
soportar una estructura. Del mismo modo, ha sido utilizado para modelar materiales compuestos.

Los programas comerciales como ANSYS y ABAQUS, son de los mas robustos computacionalmente
en cuanto su capacidad para solucionar problemas de ingenieria. Estos permiten solucionar una
gran variedad de problemas desde un simple andlisis estatico lineal hasta analisis transitorios no
lineales. Estos programas comerciales tiene capacidades especiales para analizar materiales
compuestos, estos aceptan elementos programados por el usuario y ecuaciones constitutivas
personalizadas (Barbero, 2008).

Este tipo de programas usualmente son organizados en tres diferentes bloques: el preprocesador,
el solucionador y el pos procesador. En el preprocesador, se compila toda la informacién
necesitada para calcular la matriz de rigidez. Lo que incluye la definicidn de los materiales y sus
propiedades, la definicidn de la geometria y su malla. Para la construcciéon de la malla se debe
definir el tipo y el nimero de elementos, la posicion de los nodos y su conectividad. La
informacidn de la conectividad permite al programa ensamblar la matriz de rigidez y los vectores
de fuerzas equivalentes para obtener las ecuaciones de equilibrio global. Esta matriz de rigidez
también incluye las condiciones de frontera del modelo, que pueden ser fuerzas, presiones,
restricciones de los grados de libertad, entre otros.

Para elegir el tipo de elemento, los programas comerciales contienen librerias con los diferentes
tipos de elementos, formulados a partir de los grados de libertad, la funcién de interpolacién, su
aplicacion en dos o tres dimensiones, entre otros. El tipo de elemento depende del problema que
se desea evaluar, por lo que existen elementos barra tensién-compresion, viga de flexion, solido,
superficie, superficie laminada, etc. (Barbero, 2008). En el marco de este trabajo, se profundiza en
el elemento de superficie SHELL99 de ANSYS utilizado para evaluar ldminas de materiales
compuestos (ANSYS, 2009).

El elemento SHELL99 esta definido por 8 nodos y tiene seis grados de libertad (traslacion en las
direcciones nodales x,y, z y rotaciéon en los ejes x,y, z). Modela geometrias tridimensionales a
partir de laminas de superficie y tiene una aproximacion de escala media de lamina por lo que es
necesario conocer las propiedades del laminado. Se debe especificar el nimero de capas, el
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angulo, el espesor y el material de cada capa como condiciones de entrada. Con esta informacién
el programa calcula las matrices [A], [B] y [D] internamente. SHELL99 permite obtener
desplazamientos, cargas de pandeo y frecuencias de vibracidon ademas de esfuerzos vy
deformaciones (Barbero, 2008). Sin embargo, no permite evaluar grandes deformaciones (ANSYS,
2009).

Por otra parte, los materiales utilizados en el modelo, pueden ser lineales o no, isotrépicos o
ortotrépicos, constantes o dependientes de la temperatura. En el caso de estudio para
compuestos, los materiales son ortotrdpicos por lo que se definen las propiedades elasticas de los
materiales en las tres direcciones: el médulo de elasticidad, el mddulo de rigidez y la relacidn de
Poisson. Se debe definir ademas la densidad debido a las fuerzas inerciales.

Completada la etapa del preprocesador se entra a la solucién. En esta etapa ANSYS se basa en el
APDL que es un lenguaje de programacion parametrizado que soluciona conjuntos de ecuaciones;
en este caso las ecuaciones de equilibrio. De la solucidon se calculan los grados de libertad de los
nodos, es decir, desplazamientos y rotaciones. Los resultados derivados de la simulacién como
esfuerzos y deformaciones son calculados si son necesarios.

En el pos procesador se obtiene los resultados derivados de la solucion tales como esfuerzos,
deformaciones, criterios de falla, entre otros. Que se pueden analizar mediante gréficos,
contornos de colores, vectores o tablas de datos.

1.4. INTERACCION FLUIDO ESTRUCTURAL

Para la simulacién de la interaccion fluido estructural (FSI, pos sus siglas en inglés) basicamente
existen dos aproximaciones: sistemas acoplados y desacoplados. En el sistema acoplado o
monolitico las ecuaciones gobernantes del fluido y la estructura son resueltas simultadneamente
dentro de un mismo solucionador. Mientras que con el sistema desacoplado cada sistema de
ecuaciones es solucionado por separado, lo que permite poder seleccionar métodos mas
eficientes para resolver cada modelo. Los algoritmos desacoplados son también llamados
algoritmos particionados y a diferencia de los monoliticos requieren de un método de acople que
permita una estable interconexion y una adecuada transmisién de datos entre los solucionadores
aerodindmico y estructural (Degroote, et al., 2009). Los sistemas desacoplados se pueden trabajar
de dos maneras, en una sola via o en dos vias dependiendo del problema. En el primer caso la
comunicacion esta solo limitada de un solucionador a otro, por ejemplo, el solucionador
aerodinamico le podra transmitir las cargas de presidn al solucionador estructural, sin embargo las
deformaciones que sufra la estructura no seran tenidas en cuenta por el solucionador
aerodindmico. Caso contrario ocurre con el andlisis en dos vias donde el solucionador
aerodindmico si considerara las deformaciones.

ANSYS utiliza la aproximacion particionada para la solucién de los problemas FSI. Se va a mostrar el
funcionamiento del analisis de acoplamiento dentro de ANSYS que es llamado Servicio del Sistema
de Acoplamiento (System Coupling Service en inglés). Las funciones mas importantes del servicio
de acoplamiento son manejo del acople y la transferencia de datos.
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1.4.1. Manejo del acople

El principal rol del Servicio de Acoplamiento es manejar el analisis de acoplamiento que se resume
en tres aspectos: Comunicacién del proceso interno; Proceso de sincronizacién y evolucién del
analisis; y Manejo de la convergencia

Cuando se habla de participantes se refieren a los diferentes solucionadores que se van a utilizar.
En este caso se van a utilizar dos participantes, el solucionador estructural (Mechanical ANSYS) y el
solucionador fluido dinamico (ANSYS Fluent).

e Comunicacion del proceso interno

Los calculos del Servicio de Acoplamiento y los participantes (Mechanical ANSYS y Fluent) se
ejecutan como procesos independientes, por lo que es necesaria una Comunicacidn Interna entre
los Procesos (IPC, por sus siglas en inglés). Esta comunicacion se logra con la implementacién del
modelo TCP/IP (The Linux Tutorial, n.d.) que provee la conectividad y especifica la forma de
direccionar, transmitir y recibir los datos.

Todas las comunicaciones internas requieren de procesos de sincronizacion, transferencia de
datos y evaluacion de convergencia entre el servicio de acoplamiento y los participantes a través
de interfaces de comunicacion.

e Proceso de sincronizacion y evolucion del andlisis

El Servicio de Acoplamiento y los participantes funcionan sincronizadamente a través de un
andlisis que se define en cinco etapas y se resaltan en azul en la Figura 8. En esta figura, se
muestra ademas la informacion de los procesos que ocurren en cada etapa, donde cada una
funciona como una puerta que no permitird avanzar hasta que todos sus procesos terminen.

Los detalles del proceso entre la etapa de “Solucion” y la “Evaluacién de convergencia” son
mostrados en la Figura 9. En estas etapas, el Servicio de Acople controla el avance de los
participantes a través de dos sub etapas de sincronizacién: “Transferencia de datos” y “Solucién”,
ambos mostrados en azul. La secuencia de solucidn es controlada manipulando el orden relativo
en que los solucionadores avanzan.
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Figura 8. Diagrama de flujo de la secuencia entre el servicio de acople y los participantes (ANSYS,
2011)

Servicio Participante 1
de acople .

Transferencia
de datos

Transferencia
de datos

Tomaide datos

Tomaide datos

o Iteraciones %
L Solucionador :

Inicio paso
de acoplador

: Paso(s)

Final paso de / Solucionador
acoplador

Figura 9. Detalle del proceso para el servicio de acople y los participantes (ANSYS, 2011)

La figura anterior muestra que los participantes atraviesan todo un paso de tiempo del acople por
cada iteracion del acople. Sin embargo, para lograr atravesar todo un paso de tiempo del acople
cada solucionador pueden utilizar uno mas pasos de tiempo que pueden incluir uno o mas
iteraciones dentro de cada solucionador.
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e Manejo de la convergencia

La convergencia de los pasos de tiempo del acople es evaluada al final de cada iteracion del
acoplador. La convergencia de los pasos de acople requieren que todos los participantes reporten
que su parte del andlisis ha alcanzado su criterio de convergencia y que todos los datos
transmitidos han alcanzado el criterio de convergencia especificado en el Servicio de acople.

Si el paso de tiempo del acople no converge, se inicia un nueva iteracién. Si el paso tiempo
converge, un nuevo paso de tiempo inicia siempre y cuando la duracién del acople no haya sido
alcanzada.

1.4.2. Transferencia de datos

Cabe mencionar que para el correcto funcionamiento del acople las superficies del fluido y el
solido que se van a comunicar deben lindar uno con el otro. Cada transferencia de datos incorpora
los siguientes componentes algoritmicos:

Mapeo: este el primer componente usado en el proceso de transferencia de datos e involucra
conectar y emparejar cada ubicacién de una fuente con un destino para generar pesos. Por
ejemplo, en un problema FSI, un nodo del fluido debe estar asignado a un elemento sélido para
recibir desplazamiento. Del mismo modo, cada nodo del solido debe estar asignado a un elemento
del fluido para recibir esfuerzos.

Interpolacion: es el segundo componente usado en el proceso de transferencia de datos y utiliza
los pesos generados en el mapeo para proyectar los datos de la fuente en la posicién de destino.

Pos procesamiento de datos interpolados: este es el componente final del proceso de
transferencia de datos que puede involucrar datos con procesos de relajacién en el destino.

e Algoritmos de mapeo

Existen muchos algoritmos de mapeo que son usados para realizar la transferencia de datos
durante el andlisis de acople. Esta transferencia dependera de la disponibilidad y relevancia de la
informacidn especificada por cada algoritmo de mapeo; por ejemplo, el nimero de nodos o el
area en la superficie y/o malla de destino.

Superficie Bucket

Este algoritmo genera pesos que son ideales para transferir la informacién de cantidades no
conservativas como esfuerzos, desplazamientos y temperaturas.

Este algoritmo calcula los pesos de mapeo dividiendo la malla de destino en un malla imaginaria
de buckets relativamente gruesa (un bucket es un grupo de elementos en una malla). Los pesos de
mapeo son luego calculados para cada nodo separadamente en la malla fuente. Cada nodo en la
malla fuente es inicialmente asociada con un bucket correspondiente a la malla de destino.
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Interfaz General de Malla

Este algoritmo genera pesos que son ideales para transferir cantidades conservativas tales como
masa, cantidad de movimiento y flujos de energia.

En este algoritmo, cada cara de los elementos del lado de la fuente y del destino es dividida en sub
caras con n puntos de integracion (IP), donde n es el nimero de nodos en la cara. Los lados de la
fuente y el destino son intersectados, creando un numero de areas traslapadas llamadas
superficies de control. Las contribuciones de los pesos del mapeo son evaluadas para cada
superficie de control basado en el area de las caras de los elementos asociados a la fuente y al
destino. Finalmente los pesos del mapeo de los nodos de destino son calculados mediante la
sumatoria de la contribucion de cada superficie de control.

Como ejemplo se puede considerar la Figura 10, donde la superficie de control es resultado de la
interseccién de todas las caras IP en la interfaz etiquetada con X. Por ejemplo, las caras IP S1 y S2
en el lado de la fuente son intersectados con las caras IP R1 y R2 en el lado del destino creando las
areas Al, A2, y A3 en la superficie de control. La contribucién de los pesos para la cara IP R1 que
con asociados con las caras IP S1 y S2 son respectivamente dados por:

Wy =—— (57)

Wy = (58)

Superficie

s1 - / de control M
. . _~7CaralP R1

A"

Fuente% Pistancia —| Destino

Cero

RO XX O KRN OX KO

Figura 10. Mapeo de la Interfaz de Malla General (ANSYS, 2011)
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e Algoritmos de interpolacion

El algoritmo de interpolacion es el responsable de proporcionar los valores a los nodos de destino
usando los datos de la fuente y los pesos del mapeo que son generados por el algoritmo de
mapeo. Los pesos de la interpolacion calculan el valor ¢ de las caras de destino IP:

n
Q= zwi(Pi (59)
i=1

Donde n es el nimero de nodos en los elementos de la fuente, @; es el valor en el i*s™° nodo de

la fuente y w;es el peso asociado.
e Algoritmos para el pos procesamiento de datos interpolados

En muchas situaciones, los datos interpolados obtenidos del destino después su evaluacion
necesitan tener un proceso de relajacidon antes de ser enviados. La relajacién es realizada para
mejorar la estabilidad de los cdlculos (por ejemplo, para facilitar la convergencia en grandes
incrementos en deflexiones estructurales) limitando variaciones potencialmente grandes de datos
entre dos iteraciones del acople. Esto se logra:

Pnew = Pota + @ * (Prnew — Poia) (60)

Donde @, €s el valor del dato relajado, ¢,;4 es el valor del dato antiguo, y w es el factor de
relajacién. Durante la primera iteracion de acoplamiento de cada paso de tiempo del acople el
valor de este factor es igual a la unidad.

36



2. ESTADO DEL ARTE

La aeroelasticidad nacid en la aviacidn, sin embargo se comenzd a estudiar afos después cuando
las aeronaves alcanzaron velocidades mas altas y los fendmenos aeroelasticos aparecieron con
mayor frecuencia en las aeronaves llevandolas a fallas inesperadas. El uso de tuneles de viento fue
la primera herramienta disponible para analizar y visualizar los efectos que estaban ocurriendo
sobre las aeronaves, y aun hoy en dia sigue siendo ampliamente utilizada para evaluar nuevos
conceptos de disefio. La apariciéon del computador en la década de 1950 permitié comenzar a
desarrollar métodos numéricos que sirvieran como herramienta para el andlisis de fendmenos
aeroelasticos. A partir de ese momento comienza la evolucién de los modelos que hasta hoy
siguen depurandose. En la década de 1960 se desarrollan los primeros métodos para predecir
flujos transitorios incompresibles en tres dimensiones, y para 1970 se desarrollaron técnicas de
prediccién de estructuras discretas permitiendo predecir la dindamica en aeronaves reales. Entre
1980 y 1990 se desarrollaron cddigos no viscosos compresibles transénicos. Actualmente, adn se
tiene dificultad con los métodos para una correcta prediccion de la capa limite en flujos que
incluyen separacion de capa limite y que son relevantes en la aeroelasticidad (Hulshoff, 2010).

Los problemas aeroelasticos propios de aeronaves como el flutter, se comenzaron a apreciar en
aerogeneradores con dimensiones superiores a los 50m de didmetro. Esto se debe a que las
velocidades de flutter tienden a disminuir con palas mas grandes debido al incremento de su
flexibilidad estructural y la disminucion en la frecuencia torsional (Hansen, et al., 2006). Del
mismo modo han aparecido otros problemas como las vibraciones por la entrada en pérdida del
aerogenerador, los vientos cruzados o la interaccién de las palas con la torre que pueden poner en
riesgo la integridad de la estructura sino se han considerado dentro de la evaluacidn aeroelastica.

Es asi como los problemas aeroelasticos, pueden ser muy complejos y llegar a involucrar en un
analisis tantas variables como se desee. Este nimero de variables que en el pasado era reducido,
ha dejado de ser una limitacidn con el uso de computadores y métodos numéricos que permiten
una evaluacidn multivariable del fendmeno. Esto a su vez, permite que cada dia los modelos
matematicos que representan modelos fisicos sean mdas aproximados a la realidad permitiendo
simulaciones numéricas con menos simplificaciones. Ademas, el rol de los actuales métodos ha
sido principalmente el analisis y correccién de deficiencias aeroeldsticas en los actuales conceptos
de disefio. Sin embargo, las nuevas técnicas de construccién que utilizan estructuras mas livianas y
sistemas activos en aeronaves, estd cambiando el rol. La aeroelasticidad se ha incorporado dentro
de la optimizacion multidisciplinar (Multi-Disciplinary Design Optimisation en inglés); el concepto
de disefio estd cambiando de cdmo evitar inestabilidades indeseadas a la forma en que la
aerodinamica, la estructura y los sistemas de control pueden interactuar conjuntamente llevando
la maquina a su maximo desempeno (Hulshoff, 2010).
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Las herramientas computacionales para la evaluacién aeroeldstica vinculan varios modelos que al
acoplarse permiten evaluar la fisica que domina el fendmeno. A continuacién se presentan los
métodos mas utilizados para la evaluacidon aeroeldstica en aerogeneradores. Primero se van a
describir los métodos aerodindmicos y estructurales actuales especificando sus limitaciones y
ventajas. Luego se van revisar los métodos que permiten el acoplamiento. También se hace énfasis
en los estudios desarrollados en aerodinamica, estructuras y aeroelasticidad de aerogeneradores y
otras sistemas utilizando simulacién numérica.

2.1. FLUIDOS

Los métodos numeéricos aplicados al estudio del flujo de fluidos permiten calcular el
comportamiento y las variables que estdn interactuando dentro de un dominio determinado. En
este tipo de estudios se evalla la variacion de la velocidad, densidad, temperatura, masa y otras
variables dependiendo de la aplicacién. Ademas, se pueden obtener campos de presion sobre las
superficies de estructuras y obstaculos presentes en el flujo, cuyo resultado es de gran
importancia en los problemas FSI, cantidad que es transferida desde el campo de flujo hacia el
analisis estructural. La dindmica de fluidos computacional se ha enfocado al desarrollo de
diferentes métodos, algunos enfocados en solucionar flujos rotacionales, correspondientes a
aplicaciones tales como aerogeneradores, hélices, propelas de barcos, palas de helicpteros, entre
otros (Benini, 2004), (Jianfeng & Haowen, 2012). Sin embargo, los aerogeneradores son el tema de
interés en este trabajo por lo que se van a mostrar los métodos utilizados para solucionar este tipo
de problemas, hablando desde los mas especificos hasta los métodos con aplicaciones mas
generales. Del mismo modo se van a ir resaltando las ventajas y desventajas de cada uno.

El primer método es el BEM (Blade Element Momentum Theory, en inglés), que combina dos
teorias para calcular el desempefiio de las palas de un generador edlico. La primera es la teoria de
cantidad de movimiento, que calcula la potencia maxima que un disco-actuador puede obtener
del viento; la segunda, Blade Element Theory, evalla el desempeiio de la seccion trasversal de un
aerogenerador (perfil aerodindmico). La teoria BEM ha sido depurada a través de los afios
haciéndola mas precisa (Manwell, et al., 2009), ademas es el método aerodindmico mas usado en
los modelos aeroeldsticos actuales gracias a su relativa facilidad de implementacién, precisién en
los célculos y al bajo cémputo requerido para realizar los calculos (Rasmussen, et al., 2003).

El segundo método es el FVM (Free Vortex Method) donde las palas y la estela son modelados
mediante vértices. Este método no considera los efectos viscosos en el flujo, por tanto es
necesario el uso de modelos semi-empiricos para poderlos incluir. Este método tiene un bajo costo
computacional sin embargo es mayor al del método BEM. Usualmente los métodos BEM y FVM
utilizan informacién de perfiles 2D obtenida mediante calculos numéricos o experimentacion. Sin
embargo esta informacién no siempre esta disponible cuando se quiere conocer el desempefio de
perfiles en estados transitorios. Por lo tanto la aplicacién de estos métodos esta limitada a perfiles
ampliamente caracterizados (Sanderse, et al., 2011).
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El tercero es el método de paneles, que permite evaluar el desempefio de las palas del
aerogenerador discretizando la superficie de la pala y calculando las fuerzas resultantes en cada
seccion. Esta aproximacion es poco utilizada en los modelos aeroelasticos ya que los tiempos de
cOdmputo siguen siendo elevados sin tener una ventaja considerable en la precisién con respecto a
métodos como BEM, sin embargo su costo computacional es menor cuando se compara con
volumenes finitos. EIl método de paneles no tiene la capacidad de predecir capa limite ni
separacion del flujo, sin embargo su exactitud ha mejorado debido a la combinacién con otros
métodos que le han permitido incluir y solucionar los fenédmenos viscosos (Greve, et al., 2012).

El ultimo método es de los voliumenes finitos, es la aproximacion mas robusta y ademas es la que
entrega los resultados mdas precisos, sin embargo solo es usada cuando se necesita resolver
problemas con un alto detalle ya que requiere un alto costo computacional debido la
discretizacion de todo el continuo (Hansen, et al., 2006). A pesar de una mayor exactitud en los
resultados sigue teniendo problemas cuando se evallian problemas donde existe un alto
desprendimiento de la capa limite (Mavriplis, 2007). Otra de sus limitantes dentro del analisis de
fendmenos aeroeldsticos es la regeneracion de malla en cada ciclo, lo que incrementa
considerablemente el tiempo y el costo computacional (Schmucke, et al., 2010).

Dentro de la literatura sobre aerodindmica de aerogeneradores se encuentra una gran cantidad de
estudios realizados utilizando volumenes finitos, uno de los mas completos es el realizado por
Sgrensen (Sgrensen, et al, 2002), quien evalué un aerogenerador utilizando una malla
estructurada. En este trabajo, se pueden observar resultados cercanos a los experimentales,
demostrando que cuando existe desprendimiento los resultados pueden no ser precisos y llegan a
tener errores hasta del 20%. Estudios similares fueron realizados por Lanzafame (Lanzafame, et al.,
2013) donde se modeld una turbina edlica con CFD utilizando una malla poliédrica y modificando
correlaciones locales del modelo de transicion SST para un mejor modelamiento de capa limite.
Los resultados permitieron mejorar la prediccion de la curva de potencia en comparacion al
modelo SST k — w.

2.2. ESTRUCTURAS

Al igual que para el modelado del flujo de fluidos se presentan diferentes métodos utilizados para
la evaluacion. El solucionador estructural (integrado el método y el modelo de solucidn), recibira la
variacion temporal de las cargas extraidas de la solucion aerodindmica para calcular los esfuerzos y
deformaciones sobre la estructura. Los primeros en mencionarse son los modelos de viga que
utilizan las teorias de Timoshenko o Bernoulli para calcular vigas. Estos métodos idealizan la viga
en una dimensién debido a que la longitud del largo de la viga es mayor que las otras dos
dimensiones. Estos modelos no permiten una alta precisidon ni un alto detalle, sin embargo son
muy eficientes y validos cuando los componentes flexibles experimentan pequefias deformaciones
(Natarajan, et al., 2012). Basandose en estas teorias se han desarrollado muchos trabajos que se
han concentrado en mejorar la precision del método al introducir un mayor nimero de variables
(Otero & Ponta, 2010). También se han utilizado para modelar vigas en materiales compuestos,
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con las que se puede alcanzar casi la misma exactitud que un modelo tridimensional con
elementos finitos logrando un costo computacional dos o tres veces menor (Chen, et al., 2010).

Otro método para la solucién estructural comunmente utilizado es el método de reducciéon modal
gue simplifica la palas a un grupo de formas y frecuencias modales. Este método ha probado ser
razonablemente acertado y muy rdpido calculando la respuesta estatica y dinamica de turbina
edlicas si el numero adecuado de modos es definido. Los datos modales para cualquier
configuraciéon pueden ser extraidos por pruebas experimentales o por analisis de elementos finitos
(Chen, et al., 2010).

El siguiente método es el de elementos finitos (FEM por sus siglas en inglés). El FEM ha sido
implementado en programas aeroeldsticos desarrollados por laboratorios como RISO, CRES vy
NTUA (ECN, 2002). Este método permite un andlisis detallado en deformaciones complejas, sin
embargo demanda un alto costo computacional, sobre todo cuando se evallan objetos
tridimensionales con geometrias complejas (Zhang & Yao, 2004). Estudios desarrollados en
relacion a aerogeneradores, se han enfocado en evaluar las palas con elementos finitos utilizando
dos aproximaciones: un modelo 3D y otro simplificado en 2D. El primero simula la pala con
elementos sélidos, mientras que el segundo evalia la geometria a partir de l|daminas
bidimensionales, partiendo de la suposicién que el espesor es muy pequefio en comparacion a la
cuerda de la pala. Esta simplificaciéon reduce el nimero de grados de libertad y por supuesto el
computo requerido (Chen, et al.,, 2010). En general FEM ha sido ampliamente aplicado a la
industria mediante el uso de programas comerciales como ANSYS, NX y Abaqus. Del mismo existen
muchos trabajos académicos utilizando este método, varios de los cuales enfocados en evaluar
estructuras en compuestos asi como aerogeneradores (Locke & Valencia, 2004) (Wetzel, 2009).

El método de elementos finitos es también utilizado como complemento a otros métodos como la
teoria de pared delgada, la cual utiliza superficies en dos dimensiones para modelar geometrias en
tres dimensiones (Reuther, et al., 1999). Esta teoria es valida siempre y cuando el espesor de la
geometria a modelar sea mucho menor a las otras dimensiones de la misma. A pesar de esta
restriccion, tiene una amplia aplicacion en la evaluacién de vigas y estructuras aeronduticas en
materiales compuestos (Cardenas, et al., 2011) (Back & Will, 2008). Las estructuras son modeladas
mediante elementos geométricos como tridngulos, cuadrados o simples lineas que representan las
pieles, costillas, largueros o larguerillos de una estructura aerondautica. Finalmente en la solucién
utilizan elementos finitos para calcular las deformaciones sobre la estructura. Trabajos como los
realizados por Back (Back & Will, 2008) y Vo (Vo & Lee, 2010) evaluaron con modelos de pared
delgada perfiles tipo |, fabricadas en compuestos sometidas a diferentes cargas y calculan las
deformaciones resultantes frente a resultados encontrados en la literatura. Por su parte Cardenas
(Cérdenas, et al., 2011) calculd los desplazamientos de la estructura en materiales compuestos de
un aerogenerador cuando se encuentra sometido a diferentes cargas.

Existen otros algoritmos denominados como métodos sin malla (meshless) que en gran medida
evitan los problemas asociados al proceso de mallado del dominio. Entre estos algoritmos se
encuentra el método hibrido de nodos de frontera (RHBNM por sus siglas en ingles) (Zhang & Yao,
2004), el cual es una variacion de los elementos de fronteras, que presenta una alta precision para
calcular los desplazamientos y los esfuerzos en el dominio y la frontera. Este método ha mostrado
buenas caracteristicas para solucionar problemas eldsticos aunque nunca ha llegado a ser
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implementado en problemas aeroelasticos, por tanto su validacién sigue siendo limitada y poco
documentada.

2.3. AEROELASTICIDAD

Los cddigos aeroeldsticos estan influenciados por los tipos de turbinas edlicas que se estan
fabricando; el aumento de los tamafios en las palas y la instalacién de granjas edlicas en alta mar
(aguas abiertas), dan lugar a cargas mas complejas en los disefos. La investigacién aeroelastica se
concentran principalmente en el campo aerodindmico, los actuales desarrollos buscan mejorar la
precision y disminuir los tiempos en el modelamiento de la estela, caracterizar nuevos perfiles
aerodinamicos, modelar los flujos complejos de entrada al rotor, evaluar la aerodindamica de
granjas edlicas en tierra y en alta mar (Hansen, et al., 2006).

Los métodos aeroeldsticos utilizan diferentes sistemas para el acoplamiento, sin embargo el
acople utilizado dependera de varios factores, el tipo de solucionador aerodindmico y estructural
que se estan utilizando, y a la vez dependera del tipo de problema que se desea resolver. Por lo
que antes de desarrollar o utilizar un programa para evaluacién aeroelastica es necesario conocer
los requerimientos de la simulacién, ya que una simulaciéon en una sola direccién puede ser
suficiente para la solucidon del problema debido a que la deformacidn de la estructura por las
cargas fluido-dindmicas es minima en comparacion a sus dimensiones.

Existen diferentes métodos para la solucidn numérica del acople dentro de problemas FSI, entre
los mas usados se encuentran los métodos de punto fijo y Newton Raphson (Degroote , et al.,
2010). El método de Newton Rapson puede ser usado en aproximaciones acopladas y
desacopladas. Este método soluciona las ecuaciones no lineales del flujo y la estructura para todos
los dominios. Por otra parte, el método de Punto Fijo o Gauss-Seidel es utilizado en
aproximaciones desacopladas, donde los problemas del flujo y la estructura son solucionados
sucesivamente hasta que la diferencia sea menor al criterio de convergencia, por ejemplo el
sistema de acople utilizado por ANSYS (ANSYS, 2011).

Gran parte de los trabajos encontrados en el estado del arte para evaluacion FSI, son desarrollados
con analisis de una sola via, donde se calcula la aerodindmica del aerogenerador, se exportan las
cargas y se evalla la respuesta la estructura. Estos casos son en gran parte utilizados para conocer
el grado de influencia del fluido sobre la estructura y evaluar la necesidad de estudios mas
profundos. Referenciando trabajos FSI en una sola via, se pueden mencionar la investigacion
desarrollada por Wu (Wu & Young, 2012) que evalla la aerodindmica de un generador edlico
mediante BEM y ANSYS CFX. En este trabajo se utiliza BEM Unicamente para calcular las cargas
fluido-dindmicas sobre la estructura de un aerogenerador disefiado en materiales compuestos
mediante ANSYS. En el estudio se calcula el minimo espesor permisible que pueden tener las
pieles de la pala para un factor de seguridad dado, buscando el menor peso y el menor consumo
de materiales. Un trabajo muy similar es el desarrollado por Habalia (Habalia & Salehb, 2000),
donde se disefia mediante BEM las palas de un aerogenerador y luego se calculan los esfuerzos y
las deformaciones de la estructura mediante FEM.
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Por otra parte los estudios en dos vias, donde la estructura y el fluido se afectan mutuamente, se
encuentran trabajos como el realizado por Bazilevs (Bazilevs, et al., 2010), que presenta el estudio
sobre un aerogenerador de 5SMW (126m de diametro), con una simulacion fuertemente acoplada.
Dentro de este estudio se utiliza un modelo tipo LES (en inglés Large Eddy Simulation) con mallas
moviles para la solucion del flujo de fluido turbulento, mientras que para el analisis estructural se
utiliza el método Bending Strip, que permite incorporar materiales compuestos. En el estudio se
calcula la deformacién de la estructura y se evalua el efecto de torque aerodindmico de una pala
flexible cuando se compara con una pala rigida y con resultados obtenidos mediante BEM
utilizando el programa AeroDyn. Esta comparacion se puede observar en la Figura 11.
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Figura 11. Torque aerodinamico en funcién del tiempo para una pala rigida y flexible (Bazilevs, et
al., 2010)

Otro estudio FSI realizado en dos vias es el de Baxevanou (Baxevanou, et al., 2008), quien utiliza
Navier-Stokes CFD junto con un modelo eladstico para realizar el estudio aeroelastico de un
aerogenerador. En este trabajo se realizan estudios de malla y se evalua la influencia del paso del
tiempo sobre la solucién buscando reducir el costo computacional. Realizan ademas, un estudio
utilizando formulaciones implicitas y explicitas y comparando diferentes modelos de turbulencia.
Las simulaciones con distintas formulaciones del acople muestran coherencia en los resultados, sin
embargo en los resultados encontrados mediante funcién de pared (Wall Function) y tratamiento
de pared (Wall Treatment) se aprecian diferencias.

Otro estudio en dos vias es el realizado por Schmucke (Schmucke, et al., 2010) en el que se evalla
una turbina hidraulica tipo Kaplan y se calcula la deformacién de los alabes de la turbina y su
efecto sobre el desempefio de la misma. El estudio utiliza ANSYS CFX y Mechanical APDL para el
solucionador hidrodindmico y estructural, respectivamente. La turbina se simulé con diferentes
valores de rigidez y se comparé su desempeiio.

El estado del arte muestra que los estudios aeroelasticos estan enfocados en el desarrollo y
aplicacion de herramientas que permitan realizar calculos mas precisos y rapidos, del mismo modo
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sus aplicaciones practicas, en el caso de estudio de aerogeneradores, se concentran en asegurar
confiabilidad de la estructura frente a las diferentes cargas que este tipo de maquinas debe
soportar. Sin embargo aldn no se muestra estudios concretos que evallen el desempefio de un
aerogenerador modificando las caracteristicas estructurales de la pala, buscando mejoras que
permitan reducir la cantidad de materiales sin afectar la potencia que puede entregar el
aerogenerador.
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3. ESQUEMAS Y METODOS DE EVALUACION PARA SIMUALCIONES FSI DE AEROGENRADORES

Dentro de este capitulo se van a presentar los procedimientos y métodos de evaluacion
desarrollados para simular la interaccién fluido estructural en la pala de un aerogenerador. Para
lograr dicho objetivo fue necesario realizar una metodologia de evaluacién aerodinamica,
estructural y otra de acoplamiento. El método de validacidn aerodindmico se formulé mediante el
programa ANSYS Fluent CFD, en esta subseccion se presenta la evaluacién computacional de un
aerogenerador y sus resultados de torque y empuje son comparados frente a los valores
experimentales reportados por otros autores. Por otra parte, dentro del método de evaluacion
estructural se utilizd ANSYS Mechanical. Esta subseccion se dividié en dos etapas, dentro de la
primera se evaluaron vigas fabricadas en materiales compuestos con geometrias simples, mientras
que en la segunda se realizd el mismo procedimiento con geometrias mds complejas y que son del
interés de esta trabajo. En particular, se utilizd la pala de un aerogenerador fabricada en
materiales compuestos, para la que se realizd un analisis estdtico estructural y un andlisis modal.
Finalmente la validacion FSI se desarrollé utilizando los dos programas antes mencionadas junto
con el programa ANSYS Coupling. En este caso se evaluaron las deflexiones de una barra
empotrada sometida a un flujo perpendicular. Este caso tiene un nivel bajo de complejidad cuando
los andlisis aerodindmico y estructural se realizan por separado, sin embargo el objetivo de esta
validacién fue asegurar el correcto funcionamiento del acoplador. En todas las simulaciones
realizadas, tanto para etapa de validacién como para la siguiente seccién se tuvo disponible una
estacion de trabajo con 8 procesadores de 2,93Ghz y 48GB de RAM.

3.1. METODOLOGIA DE EVLUACION AERODINAMICA

Dentro de la validacién aerodindmica se evalué la precisién en el célculo del empuje y el torque de
un aerogenerador a diferentes velocidades. Para lograr este objetivo, primero se construyé la
geometria de la pala junto con los volimenes necesarios para la simulacion fluido-dindmica. Luego
se generd la malla y se definieron las condiciones de frontera y los modelos numéricos, finalmente
se simuld y se analizaron los resultados. Para obtener valores confiables se realizé un estudio de
malla donde se calculd el error de los resultados numéricos de cada malla desarrollada frente a
datos experimentales reportados por otros autores. Adicional a la precision en el célculo de
empuje y torque se tuvo en cuenta los valores de y + y el tiempo de simulacién como parametros
para la seleccion de la malla a utilizar.
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3.1.1. Condiciones generales de la simulacién

Para la simulacién de la evaluacién aerodinamica de un aerogenerador, se desarrolld una
metodologia para evaluar el desempefio mediante CFD utilizando el programa ANSYS Fluent que
utiliza el método de volumenes finitos. Para validarla se tomd como referencia el aerogenerador
NREL PHASE VI del que se cuenta con una amplia documentacién técnica (NREL, 2000). Este es un
aerogenerador de eje horizontal de dos palas y 10 metros de didmetro. EI PHASE VI utiliza el perfil
aerodinamico S809 a lo largo de toda la seccidn transversal de la pala. La distribucién de la cuerda
y la torsién sobre la pala se pueden observar en la Figura 12. El aerogenerador opera a una
velocidad angular constate de 72RPM vy se evalla a condiciones a nivel del mar. Informacién mas

detallada sobre la geometria de la pala y su funcionamiento se puede encontrar en los
documentos de NREL.
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Figura 12. NREL PHASE VI, cuerda (a) y torsion (b)
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A partir de la geometria de la pala en 3D se generd un volumen con la forma de medio cilindro que
rodea la pala, este se define como el dominio interior que sirve para especificar la componente
rotacional del aerogenerador. Luego se generd un segundo volumen denominado dominio
exterior que contiene al dominio interior y en el que se define la componente de velocidad del aire
(perpendicular al area de barrido de la pala). En la Figura 13, se puede observar las geometrias
construidas y en la Figura 15 se presenta un esquema de las dimensiones de los dominios
generados en funcidn del radio R de la pala.

Cabe resaltar que solo es necesario construir la mitad del dominio de control ya que la otra mitad
se comporta exactamente igual, debido al comportamiento ciclico del aerogenerador. Para poder
realizar esta simplificacion se utiliza la herramienta de periodicidad disponible en ANSYS Fluent,
gue ademas permite disminuir el costo computacional.

Figura 13. NREL PHASE VI, pala (a) y volumen (b)
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Figura 14. Dimensiones de los dominios

Para la definicién de las condiciones de frontera, la cara plana del dominio exterior mas alejada de
la pala se definid6 como presidn de salida y la mas cercana como velocidad de entrada. La
superficie curva del dominio exterior tiene una condicién de flujo lejano. Las superficies planas
perpendiculares a la pala tienen la condicidn de periodicidad. Las superficies limites entre el
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dominio interior y exterior se definen como superficies interiores y permiten la comunicacién y el
paso de fluido entre los dominios. Se recuerda que en el dominio interior se define la componente
de rotacién del aerogenerador. Las condiciones de frontera se pueden apreciar en la Figura 15.
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Figura 15. Condiciones de frontera

Dentro de las condiciones numéricas de simulaciéon se asumid un flujo en estado estacionario,
también se considerd un fendmeno incompresible debido a que el nimero de mach en el fluido no
supera el valor de 0.4, valor por encima del cual se debe considerar los cambios en la densidad
(Anderson, 2001). Se trabajé con condiciones del aire a nivel del mar (debido a los datos
disponibles para la validacidn de los resultados) y se utilizaron marcos de referencia moviles para
simular la componente rotacional del aerogenerador. El algoritmo secuencial, SIMPLE (Semi-
Implicit Method for Pressure Linked Equation en inglés) fue usado para la solucion de todas la
variables primitivas. Para los términos convectivos de las ecuaciones de cantidad de movimiento y
para la ecuacidon de turbulencia se usd el esquema de interpolacién QUICK debido a su
superioridad reportada con otros métodos (ANSYS, 2010).

El modelo viscoso turbulento utilizado fue SST k — w que es un método tan computacionalmente
robusto como k — &, pero muestra ventajas para analizar flujos rotacionales permitiendo mayor
exactitud y confiabilidad, excepto en los casos donde hay una fuerte separacién del flujo (ANSYS,
2010). Asociado al modelo SST k — w se utilizd la aproximacion de capa limite Standard Wall
Function (ANSYS, 2010).

3.1.2. Simulacién y estudio de malla

Inicialmente, se realizé un estudio de malla para dos velocidades del viento (7m/s y 20,1m/s) y
cuatro mallas donde se evaluaron distintos pardmetros: torque, empuje, y +y tiempo de
simulacién. Todas las mallas son no estructuradas con elementos tetraédricos. Las simulaciones se
definieron con un criterio de convergencia de 10™ En la Tabla 1 y Tabla 2 se muestran los
resultados de las simulaciones donde se calcula la variacion respecto a valores experimentales de
los resultados numéricos para el empuje y el torque y se analiza la validez de las simulaciones
desde el valor de y +. Se puede observar que en todas las simulaciones de 7m/s, el torque esta
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por debajo del valor experimental y la que presenta el mayor error es la malla mas gruesa (Malla
4), sin embargo para este mismo parametro a 20,1m/s, el error mas grande se da para la malla
mas fina (Malla 1) y el mdas pequefio pertenece a la Malla 4. En relacién al empuje se encuentra
gue todas las simulaciones presentan errores muy similares con respecto a los resultados
experimentales. Los errores mencionados anteriormente se deben principalmente al tipo de
aproximacién de funcidn de pared utilizada y al desprendimiento de capa limite en la superficie
analizada, lo cual se va mencionar mas adelante.

Antes de analizar el valor de y + se debe recordar que se esta utilizando la aproximacién Standard
Wall Function que define que y + debe estar en un rango entre 30 y 500 para una correcta
solucidn de los fenédmenos de capa limite. Valores entre 5 y 30 se encuentran en la zona de
transiciéon donde esta aproximacién no es valida. Valores por encima de 500 también llevaran a
soluciones incorrectas. Mayor informacion se puede encontrar en los manuales de ANSYS (ANSYS,
2010). Los valores de y + para la Malla 1 muestran que estan muy por debajo de 30 en las dos
velocidades (7m/s y 20.1m/s), y por tanto gran parte de la superficie de la pala se encuentra en la
zona de transicion llevando a soluciones poco confiables.

Tabla 1. Velocidad 7m/s

Malla | Numero | Torque Error Empuje Error Yy +
Elementos | (N.m) (N) Mayor | Menor
1 8716353 | 684,92 | -14,46% | 1069,54 | -10,26% 150 6
2 1741049 | 661,12 | -17,43% | 1046,71 | -12,18% 250 25
3 1248507 | 661,22 | -17,42% | 1056,74 | -11,34% 260 30
4 977578 648,61 | -18,99% | 1053,19 | -11,64% 290 30
Tabla 2. Velocidad 20.1m/s
Malla | Numero | Torque Empuje +
Elementos | (N.m) Error (N)j Error Mayo?] Menor
1 8716353 | 1370,25 | 23,76% | 2768,31 | -8,03% 180 6
2 1741049 | 1035,79 | -6,45% | 2728,48 | -9,35% 280 30
3 1248507 | 1024,47 | -7,47% | 2679,01 | -10,99% 320 40
4 977578 | 1055,69 | -4,65% | 2741,18 | -8,93% 330 60

La

Tabla 3 reporta el tiempo que requiere cada simulacion para realizar 800 iteraciones, que es en
promedio lo que tardaron en converger. Hay que resaltar que este es uno de los parametros de
evaluacion mas criticos, ya que las simulaciones posteriores de interaccion fluido estructural
requeriran tiempos de cémputo mayores. Esto se debe a que el aerogenerador se evaluara en
estado transitorio, lo que demandard que cada paso de tiempo cumpla con el criterio de
convergencia. Ademas el solucionador estructural y el acoplador deben realizar sus propias
iteraciones, lo que aumenta considerablemente el tiempo total de simulacion. Por lo tanto
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cualquier tiempo de computo que se pueda optimizar desde cada herramienta participante se
vera reflejado en la simulacién final FSI.

Considerando que los resultados de torque y empuje encontrados en las mallas 2, 3 y 4 conservan
valores similares de precision se optd por elegir la Malla 4 para continuar el proceso de validacién
debido a que es la que consume menor tiempo de simulacién. Ya que como se menciond
anteriormente el tiempo de computo es un importante factor de peso en las simulaciones FSI.

Tabla 3. Tiempo de simulacién (800 iteraciones)

Malla | Numero Elementos | Tiempo
1 8716353 5:43:20
2 1741049 0:43:20
3 1248507 0:31:00
4 977578 0:24:20

3.1.3. Resultados

A partir del estudio de mallas, se selecciond la Malla 4 cdmo la mas apropiada para continuar con
el estudio aerodinamico del aerogenerador, realizando la simulacion para seis diferentes
velocidades del viento. Los valores numéricos y experimentales de torque y empuje se pueden
observar en la Figura 16 y la Figura 17, respectivamente. Se nota que el torque calculado por CFD
sigue la tendencia experimental, sin embargo muestra una discrepancia para valores de velocidad,
entre 10m/s y 15m/s, alcanzando un error maximo de 20,57% a 13m/s. Por su parte las curvas
experimentales y numéricas del empuje muestran comportamientos mas parecidos, sin embargo
también se alcanza un error importante de 17,33% a 13m/s. A pesar de ello, los resultados son
similares a los reportados en literatura sobre simulacidon de rotores (Sgrensen, et al., 2002). Una
de las fuentes frecuentes de error en estos casos es el desprendimiento de capa limite, que lleva a
sobrestimar los valor de arrastre y por tanto entrega resultaos poco precisos en las zonas donde
ocurre este fendmeno.

3.2. METODOLOGIA DE EVALUACION ESTRUCTURAL

Para realizar la validacidon estructural mediante el programa ANSYS Mechanical basado en el
método de elementos finitos, se desarrolld un procedimiento de simulacién similar al
implementado para el estudio aerodindmico. Todos los casos simulados utilizaron el modelo de
pared delgada que permite evaluar cuerpos en tres dimensiones utilizando superficies o formas
geométricas simples en dos dimensiones y definiendo el espesor de la pared como una condicién
de entrada. Por su parte los materiales compuestos fueron incorporados utilizando el tipo de
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elemento SHELL99, en el que se define el material, el angulo y el espesor de cada una de las capas
del laminado.
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Figura 16. Torque vs Velocidad del viento
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Figura 17. Empuje vs Velocidad del viento

Para las primeras simulaciones de validacion se evaluaron dos vigas tipo | construidas en
materiales compuestos. Estas estructuras se evaluaron bajo cargas uniformemente distribuidas y
puntuales. A pesar de que los desplazamientos maximos para estos dos casos son pequefios, en
comparacion a la deformacion la pala de un aerogenerador, sirvieron como primera aproximacion
de la metodologia implementada. Ademds para fines de este trabajo se busca que las
deformaciones de la pala evaluada se mantengan dentro del rango elastico de los materiales.
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Después la evaluacién de las vigas se calculd la precisién de esta metodologia para evaluar la pala
de un aerogenerador fabricada en compuestos, donde se analizé bajo diferentes tipos de cargas
estaticas y se calcularon sus frecuencias modales mediante el programa ANSYS Modal.

3.2.1. Vigasimplemente soportada bajo carga distribuida (Caso 1)

En la primera simulacion se evalué una viga con perfil en | simplemente soportada bajo una carga
uniformemente distribuida. La viga tiene una longitud de 2,5m, tanto las dos alas como el alma
miden 50mm y tienen un espesor constante de 2,08mm. La carga distribuida es de 1KN/m vy se
aplica a lo largo de la viga, en el centroide del perfil y paralela al plano del alma, como se puede
observar en la Figura 18.
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Figura 18. Dimensiones y condiciones de frontera de viga tipo | (Caso 1)

El alma y las alas de la viga se constituyen de 16 capas de fibra de vidrio con resina epdxica. Las
propiedades elasticas del material se pueden observar en la Tabla 4.

Tabla 4. Propiedades elasticas fibra de vidrio — epdxica

E; | 53,78 | GPa G, 8,96 | GPa Vo 0,25
E, | 17,93 | GPa Ga3 3,45 | GPa Va3 0,34
E; | 17,93 | GPa Gi3 8,96 | GPa Vi3 0,25

Las simulaciones realizadas evallan varias secuencias de laminado en el que se varia el dngulo de
cada capa. Antes de ello, se realizé un estudio malla con la secuencia [0];4, es decir, 16 capas de
laminado, todas con un angulo de 0° con respecto al sistema coordenado de referencia. Se
analizaron ocho mallas diferentes con elementos cuadraticos cuadrados y se calculé la mayor
deformacién en la viga para cada una. Los resultados se pueden encontrar en la Figura 19, se
puede calcular que la diferencia entre los valores de deformacion es menor al 1% para mallas con
un numero de elementos superior a 2000.
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Figura 19. Estudio de malla

En funcion de lo anterior, se eligié la malla de 2000 elementos para evaluar las distintas secuencias
de laminado. En la Tabla 5 se presentan los resultados de deformacién maxima para cada
laminado comparado con los resultados reportados por ABAQUS (Back & Will, 2008), en el que se
encuentran errores menores a 0,1%.

La nomenclatura utilizada para los laminados significa que los nimeros dentro de los corchetes
indican los angulos de las capas de laminado (cada nimero corresponde a una capa del laminado).
El subindice define el nimero de veces que se repite la informacién dentro de los corchetes, si el
subindice esta acompafiado de la letra S indica que el laminado es simétrico con respecto a su
centro. Por ejemplo la secuencia [15/-15], se puede escribir de forma larga como [15, -15, 15, -15,
15, -15, 15, -15, -15, 15, -15, 15, -15, 15, -15, 15].

Tabla 5. Resultados de maxima deformacion (cm)

Laminados | ABAQUS* | Presente | Error
[0]16 6,340 6,340 | 0,01%
[15/-15]4 6,989 6,990 | 0,02%
[30/-30]4s 9,360 9,363 | 0,04%
[45/-45] 4 13,479 13,488 | 0,07%
[60/—60] 4 17,023 17,036 | 0,08%
[75/-75]4s 18,490 18,505 | 0,08%
[0/90]. 9,400 9,405 | 0,05%

* (Back & Will, 2008)

3.2.2. Viga en cantiléver (Caso 2)

El segundo caso que analizado, emplea la misma viga del caso anterior con el mismo material,
pero puesta en cantiléver. Esta se sometié una fuerza vertical F igual a 250N en el extremo libre
como se observa en la Figura 20.
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Figura 20. Dimensiones y condiciones de frontera de viga tipo | (Caso 2)

Al igual que para el caso con carga distribuida, se evaluaron diferentes secuencias de laminado
donde se calcula el maximo desplazamiento vertical de la viga y se compara con los resultados
encontrados en ABAQUS (Vo & Lee, 2010). Los resultados de desplazamiento se presentan en la
Tabla 6 y se observa que el error sigue siendo bajo sin embargo presenta un incremento con
respecto al Caso 1. El mayor error reportado se presenta cuando las fibras se encuentran
direccionadas a 90° del eje principal alcanzando un error maximo de 3,57%. Estas diferencias se
deben a que dentro de ABAQUS se definieron las propiedades de un lamina (Ey, E;, Gy, V1))
mientras que el trabajo presente se utilizaron las propiedades ortotrdpicas de la Tabla 4.

Tabla 6. Desplazamiento vertical (cm)

Laminados | ABAQUS* | Presente | Error

[0]16 15,976 16,029 | 0,33%
[15/-15], 17,643 17,723 | 0,45%
[30/-30]4, 23,613 23,812 | 0,84%
[45/-45]4, 33,746 33,994 | 0,73%

[60/-60] 4 42,203 43,432 | 2,91%

[75/=75]as 45,607 | 47,183 | 3,45%

[90/-90], 46,275 47,926 | 3,57%

[0/90]4 23,682 23,877 | 0,82%
* (Vo & Lee, 2010)

3.2.3. Pala de aerogenerador

Una vez validada la metodologia para evaluar desplazamientos en formas geométricas simples con
materiales compuestos, se entrd a validar la metodologia para evaluar una pala fabricada con
materiales similares bajo diferentes condiciones de carga estatica. Es importante resaltar que el
estudio FSI actual busca evaluar estructuras dentro del rango eldstico de los materiales y solo se
estudiaran los desplazamientos de la estructura como reaccién a las fuerzas fluido-dindmicas
evitando llevar la estructura a condiciones donde se requieran analisis mas complejos (ej.
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deformacién plastica o rotura del material). Complementario a la simulacién estatica se realizé la
validacién del andlisis modal para la pala, calculando las frecuencias naturales de la estructura.

e Geometriay propiedades de la pala

El aerogenerador utilizado para el estudio es el NPS-100 del Laboratorio Nacional Sandia, para el
que se tiene la documentacién técnica necesaria para la validacion (Cardenas, et al., 2011) y (Locke
& Valencia, 2004). El NPS-100 tiene tres palas de un radio de 9,2m. Su seccion transversal varia a lo
largo del radio debido al cambio en la cuerda y en el angulo de torsidn como se observa en la
Figura 21, sin embargo el perfil aerodindmico S821 es el mismo desde una radio igual 1,8m hasta
el final de la pala; el cambio de la seccidn trasversal desde la raiz hasta 1,8m se puede consultar en
el ANEXO 1. Por otra parte, la pala tiene una viga interna tipo | que se extiende desde 1m del radio
hasta los 8m.
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Figura 21. NPS-100 cuerda (a) y torsién (b)

El modelo CAD de la geometria esta compuesto por superficies tanto para las pieles como para la
viga interna como se puede observar en la Figura 22.
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Figura 22. NPS-100

La pala estd compuesta de fibra de vidrio tejida (C520, C260) y no tejida (MAT), madera balso y Gel

Coat, las propiedades de estos materiales se pueden observar en Tabla 7:

Tabla 7. Propiedades materiales de la pala (Cardenas, et al., 2011)

Material Densidad Eix E,, Viz G,
(Kgm?) | (GPa) | (GPa) (GPa)
A | C520 1874 48,2 11,7 | 0,30 | 6,48
B | C260 1874 43 8,90 | 0,27 | 4,50
C | 3/4 MAT 1670 7,58 7,58 | 0,30 | 6,48
D | Gel Coat 1230 3,44 3,44 | 0,30 | 1,32
E | Madera balso 144 2,07 - 0,22 -

La pala se divide en cinco segmentos a través de la cuerda y 13 secciones a lo largo de la pala
como se puede observar en la Figura 23 y la Figura 24, respectivamente. Cada una de las areas
resultado de la interseccidon de un segmento con una seccion tiene definido una secuencia de
laminado. Las alas de la viga interna estan asociadas al segmento Ill de la cuerda y el alma tiene
también definida una secuencia de laminado. Para mayor detalle de las secuencias de laminado de
la pala se puede consultar el ANEXO 1.
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Figura 24. Secciones de la pala

e Pruebas y resultados

Para la simulacion de la pala se trabajé con una malla compuesta de 10.944 elementos
cuadraticos. Por otra parte, se definieron las secuencias de laminado para las areas resultado de la
interseccion entre los segmentos y las secciones, y se definid un sistema coordenado local para
cada una de las areas con el fin direccionar las propiedades ortotrdpicas de los materiales.

Se realizaron cuatro simulaciones, tres analisis estaticos con cargas puntuales sobre la pala y un
anadlisis modal. Para todas estas pruebas la pala permanecié anclada en la raiz, imitando la
condicidn real de operacidn de la estructura, pero no se tuvo en cuenta la fuerza centrifuga debido
a la rotacion. Para el primer caso se aplicaron dos cargas de 250 Ib en la punta de la pala en la
direccién y positiva, como se muestra en la Figura 25 (a). En el segundo caso se aplicaron las
mismas dos cargas de 250lb en la punta de la pala pero con direccién x positiva, como se muestra
en la Figura 25 (b). En el tercer caso de andlisis estdtico se aplican cuatro fuerzas puntuales de 250
Ib en la direccidn y a lo largo de la pala sobre toda la linea de la viga a una distancia de 3m, 4,5m,
6,5m y 8m de la raiz como se observa en la Figura 25 (c). Donde las direcciones x, y, z se toman en
base a la Figura 22.

(b)
Figura 25. Cargas

En la Tabla 8 se muestran los valores de desplazamiento en la punta en las direccionesxyy
reportados por Cardenas (Cardenas, et al., 2011), mediante dos métodos diferentes: ANSYS y el
modelo de viga de pared delgada (TWB, por sus siglas en inglés) con elementos finitos. Mientras
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que en la Tabla 9 se reportan los resultados de la simulacidn realizada y se comparan contra los
resultados encontrados por Cardenas. Los resultados de la presente simulacién mostraron una
menor desviacién al compararse con el modelo de viga de pared delgada donde el mayor error fue
menor al 8%, mientras que para el modelo de ANSYS usado por Cardenas los errores porcentuales
alcanzaron valores del 34%. Cabe considerar que los resultados de Cardenas parten de
simulaciones numéricas por tanto pueden presentan fuentes de error. Es asi como se considera
gue aunque los errores son relativamente altos, los resultados reportados en el presente trabajo
se encuentran en el rango de los resultados reportados por Cardenas. Es asi como los resultados
de este trabajo son adecuados para la simulacién FSI que se piensa desarrollar. Sin antes
mencionar que en trabajos futuros serd necesario buscar una nueva referencia que en lo posible
compare sus resultados frente a un andlisis experimental, y que ademds entregue una
informacidn detallada de todas las caracteristicas y condiciones de la simulacidn.

Tabla 8. Casos de cargas estaticas (mm)

Cardenas et al.*
Caso Ubicacidén Fuerza ANSYS TWB
Dx Dy Dx Dy
Direccion x Punta 2 x250lb | 95,00 | 26,00 | 89,60 | 37,00
Direccion y Punta 2 x250lb | 26,00 |243,00( 37,20 | 309,00
Distribuida | 3,4.5,6.5,8[m] | 0.25kpi - 130 - 156,00
* (Cardenas, et al., 2011)
Tabla 9. Resultados de los casos evaluados
Error Error
Caso Ubicacion Fuerza Dx Dy
(mm)| ANSYS | TWB | (mm) | ANSYS | TWB
Direccién x Punta 2x250lb | 84,78 | -10,76% | -5.38% | 34,41 | 32,35%| -7,00%
Direccién y Punta 2x250lb | 34,88 34,15% | -6.24% | 308,64 | 27,01% | -0,12%
Distribuida | 3,4.5,6.5,8[m]| 0.25kpi - - - 150,09 | 15,45% | -3,79%

Ademas se realizé la validacion del analisis modal donde se calcularon las frecuencias de la pala y
se compararon con los resultados de Cardenas (Cardenas, et al., 2011). Es importante mencionar
que el cdlculo de las frecuencias modales de la estructura que se utilizara para el estudio FSI
permitira conocer de antemano si durante la operacién del aerogenerador, este se encuentra
cercano a alguna de sus frecuencias naturales y por tanto realizar modificaciones para evitar este
fendmeno. Los resultados se pueden observar en la Tabla 10, donde se comparan con los
reportados por Cardenas. Se nota que la magnitud de los errores es relativamente baja,
presentando una diferencia significativa para la sexta frecuencia modal del modelo de viga de
pared delgada.
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Tabla 10. Frecuencias modales (Hz)

Cardenas et al.* Error
Modos | ANSYS TWB | Presente |ANSYS |TwB
1 4,716 4,381 4,408| -7,41% 0,61%

6,667 7,089 6,653| -0.21%| -6,15%
14,109 | 14,030 13,124 -6.98%| -6,46%
24,801 | 26,027 25,357 2.24%| -2,57%
28,008 | 29,233 27,226 -2.79%| -6,87%
42,620| 48,472 40,198 | -5.68%| -17,07%
* (Cardenas, et al., 2011)

|~ WN

3.3. METODOLOGIA DE EVALUACION PARA LA INTERACCION FLUIDO ESTRUCTURAS

Para la validacién de la metodologia FSI se desarrollé el caso de una placa en cantiléver sometida a
un flujo perpendicular, que sufre una deformacidn debido a las fuerzas fluido dindmicas que
actuan sobre esta. Para realizar esta simulacion, se utilizaron los programas anteriormente
mencionados (ANSYS Fluent y ANSYS Mechanical) junto al ANSYS Coupling. En este caso se evalud
la deformacién que sufria la punta libre de la placa en funcién del tiempo y se compard con los
resultados reportados en el estado del arte (Gluck, et al., 2001). En el estudio reportado por Gluck
se trabajé con una malla estructurada y la malla del fluido se deformaba en funcién del
desplazamiento de la placa sin llegar a regenerar la malla.

Cabe mencionar que antes del presente estudio se buscd evaluar otro fenémeno ampliamente
documentado (Breuer, et al., 2012). Un estudio en dos dimensiones en el que se simula una placa
unida a un cilindro dentro de un canal con un fluido a velocidad constante. El fluido pasa primero
por el cilindro y luego por la placa que se encuentra dispuesta paralela al flujo. Cuando el fluido
pasa por el cilindro genera vértices aguas abajo que van a inducir un movimiento en la placa. Para
este caso se logro realizar una validacion de la partes fluido dindmica y estructural por separado.
Sin embargo no se logrd terminar la simulacion FSI debido a los altos tiempos de cdmputo ya que
para simular seis segundos de tiempo real se requerian pasos de tiempo del orden de 10™s. En el
ANEXO 2 se puede encontrar informacion sobre las dos primeras partes que se desarrollaron.

Volviendo al primer caso de validacion mencionado, el dominio tiene una altura H igual a 6m, un
largo L de 20m y un ancho de W de 0,4m. La placa tiene una longitud [ igual a 1m y un espesor t
de 10mm, ademas conserva el mismo ancho que el dominio, este se encuentra ubicada en el
centro la frontera inferior. Un esquema de la geometria se puede observar en la Figura 26. La
placa es simulada en tres dimensiones sin embargo presenta un comportamiento de dos
dimensiones debido a la condicion de simetria en la direccion z. El material de la placa tiene un
modulo de elasticidad E de 3500MPa, una relacion de Poissonv de 0,32 y densidad igual a
1200kg/m?>. El espesor de la placa es de 10mm. Por su parte el fluido tiene una densidad de 1kg/m?*
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y una viscosidad dindmica de 0,2Pa.s. El flujo tiene una velocidad U de 10m/s y el nimero de
Reynolds es igual a 50. El fluido entra por la frontera izquierda, choca contra la placa haciéndola
deformar aguas abajo y generando un campo de baja presién detras de la misma, finalmente el
fluido sale del dominio por la frontera derecha.

= .

5 >

Figura 26. Esquema del caso

Se utilizé una malla no estructurada de 12000 elementos en la simulacién fluido dinamica y una
malla estructurada con 1100 elementos en la solucién estructural con un paso de tiempo de 0,001.
Durante la simulacién, la malla del fluido eliminaba y generaba elementos en funcién del
desplazamiento de la placa, por tanto él numero total de elementos cambié sustancialmente al
final de la simulacién. Los elementos se podian deformar hasta un valor definido, mas alla de este
valor la malla se regeneraba; cabe mencionar que este proceso de verificacion de malla se
realizaba cada paso de tiempo.

Finalizada la simulacién, se evalué el desplazamiento del punto B en la direccidn x (ver Figura 27)
en funcion del tiempo para la presente simulacién y para el estudio realizado por Gluck. La grafica
de las dos curvas se puede observar en la siguiente figura:
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Figura 27. Desplazamiento vs tiempo
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Como se puede observar los resultados de Gluck presentan una gran diferencia frente a los
encontrados tanto en la amplitud como la frecuencia de la curvas. De los valores de Gluck se
puede establecer que el punto B tiene un desplazamiento maximo de 0.05m mientras que los
resultados presentes tienen un valor maximo de 0,14m. Del mismo modo la frecuencia de Gluck es
de 2,71Hz mientras que el valor presente es de 2,8Hz. A pesar de que las curvas son distintas, se
encuentra que convergen en el mismo valor de desplazamiento cuando se avanza en el tiempo.
Ademas analizando cualitativamente las dos simulaciones se encuentra que las dos curvas se
mantienen la mayor parte del tiempo con un valor de x positivo, es decir la placa se mantiene
inclinada aguas abajo, lo que responde a la fisica real de un fenémeno de esta naturaleza.

Dando respuesta a la diferencia de los resultados se pueden analizar que el paso de tiempo entre
las dos simulaciones es muy diferente, la de Gluck es igual a 0,1s, es decir la simulacién actual
tiene un paso de tiempo 100 veces menor al utilizado por Gluck. Esto definitivamente lleva a
resultados diferentes ya que entre menor sea el paso de tiempo, mayor resolucion tendran las
curvas y por tanto permitird capturar valores que solo se logran en momentos especificos en el
tiempo, lo cual se puede ver reflejado en picos mas altos y valles mas profundos como se observan
en la Figura 27. Cabe mencionar que se traté de realizar una simulacién con un paso de tiempo
igual a 0,1s, con una malla que permitiera satisfacer un nimero de Courant para estas
condiciones. Sin embargo el menor tamafio de elementos en la malla quedd limitado por un valor
igual a 10mm que es el valor del espesor de la placa. Se formulé la simulacién con las restricciones
mencionadas pero inmediatamente se generaban errores porque la malla del fluido se deformaba
a valores no permitidos. Esto sucede porque los pasos de tiempo son tan bruscos que la malla no
alcanza a regenerarse correctamente.

Es importante resaltar que al utilizar mallas mas finas se tendrian pasos de tiempo mds pequenios,
ya que se buscaria que los valores de Courant estuviera entre 2 y 10 (ANSYS, 2009), y por tanto se
incrementarian los tiempos de simulacién. Ademas él Unico cambio en los resultados seria una
mayor amplitud entre picos y valles. Cabe recalcar que los resultados reportados por Gluck fueron
obtenidos por medio de simulacion numérica, del mismo modo sus resultados nunca fueron
comparados frente a un segundo estudio, por tanto estas simulaciones pueden presentar errores
inherentes que no fueron considerados durante los estudios realizados por Gluck.
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4. INTERACCION FLUIDO ESTRUCTURA SOBRE LA PALA DE UN AEROGENERADOR

Dentro de este capitulo se realizé la evaluacién de un aerogenerador involucrando la interaccion
fluido estructura. Los resultados se compararon con los obtenidos mediante una simulacién fluido
dindmica del mismo aerogenerador. A continuacién se muestran las condiciones de simulacién
donde se especifica los puntos de evaluacién para los casos analizados. Luego se muestran los
resultados obtenidos del torque, tanto para el caso FSI como para la simulacion fluido dinamica,
donde se muestra los desplazamientos que sufre la pala debido a las cargas sobre la estructura.

4.1. CONDICIONES DE SIMULACION

Para realizar la simulacion interaccion fluido estructura se evalud la pala del aerogenerador NPS-
100, utilizado en la validacién estructural. Para la simulacidn de este aerogenerador se contaba
con totalidad de la informacién estructural, sin embargo no se obtuvo una referencia que definiera
las condiciones reales de operaciéon de este aerogenerador. Por lo tanto para obtener estas
condiciones se realizaron algunas suposiciones en base al aerogenerador comercial ES-100, el cual
tiene caracteristicas geométricas similares (Locke & Valencia, 2004) las cuales se mencionan a
continuacién.

La hoja técnica del aerogenerador ES-100 (Northern Power, 2012) define su velocidad maxima de
rotacion igual a 60 RPM a una velocidad del viento de 14,5 m/s. Su sistema de regulacion de
potencia es mediante pérdida (stall en inglés), logrando el control de la velocidad de rotacion. A
diferencia del NPS-100, este aerogenerador esta fabricado totalmente en fibra de vidrio. La pala
tiene un paso fijo, dangulo que se desconoce por tanto se tuvo que definir un valor a partir de la
eficiencia aerodindmica maxima que puede alcanzar la zona de la punta de la pala cuando el
aerogenerador se encuentra en el punto de operacién de disefio (14.5 m/s y 60 RPM). Esta
eficiencia se definié buscando el dangulo de ataque con el que se alcanza el valor maximo L/D
(relacion sustentacidn-arrastre) del perfil S821 (perfil de la pala) (Airfoil Tools, 2010). Se hallé que
la mayor relacién L/D de este perfil se alcanza a 6.5 grados, por tanto restando este valor al dngulo
de torsion local en la zona de la punta del aerogenerador (ver Figura 21) se definié un paso igual a
5 grados.

El dominio de control del fluido se dimensiond teniendo en cuenta las proporciones definidas en la
seccion de validacién aerodinamica. Es importante resaltar, que el NPS-100 es un aerogenerador
de tres palas por lo tanto los volumenes de control tienen solo 120 grados de un cilindro, lo que
cambia con respecto al caso de validacidon donde los volimenes tienen 180 grados (ver Figura 28
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(a)). Luego se generd una malla no estructurada de 700000 elementos tetraédricos, manteniendo
los valores de y+ sobre la pala entre 30 y 500. Se definieron las condiciones de frontera y se
exportd el modelo a ANSYS Fluent. La simulacién se definié en estado transitorio y se programaron
los parametros para permitir que la malla se deformara y regenerara, debido a la interaccion
fluido estructura. Por otra parte, en la simulacion estructural se conservé la geometria de la pala
(ver Figura 28 (b)), la malla generada y las propiedades mecanicas de los materiales definidos en el
capitulo de validacion estructural del aerogenerador en la secciéon 3.2.3. Es importante resaltar
gue no se incluyd la velocidad rotacional en el modelo estructural debido a que la deformacion
eldstica resultante en la estructura podria llevar a distorsiones indeseadas en la malla del fluido
(Bazilevs, et al., 2010).

(a)

(b)

Figura 28. Dominio del fluido (a) y de la estructura (b)

Se definieron cuatro puntos de simulacion: el primer punto se definié a 14,5 m/s y 60 RPM, con
estos datos se calculd un valor de relacidn de velocidad en la punta (RVP) igual a 4. El otro punto
se definiéd a 10 m/s y conservando el valor RVP se calculé una velocidad de rotacion de 41,4 RPM.
Los otros dos puntos se definieron a 20 m/s y a 2 5m/s (velocidad de salida de operacién del
aerogenerador), en estos dos puntos se definié un velocidad de rotacion 60 RPM que es la maxima
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velocidad de rotacién del aerogenerador (Northern Power, 2012). Para todos los casos evaluados
se definié un tiempo de simulacién de cuatro segundos con un paso de tiempo igual a 0,001s, lo
que asegurd que el numero de Courant estuviera entre 2 y 10 (ANSYS, 2009). En la Tabla 11 se
pude observar el resumen de los puntos de operacidn seleccionados.

Tabla 11. Puntos de evaluacion

Punto de | Velocidad | RPM
operacion (m/s)

1 10 41,4
2 14,5 60
3 20 60
4 25 60

Se realizaron ocho simulaciones en total, cuatro de las cuales solo involucraron los fenémenos
fluido dinamico (pala rigida) utilizando ANSYS Fluent. Mientras que las cuatro restantes tuvieron
en cuenta la interaccion fluido estructura (pala flexible) para lo que fue necesario utilizar ANSYS
Fluent, ANSYS Mechanical y ANSYS Coupling. Lo anterior permitié medir la diferencia en el
desempeno del aerogenerador cuando se involucran los efectos aeroeldsticos sobre las palas. Por
otra parte, es importante mencionar que cada una de las simulaciones FSI tardé aproximadamente
cinco dias de tiempo de cdmputo para simular cuatro segundos de tiempo real del aerogenerador.

Cabe mencionar que dentro de las simulaciones no se tuvo en cuenta la torre del aerogenerador.
Por tanto se estd obviando cualquier interaccidn entre la palas y la torre, la cual puede también a
llegar a afectar el desempefio del aerogenerador e inducir problemas de vibraciones en la
estructura

4.2, ANALISIS Y RESULTADOS

Durante las simulaciones fluido dinamicas se monitored el valor del torque mientras que en las
simulaciones FSI se grabd el valor del torque y el desplazamiento en la punta de la pala. A
continuacién se muestran los resultados encontrados para cada uno de los puntos de evaluacién.

En la Figura 29 se grafica la variacion del torque en funcién del tiempo (entre 2 y 4 segundos) para
la pala rigida y flexible. Todas las graficas muestran la misma tendencia, el torque de la pala
flexible es menor al de la pala rigida. Al calcular la disminucidon porcentual en el torque se
encuentra que es inferior al 8% para los cuatro casos (ver Tabla 12). Sin embargo, al analizar los
resultados de dicha tabla se observa que no existe una tendencia definida en la variacién de la
diferencia, comportamiento esperado, dado que el incremento en la velocidad del viento podria
incrementar las fuerzas aerodinamicas y por tanto la deformacidn sobre la pala, lo que afectaria
negativamente su desempefio aerodindamico. Una de las causas de este comportamiento es la
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simulacidn aerodindmica ya que como se mencioné en el capitulo de validacién, cuando existe un
desprendimiento de capa limite el calculo de las fuerzas pierde precision. A pesar de ello se puede
concluir que el efecto del flujo sobre la pala evaluada definitivamente tiende a disminuir el torque
cuando es considerada una pala flexible en lugar de una rigida.

Flexible = = Rigida ——Flexible ===-Rigida
14000 30000
12000 —C | __ 25000
N o S e e et Tttt
_ 10000 _ —
E_ € 20000
Z 8000 2
e o 15000
g 6000 g
S S
[~
4000 = 10000
2000 5000
0 0
2 2,5 3 3,5 4 2 2,5 3 3,5 4
Tiempo (s) Tiempo (s)
(a) (b)
——Flexible ----Rigida Flexible ===-Rigida
40000 45000
35000 40000
30000 35000
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2 :
T 20000 2 25000
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= K] 15000
10000 10000
5000 5000
0 0
2 2,5 3 3,5 4 2 2,5 3 3,5 4
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Figura 29. Tiempo vs Torque a 10 m/s (a), 14,5m/s (b), 20m/s (c) y 25m/s (d)

Por otra parte como se puede notar en la Figura 29, solo se muestran las curvas entre los 2 y 4
segundos, es decir cuando la solucién FSI se ha estabilizado. En la Figura 30 se muestra el
comportamiento completo de la curva de torque para 10 m/s. En esta figura se observa un pico
momentos después del inicio de la simulacién para luego ir descendiendo vy llegar lentamente al
valor final. Este salto inicial se debe en gran parte a una respuesta de la convergencia que es
comun al inicio de las simulaciones numéricas, sin embargo cabe resaltar que dentro del estado
del arte se ha encontrado que al cambiar la disposicion del aerogenerador (cambio del paso)
frente al viento aparecen picos o valles en la curva de torque antes de volver a estabilizarse. Por
ende se puede hablar que el pico de la Figura 30 se debe a la combinacién de estos dos fenémenos
y por tanto se deberia buscar eliminar el error del estado transitorio iniciando la simulacién FSI a
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partir de una solucién fluido dinamica que ya haya convergido. Las curvas completas de las
graficas de la Figura 29 se pueden ver en el ANEXO 3.

Tabla 12. Evaluacidn del torque

Punto de | Velocidad | Rigida | Flexible | Disminucion
operacion (m/s) (N.m) (N.m) Torque (%)
1 10 10965 10232 6,68
2 14,5 23400 22683 3,06
3 20 33000 30626 7,19
4 25 41700 39707 4,78
——Flexible - - Rigida
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35000

30000
25000
20000
15000
10000

5000

Torque (N.m)

0 0,5 1 1,5 2 2,5 3 3,5 4
Tiempo (s)

Figura 30. Tiempo vs Torque a 10m/s

La segunda parte de los resultados corresponden al monitoreo del desplazamiento de la punta de
la pala en la direccién X y Y, teniendo presente el sistema de coordenado de la Figura 22. En la
Figura 31 se pueden observar los desplazamientos en funcién del tiempo para cada una de las
velocidades evaluadas. Se puede notar que el desplazamiento en la direccién Y siempre es mayor
que en la direccién X, ya que la primera es paralela al flujo de aire y a la fuerza de empuje y por
tanto la pala tiende a deformarse en mayor medida en dicha direccién. Por otra parte, se observa
qgue la magnitud de los desplazamientos aumenta con el incremento de la velocidad, proporcional
al aumento de las fuerzas aerodinamicas con la velocidad.

A partir del desplazamiento en la direccién X (direccién de giro de la pala) se nota de los valores
de desplazamiento que la pala presenta un movimiento oscilatorio definido, una vez se llega a una
estabilidad en el tiempo (después de 2.5s). En la medida que se incrementa la velocidad la
amplitud de dicha oscilacién aumenta, como se observa en la Tabla 13, dicho fendmeno oscilatorio
se debe a la fuerza restauradora de la estructura eldstica buscando igualarse a las fuerzas de
arrastre y sustentacion. Adicionalmente, se muestran los valores de frecuencia de dicha curva a
diferentes velocidades, las cuales tienden a disminuir con el incremento de la velocidad lo que
resulta coherente con los valores de amplitud. Por otra parte, si se comparan estos valores de
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frecuencia con los frecuencias modales de la pala en capitulo de validacién (ver Tabla 10) se
observa que los resultados de la Tabla 13 se acercan a la segunda frecuencia modal, lo que
representaria problemas en el funcionamiento real de la pala por tanto deberian realizarse analisis
mas detallados para asegurar si la estructura puede entrar en frecuencias de resonancia, para lo
gue necesariamente se deberia mejorar la precisién de los métodos utilizados dentro de este
estudio, y disminuyendo los errores tanto para el célculo de las frecuencias modales como en la
resultados evaluacidn de las fuerzas aerodinamicas.

Tabla 13. Oscilacion de la punta de la pala en la direccidn X

Velocidad | Amplitud | Frecuencia
(m/s) (mm) (Hz)
10 3,30 6,536
14,5 7,20 6,527
20 10,31 6,451
25 16,85 6,369

Finalmente, buscando hacer un estimado del costo econémico debido a la reduccién del torque
segun los resultados de la Tabla 12, se calculé la potencia que podria generar cada uno de los ocho
casos evaluados durante un afio ininterrumpido de operacién.

Partiendo de un costo promedio de la energia de 0.068 USD/kWh para aerogeneradores ubicados
tierra adentro (OpenEl, 2010) se calculd el ingreso acumulado durante un afio y se calculd la
diferencia respecto a los ingresos producidos por la pala rigida frente a la pala flexible, como se
observa en la Tabla 14. Se encontré que las diferencias varian entre 2000 y 9000 ddlares por afio.

Tabla 14. Costo de la energia producida

Velocidad MWh / afio Délares
(m/s) Rigida | Flexible Rigida Flexible Diferencia
10 410,73 383,27 S 27929 |$ 26.062 | S 1.867
14,5 1270,31| 1231,39| S 86.381 | S 83.734 | S 2.647
20 1791,46| 1662,59| S 121.819 | $ 113.056 | S 8.764
25 2263,76| 215556| S 153.935 | $ 146.578 | S 7.357
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5. CONCLUSIONES

Un aerogenerador es una maquina que para su funcionamiento requiere la integracién de todos
los subsistemas que lo conforman, los cuales se han optimizado con los afios. Las palas son el
subsistema que permiten capturar la energia disponible en el viento. En los nuevos disefios de
aerogeneradores se ha buscado desarrollar palas que sean mds eficientes y que exista un
compromiso en la aerodindmica y su resistencia estructural. Todo esto con la finalidad de reducir
el costo de la energia generada.

Para lograr el objetivo de palas mas eficientes ha sido necesario desarrollar herramientas
computacionales que permitan evaluar con mayor precision su desempefo. Dentro de este
trabajo se utilizd el programa comercial ANSYS que permitid evaluar la interaccién fluido
estructuras de una pala y a su vez evaluar el desempefio del aerogenerador. Para completar dicho
objetivo fue necesario realizar una validacion aerodindmica, otra estructural y por ultimo validar el
sistema de acople.

Dentro de la validacidon aerodindmica se utilizd6 ANSYS Fluent para evaluar un aerogenerador
donde los resultados de torque y empuje mostraron errores por debajo del 21% y 13%
respectivamente, que aunque son considerables, son comparativamente similares a los reportados
en la literatura. Sin embargo, se debe buscar disminuir estos errores, ya sea depurando la
metodologia utilizada al implementar modelos turbulentos que tengan una mayor precisién o
mejorando las caracteristicas de mallado. Por otra parte, dentro de la validacién estructural se
implementd ANSYS Mechanical con la que se evalud una pala disefiada en materiales compuestos.
Los resultados de deformacién mostraron errores menores entre el 8% y el 34% de acuerdo al
modelo comparado. Estos valores se pueden llegar a mejorar si se complementa con herramientas
gue permitan definir con mayor precision la direccion local de los materiales ortotrépicos. Dentro
de la validacién del sistema de acople fue necesario utilizar las dos herramientas mencionadas
anteriormente junto con ANSYS Coupling. La evaluacién desarrollada se hizo sobre una placa
vertical enfrentada al flujo, donde se monitored la convergencia de la solucién y la correcta
comunicacion entre ANSYS Fluent y ANSYS Mechanical a partir de los valores residuales.

Finalmente se realizo el estudio FSI sobre la pala del aerogenerador, lo resultados mostraron que
hubo una disminucién del torque entre el 3% y 8% con respecto a la evaluacién aerodinamica,
Dicha reduccion del torque finalmente sera una disminucién en la potencia que se puede generar,
lo que incrementaria el costo del kWh obtenido a partir del aerogenerador.

Por otra parte es importante mencionar que los tiempos de cémputo durante la simulacién FSI
fueron muy altos y principalmente se debieron a la evaluacién aerodindmica. Estos tiempos
resultan ser muy elevados para las etapas iniciales de disefio y podria llegar a retrasar
significativamente el proceso de disefio de un equipo. Por tanto se deberia pensar en
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herramientas computacionales alternativas mas livianas como BEM o método de paneles que no
tienen una precision tan elevada pero permiten dar una respuesta mas rapida para las primeras
etapas de disefio. Por su parte, los volimenes finitos deberian ser utilizados para las etapas finales
con el fin confirmar los desempefios esperados en el equipo antes de construir un prototipo.

Entre las suposiciones realizadas se obvié la torre dentro de las simulaciones, la cual es un
elemento que podria afectar el desempefio del aerogenerador y a su vez generar vibraciones
indeseadas. Sin embargo para incluirla de nuevo sera necesario utilizar métodos numéricos con
menor costo computacional. Dentro de este nuevo modelo también se podria incluir la velocidad
de rotacién en la estructura, considerando asi las deformaciones debidas a la fuerza centrifuga.

A pesar de que el alcance de este trabajo no considera un andlisis de fatiga se podria incluir en
trabajos futuros el cual estd directamente relacionado con las vibraciones y las frecuencias
modales. Sin embargo para un correcto andlisis de fatiga en aerogeneradores se deben definir
propiedades adicionales en los materiales de la pala, del mismo modo se deben considerar
condiciones de viento aleatorias y velocidades criticas que puedan afectar la integridad de la
estructura.

Se puede concluir ademas que la pala rigida tiene un mejor desempefio debido a que no presenta
deformaciones en la estructura que afecten negativamente el torque, sin embargo una pala real
muy rigida seria poco practica debido a que se requeriria mas material para su construccién y por
tanto aumentaria el costo, del mismo modo un pala mds pesada requeriria sobredimensionar los
otros subsistemas del aerogenerador. Por tanto la pala flexible a pesar de su menor desempefio es
una opcién mas viable.

No obstante, para trabajos futuros se podrian evaluar las deformaciones de la estructura en
beneficio del torque. Se puede estudiar la posibilidad de controlar las deformaciones en funcién
de la velocidad del viento. Es decir, disefiar una pala con una estructura pasiva que se deforme
controladamente como respuesta a las cargas que se estan aplicando sobre esta, las cuales son
proporcionales a la velocidad del viento. Para que estas deformaciones sean beneficiosas para el
desempeio del aerogenerador en vez de flexionar la pala en la direccidn del viento, como se
observé en las simulaciones realizadas, se debe buscar que las deformaciones tiendan a torsionar
la pala sobre su eje longitudinal, buscando que el dngulo de ataque en cada seccidn de la pala sea
el adecuado durante las diferentes condiciones de operacidon del aerogenerador. Para lograr lo
anterior se comenzaria con estudiar detalladamente las propiedades de los materiales
compuestos y disefiar las palas para que el direccionamiento de las capas de material permitan
deformaciones que sean beneficiosas para el desempefio del aerogenerador sin llegar a
comprometer la integridad de la maquina.
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ANEXO 1, MATERIALES DE LA PALA NPS-100

Toda la informacion de este anexo es extraida de (Cardenas, et al.,, 2011). Las secuencias de
laminado de la pala se definen mediante las siguientes tablas. Cada celda de la Tabla Al-1 definida
por la interseccion entre una seccion (columna) y un segmento (fila) pertenece a una zona de la
pala. Y el nUmero que esta en cada celda corresponde un cddigo de laminado que puede estar en
la Tabla A1-2 o la Tabla Al1-4, La Tabla A1-3 define espesores locales.

Tabla Al-1. Cédigos de laminado en la pala

Segmento Seccion
decuerda (12|34 5|6 |7 |8 |9 (10|11 12|13
| 1/2|3|4/ 8| 8| 8|8 |8 |8 |8]| 8] 8
] 1(2|3|5/9 9|9 |11|11|11(11| 13|15
n 1(2|3|6(10|10|10|12|12|12|12| 14|15
v 1(2(3|5]9 9 |11 (11|11 11|13 |15
\'} 1(2(3|7]| 7 7 7|7 7 7 7|7 7
Tabla A1-2. Cédigos de laminado en secciones
Cddigo de laminado
1,2,3,5,8,9,11,13,15 6,10,12,14
Capa Espesor Espesor
Mat | Angulo Mat | Angulo
(mm) (mm)
1 D 0 0,13 D 0 0,13
2 C 0 0,372 C 0 0,372
3 B 45 0,296 B 45 0,296
4 C 0 0,296 C 0 0,296
5 B -45 0,296 B -45 0,296
6 B 45 0,186 B 45 0,186
7 C 0 0,186 C 0 0,186
8 B -45 0,186 B -45 0,186
9 A 0 t15 A 0 127
10 B 45 0,186 B 45 0,186
11 C 0 0,186 C 0 0,186
12 B -45 0,186 B -45 0,186
13 B 45 0,296 B 45 0,296
14 C 0 0,296 C 0 0,296
15 B -45 0,296 B -45 0,296
16 B 45 0,296
17 C 0 0,296
18 B -45 0,296
19 B 45 0,296
20 C 0 0,296
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21 B -45 0,296
22 B 45 0,296
23 C 0 0,296
24 B -45 0,296
25 B 45 0,296
26 C 0 0,296
27 B -45 0,296
Tabla A1-3. Espesores
Cddigode | t15 Cadigo de t27
laminado | (mm) | laminado | (mm)
1 26,4 6 9,24
2 19,8 10 7,92
3 13,2 12 6,6
5 9,24 14 5,28
8 6,35
9 7,92
11 6,6
13 5,28
15 3,96
Tabla A1-4. Cddigos de laminado en secciones
Cddigo de laminado
Capa 4 7 16
Espesor Espesor Espesor
Mat | Angulo | (mm) | Mat | Angulo | (mm) | Mat | Angulo | (mm)
1 D 0 0,13 D 0 0,13 B 45 0,186
2 C 0 0,372 C 0 0,372 C 0 0,186
3 B 45 0,296 B 45 0,296 B -45 0,186
4 C 0 0,296 C 0 0,296 E 0 9,525
5 B -45 0,296 B -45 0,296 B 45 0,186
6 B 45 0,186 E 0 6,35 C 0 0,186
7 C 0 0,186 B 45 0,186 B 45 0,186
8 B -45 0,186 C 0 0,186
9 B 45 0,186 B -45 0,186
10 C 0 0,186
11 B -45 0,186
12 B 45 0,296
13 C 0 0,296
14 B -45 0,296

La forma geométrica de la seccién transversal de la pala entre un radio igual a 0,8m hasta 1,4m se
define mediante las siguientes figuras:
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r=0.8m, ¢=0.3795m, 3 =23°
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Figura A1-5. R=1,6
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ANEXO 2, VALIDACION FLUIDO-DINAMICA Y ESTRUCTURAL

Se buscé realizar la validaciéon de un caso ampliamente referenciado (Breuer, et al., 2012) en el
que se simula un flujo en un canal, dentro de este se encuentra un cilindro rigido unido una placa
flexible paralela al flujo como se observa en la Figura A2-1. El canal tiene una longitud L de 2,5my
una altura H de 0,41m. El didametro D del cilindro es de 0,1m, la placa flexible tiene una longitud [
de 0,35m y un espesor h de 0,02m. El cilindro se encuentra a una altura H. de 0,2m desde la parte
inferior del canal y a una distancia de 0,2m de la entrada del canal.

FIIIIIIIIIITITIIIIITITIII I I I I I I I T I I I I I TP I T I I I TG I I T I I I I I I I I I I AT IIF I TSI AT I #5 CIZZITTIZZIITIZZIIZD

u(y)

FIFIIIIIIITIIII 2 P I FIIII TSI I I I I I I I TIIIIIIII I GG I I I GII I I I SIS IIII SIS TG I I I F I F52 LZITTTIZITITITZITT R

" L

Figura A2-1. Esquema del canal y el cilindro con la placa

El fluido dentro del canal es asumido newtoniano e incompresible, con una densidad py de
1000kg/m?>, tiene una velocidad de flujo u de 2m/s y una viscosidad cinematica vy de 0,001m?/s
con lo que se obtiene un Reynolds de 200. La condicion de entrada del flujo al canal se define
mediante una ecuacién parabdlica (A2-1) ya que se asume que el flujo estd totalmente
desarrollado cuando choca contra el cilindro:

H —
u(y) = 1,5uq % (A2-1)
2

La placa elastica tiene una relaciéon de Poisson vy igual a 0,4, un médulo de Young E de 5,6 x 10°

kg/(m s?) y una densidad ps de 1000 kg/m?, El cilindro es considerado una estructura fija.

Para la validacidn del fluido se trabajé con una malla 2D de 110000 elementos no estructurada con
elementos triangulares. Estos elementos tienen el mismo tamafio en todo el dominio exceptuando
en la zona cercana a las paredes del cilindro y la placa donde se realizé un pequefio refinamiento.
La malla cercana al cilindro y la placa se puede observar en la Figura A2-2.
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Figura A2-2. Malla

La frontera izquierda se define como velocidad de entrada y la cara opuesta es la presidn de salida,
Las fronteras superior e inferior del canal junto con el cilindro y la plaza se define como paredes de
no deslizamiento. La simulacién se realizé con flujo laminar y en esta transitorio con un paso de
tiempo At igual a 0,0001s, alcanzando un tiempo de simulacién total de 6 segundos. El paso de
tiempo se definid teniendo en cuenta que el Nimero de Courant (NC) estuviera en un rango entre
2 y 10 (ANSYS, 2009) para lo que se considerd la velocidad del fluidouy el tamafio de los
elementos de la malla Ax (ver ecuaciéon A2-2), Los resultados obtenidos se compararon con la
malla mas gruesa utilizada por Breuer, et al.

u-At
NC = (A2-2)
Ax

Tabla A2-1. Resultados de sustentacion, arrastre y frecuencia

Sustentacion Arrastre Frecuencia de
(N) (N) sustentacion
Max Min Max Min (Hz)
Presente 381 -417 442 432 4,419
Breuer, etal, |397 -427 447 437 4,439
Error 4,03% 2,34% 1,12% | 1,14% 0,45%

Los resultados anteriores muestran que el error mayor se encuentra en la sustentacidén, mientras
que los valores de arrastre y frecuencia se ajustan mucho mejor a los valores de referencia. Cabe
mencionar que la gran mayoria de la simulaciones realizadas anteriores tenian la misma
tendencia, valores de arrastre y frecuencia con errores muy pequefios, mientras que diferencias
muy grandes en los valores de sustentacién. El actual resultado fue el obtuvo el menor error en la
sustentacion.

La solucidon mostrada tardd aproximadamente 20 horas de cdmputo para simular los 6 segundos,
En la Figura A2-3 se muestra un contorno de velocidad del flujo en el canal.
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Figura A2-3. Contornos de velocidad

En la validacién estructural solo se evalud la placa flexible ya que el cilindro es un cuerpo rigido
gue no sufre deformaciones. La placa flexible es simplemente una viga en cantiléver calculando las
deformaciones que sufre debido a una aceleracién g aplicada sobre esta. La simulacién se realizé
con una malla de 2100 elementos prismaticos. Se evaluaron tres casos que denominados como
CSM1, CSM2 y CSM3. En los dos primeros se evalua la viga en estado estacionario por con
diferentes materiales, mientras que en el tercer caso fue transitoria con el mismo material de
CSM1. En la siguiente tabla se puede observar el resumen de los materiales y las condiciones de
frontera empleados:

Tabla A2-2. Propiedades las simulaciones

cSM1 cSM2 csSm3
Poisson 0,4 0,4 0,4
Young 1,40E+06 | 5,60E+06 | 1,40E+06
g (m/s?) 2 2 2
Paso de tiempo (s) 0,01

Finalmente se la Tabla A2-3 se pueden observan los resultados encontrados comparados con
Breuer, et al. Si se calcula el error relativo se encuentra que es menor al 1%.

Tabla A2-3. Resultados de las simulaciones

csvi CSM2 CsSM3
Breuer, Breuer, Breuer,
Presente Presente
etal, etal, et al,
Dx (x 103 m) -7,14 -7,14 -0,46 -0,46 -28,37 -28,61
Dy (x 102 m) -66,02 -65,90 -16,94 -16,92 | -128,39 | -128,76
Frecuencia 1,098 1,099

Presente
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ANEXO 3, TIEMPO VS TORQUE

A continuacidn se muestran los resultados de las curvas de tiempo vs torque para 10m/s, 14,5m/s,
20m/sy 25m/s.
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Figura A3-1. Tiempo vs Torque 10m/s
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Figura A3-2. Tiempo vs Torque 14,5m/s
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Figura A3-3. Tiempo vs Torque 20m/s
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Figura A3-4. Tiempo vs Torque 25m/s
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