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RESUMEN

El presente Trabajo Fin de Master tiene como objetivo elaborar un modelo numérico basado
en la Mecanica de Fluidos Computacional que permita predecir el comportamiento
aerodinamico de un aerogenerador de eje vertical. Para este estudio fue seleccionado un
aerogenerador tipo H-Darrieus de tres aspas con dimensiones tomadas de la referencia
[Gupta, 2010].

Para elaborar el modelo en CFD, fue necesario discretizar el dominio en pequefias celdas
mediante el programa Gambit v.2.3.16 y establecer los tipos de condiciones de contorno. Una
vez generada la malla del aerogenerador, se procede a realizar el analisis numérico
empleando el cddigo de propdsito general Fluent v.6.3.26 que permite solucionar las
ecuaciones de Navier-Stokes en 2-D mediante el método de voliumenes finitos. En la
construccién del modelo se expone la metodologia empleada, los criterios de seleccion de
algoritmos y modelos de turbulencia adecuados para la obtencion de resultados susceptibles
de ser validados con datos experimentales.

Una vez depurado el modelo numérico se evalua el desempeiio del aerogenerador para
diferentes velocidades angulares y comprobar el rango de velocidades Optimas de
funcionamiento mediante la construccién de las curvas caracteristicas de coeficiente de
potencia frente a diferentes ratios de velocidades de punta. También se realizé un analisis
cualitativo de los contornos de presion, velocidad y vorticidad en las posiciones mas y menos
favorables para entender el comportamiento fisico del rotor. Finalmente se modifica el perfil
NACAO0012 realizando una torsiéon a una distancia del 20% del final de la cuerda con una
inclinacion de 15 grados en sentido horario para verificar el comportamiento del
aerogenerador con el cambio del disefio de las aspas. La modificacion del disefio responde a la
necesidad de encontrar un aerogenerador con autoarranque.
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Capitulo 1

INTRODUCCION Y OBJETIVOS

1.1. Introduccioén y Justificacion.

La creciente demanda de energia eléctrica, la carencia de recursos fosiles y el interés por
reducir las emisiones contaminantes a la atmésfera, son los principales factores por los cuales
ha tomado gran interés la investigacion hacia las energias renovables. Dentro de las energias
limpias, la eolica se muestra prometedora y fiable, capaz de producir mediante
aerogeneradores, potencias desde pocos kilovatios hasta cantidades superiores mediante la
construcciéon de parques eélicos.

La energia edlica ocupa un lugar significativo dentro del balance energético de Espaiia,
habiéndose posicionado como el sector de las renovables que experimenté un mayor
crecimiento durante la ultima década. La produccion eléctrica del sector edlico en 2010 fue
superior a los 43.700 GWh, contribuyendo en un 16% a la cobertura total de la demanda
eléctrica nacional, y superando, en algunas ocasiones, una cobertura del 50% de la demanda
horaria, [PER, 2011].

Cabe destacar que el principal aporte se debid a instalaciones de grandes potencias cuyo
marco regulatorio estaba favorecido. Sin embargo, la reciente divulgacion del Real Decreto
1699/2011, que regula la conexién a red de instalaciones de producciéon de energia eléctrica
de pequeifia potencia, ha incentivado la investigacion en este campo, enfocandose asi el sector
en mejorar la eficiencia de las maquinas y creando un campo de exploraciéon que cobra cada
vez mayor interés.

Las instalaciones edlicas cuyos aerogeneradores son de baja potencia, es decir aquellos cuya
potencia no supera los 100 kW (tablal.1) estdn presentes en el Plan de Energias Renovables
2011-2020 y se plantean como una opcioén para el desarrollo econémico y energético de
Espafia, por medio de la cual se pretende potenciar el autoconsumo, de forma que cada
usuario pueda ser capaz de generar la energia que puede llegar a consumir.
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Estas instalaciones, evitan grandes pérdidas ocasionadas por los diferentes elementos de
transformacién y las distancias que es necesario recorrer desde las centrales de energia
(termoeléctrica, hidroeléctrica, nuclear, entre otras) hasta el usuario final. Asi mismo
permiten la integracién de generacién renovable sin necesidad de crear nuevas
infraestructuras eléctricas, facilitan el suministro de electricidad en lugares aislados y
alejados de la red eléctrica y pueden fomentar la implicacién ciudadana en la mejora de la
eficiencia energética

Tabla 1.1. Clasificacién de aerogeneradores para produccidon eléctrica en funcidn de su potencia,
[IDAE, 2006].

Denominaciéon | kW Utilizacion
<1 Embarcaciones, sistemas de comunicacion, iluminacién,
Muy bajal etc.
1-10 Granjas, viviendas aisladas (sistemas EO-FV), bombeo, etc.
Baja 10-100 Comunidades de vecinos, PYMES (sistemas mixtos
EO-Diesel),drenaje, tratamientos de aguas, etc.
Media 100-1000 Parques edlicos (terreno complejo).
Alta 1000-10000 | Parques edlicos (terreno llano, offshore).
Muy alta > 10000 Ep fflse de inve.:stigacién y desgrrollo, requieren nuevos
disefios y materiales no convencionales.

Hasta ahora la mayor producciéon de energia edlica en el pais, se habia centrado en
instalaciones con grandes aerogeneradores de eje horizontal mediante los llamados parques
edlicos. Sin embargo, los aerogeneradores de eje vertical poseen una serie de ventajas en
comparacion con los de eje horizontal, entre las mas representativas se tienen:

. Pueden ser de dimensiones pequefias y no exigen una torre potente o equipamientos
mas complejos como los de eje horizontal.

o Su instalacién y mantenimiento es sencillo y se pueden ubicar en cualquier lugar, tanto
en el suelo como en un tejado o azotea.

o Aprovechamiento de emplazamientos o de terrenos con orografias complejas.

o Funcionamiento con vientos moderados, sin requerir complejos estudios de viabilidad.

o Funcionan de manera silenciosa, algo indispensable en lugares habitados, tanto urbanos

como rurales.

o Su eje vertical recibe al viento desde cualquier direcciéon y por tanto, no requieren
ningin sistema de orientacién del aerogenerador, como los de eje horizontal. Esta
virtud es muy util en lugares donde el viento cambia de direccion frecuentemente.

1 Esta clase se divide segtn la potencia en microaerogeneradores (< 1 kW) y miniaerogeneradores (1-

10 kw).



Capitulo 1

En contraparte las desventajas que muestran los aerogeneradores de eje vertical son:

o La velocidad del viento incidente al aerogenerador es baja y supone una menor
potencia. Ademas, su eficiencia es reducida (un 50% menor en la mayoria de los
modelos, con respecto a los de eje horizontal). La baja eficiencia no menoscaba las
ventajas de estos aerogeneradores ya que el combustible es la corriente de aire y por
tanto es gratuita.

o En algunos casos requieren un sistema de arranque conectado a la red.

o Los aerogeneradores de gran tamafio requieren cables tensores y estructuras de
refuerzo para su estabilidad.

Puesto que la principal desventaja de estas maquinas es la baja eficiencia y en algunos casos la
necesidad de un sistema de arranque (asociado a un consumo de energia), estudiar el
comportamiento del flujo a través de los perfiles del rotor utilizando herramientas de
Mecanica de Fluido Computacional resulta interesante debido a que dan una aproximaciéon
razonable y se consiguen resultados en periodos de tiempo asumibles segun la capacidad
computacional que se posea para realizar el estudio.

Por lo explicado anteriormente se hace conveniente desarrollar una metodologia
computacional que permita predecir el comportamiento aerodindmico de los perfiles del
aerogenerador, mediante la adecuada seleccidon de algoritmos de resolucién y modelos de
turbulencia, favoreciendo asi el estudio de trabajos posteriores que involucren la mejora de la
eficiencia de los aerogeneradores y permitan el autoarranque de los mismos.

1.2. Estado del arte.

Al hacer un compendio de las investigaciones previas a este Trabajo Fin de Master, puede
observarse que la mayoria de los datos experimentales de perfiles de la familia NACA se basan
en aplicaciones aeronauticas y con altos numeros de Reynolds (alrededor de 10¢), sin
embargo los requerimientos para aplicaciones en aerogeneradores verticales presentan un
alcance mas amplio que los demandados por la industria aerondutica. Esto limita el analisis de
perfiles usados en aerogeneradores verticales a un reducido nimero de perfiles NACA que
cumplan el criterio de rigidez, cuyas prestaciones se hayan disponibles en la literatura
[Sheldal, 1980].

Gracias a los avances en la Mecanica de Fluidos Computacional, la falta de datos
experimentales para nimeros de Reynolds de transicion puede ser solventada a través de la
integracion de las ecuaciones de Navier-Stokes en el contorno del perfil del aerogenerador.
[Raciti, 2011] presenta un modelo basado en CFD para evaluar las fuerzas aerodindmicas
ejercidas en los dlabes de un aerogenerador vertical tipo H-Darrieus, los resultados fueron
obtenidos para un perfil NACA 0021, concluyendo que los maximos valores de par obtenidos
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Capitulo 1

se tienen para posiciones acimutales donde los perfiles del rotor presentan altos angulos de
ataque.

La investigacion realizada por [Almohammadi, 2011] sobre algunos aspectos de la dindmica
de fluidos computacional, en particular la discretizacién espacial y temporal en
aerogeneradores verticales Darrieus, revela que la forma de la malla es responsable de una
desviaciéon del 5 % del coeficiente de potencia conseguido en la experimentacion, y es
mejorado cuando se utilizan mallas del tipo cuadrilatera, o lo que es lo mismo, estructurada.

[Baker, 1983] comenta en su articulo las causas que impiden el autoarranque en las turbinas
de eje vertical e investiga un nimero de formas para solventar este problema. Una de ellas
consiste en cambiar la geometria de los alabes. Otro enfoque consiste en utilizar secciones de
perfiles que muestran una separacién de la capa limite por debajo de la estela y que tienen
bajo coeficiente de arrastre.

[Gupta, 2010] analiza el comportamiento aerodindmico en 2D de un rotor H Darrieus
mediante el programa computacional Fluent v.6.2 considerando los alabes del perfil del rotor
con un pequeilo giro al final de la cola de un perfil simétrico NACA 0012. El flujo alrededor del
perfil fue simulado utilizando una malla no-estructurada, usando la técnica moving mesh para
resolver las ecuaciones de conservaciéon de masa y momento. Fue seleccionado el modelo de
turbulencia k-¢ y un esquema de segundo orden fue adoptado para resolver las ecuaciones de
Navier-Stokes. Los coeficientes aerodinamicos fueron evaluados asi como también el
coeficiente de par. Los resultados fueron validados mediante la comprobacién experimental
realizada en un tinel de viento, mostrando buenos acuerdos.

Entre los trabajos de los VAWT experimentales destacan los autores [McKay, 2005].
[Baker, 1983], [Kirke, 1998], [Dominy, 2006] y [Beams, 1986]. Entre los desarrollos
numéricos destacan los autores [Gupta, 2010], [Almohammadi, 2011] y [Raciti, 2011].
Finalmente los autores [Moran, 2003] y [Sheldal, 1980] destacan por las investigaciones
basicas de perfiles.

1.3. Objetivo del Trabajo Fin de Master.

El objetivo principal de este Trabajo Fin de Master consiste en proponer un modelo de
prediccidn del comportamiento de un aerogenerador vertical tipo H-Darrieus con perfiles de
la familia NACA, fundamentado en simulaciones numéricas mediante el programa
computacional Fluent v.6.2.23, con la finalidad de determinar las curvas caracteristicas del
rotor. El uso de este cddigo computacional permite obtener una correlacién entre las
caracteristicas geométricas (dngulo de ataque) y parametros dindmicos (par y potencia).
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1.3.1. Objetivos especificos.

e (Crear una metodologia coherente que permita predecir el comportamiento del flujo
alrededor de los perfiles del rotor, aplicando criterios de convergencia y modelos de
turbulencia adecuados para valores del numero de Reynolds de transicion
relativamente bajos.

e Conocer para un perfil y condiciones de viento fijo, los valores de par y potencia para
diferentes velocidades de giro del rotor.

e Predecir el comportamiento periédico del aerogenerador para distintos angulos de
ataque.

e Pronosticar las prestaciones de la maquina al modificar la geometria del perfil
simétrico, realizando una ligera torsiéon al final del elemento aerodinamico para
comprobar su comportamiento frente al autoarranque.

1.4. Estructura de la Memoria.

La presente memoria que describe el Trabajo Fin de Master, estd conformada por cuatro
capitulos: El primer capitulo es la introduccién del trabajo, en la cual se indica la importancia
y justificacidn del estudio, asi como los objetivos a desarrollar durante la investigacion.

En el capitulo 2 se explica la metodologia computacional para desarrollar los objetivos, se
define el modelo fisico del aerogenerador, se especifican las hipotesis simplificadoras para el
estudio y se muestran las curvas caracteristicas que seran analizadas.

En el capitulo 3 se presentan los resultados del modelo numérico y se validan con los datos
experimentales. También se realiza un estudio aerodindmico de un perfil para diferentes
posiciones acimutales y se comparan las curvas caracteristicas del perfil simétrico con un
perfil modificado.

Finalmente en el capitulo 4 se presentan las conclusiones del trabajo y se plantean
recomendaciones y trabajos futuros en funcién de los puntos fuertes y débiles del modelo.
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METODOLOGIA COMPUTACIONAL

En el presente capitulo se describe el desarrollo y la metodologia computacional para
determinar el funcionamiento de un aerogenerador de eje vertical tipo H-Darrieus. Primero se
define el modelo fisico del aerogenerador haciendo uso del programa Gambit v.2.4.6, luego se
especifica el modelo computacional haciendo uso del software de libre propésito general
Fluent v.6.3.26, se imponen las condiciones de contorno, de operacion, se detalla la resolucion
temporal y se expone la metodologia empleada para la seleccidon del modelo de turbulencia y
el algoritmo de resolucion.

2.1. Modelo fisico.

La metodologia establecida para resolver cualquier problema involucrado con la Mecanica de
Fluidos Computacional tiene como punto de partida, definir la geometria del modelo fisico a
estudiar en 2D o 3D, para ello se cuenta con los programas CAD (Disefio Asistido por
Ordenador).

En particular, el modelo a estudiar consiste en un aerogenerador de eje vertical tipo
H Darrieus conformado por tres perfiles aerodinamicos de la familia NACA y cuyas
caracteristicas geométricas y dimensionales se encuentran detalladas en la tabla 2.1, segun el
disefio utilizado por los autores [Gupta, 2010].

Tabla 2.1. Caracteristicas geométricas del modelo fisico.

Perfil NACA 0012
NI-] 3

R [cm] 7.16

H [cm] 1

¢ [cm] 5

b [cm] 20

o [-] 1

A [cm’] 300

12



La familia de perfiles NACA posee una distribucién del espesor a lo largo del perfil por la

Capitulo 2

siguiente expresion [Moran, 2003] y cuya forma se representa en la figura 2.1:

ty="c [0.2969\/% —0.1260 (%) - 0.3516 @2 +0.2843 (5)3 ~0.1015 (5)4] (2.1)
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Figura 2.1. Perfil NACA0012.

El perfil a estudiar posee un espesor maximo de 12% de la cuerda t =0.12 y x toma valores
entre Oy 1.

El parametro solidez o se establece como Nc / (2R) y representa la fraccion del area en el
rotor que es cubierto por los perfiles. La solidez del aerogenerador influye en el par que se
genera, en el rango de ratio de velocidades de punta en que puede funcionar el aerogenerador
y en la posibilidad del autoarranque.

Conforme se incrementa la solidez de la turbina se tiene que el valor maximo del coeficiente
de potencia (Cp) se alcanza a relaciones de velocidad (A) mas bajas. Es decir, que turbinas con
una solidez alta operan a bajos rangos de relacion de velocidad, mientras que las turbinas con
una baja solidez ofrecen un mejor desempefio aerodinamico a altas relaciones de velocidad.
[DeCoste, 2004] menciona que las turbinas con alta solidez operan a velocidades de rotacién
(wR) bajas por lo que requieren de transmisiones de potencia mas elaboradas y costosas que
permitan incrementar la potencia a diferencia de las turbinas con baja solidez.
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Figura 2.2. Coeficiente de presion versus solidez.[DeCoste, 2004].
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Capitulo 2

Para establecer un sistema de referencia de los perfiles, la posicién acimutal del rotor queda
definida por la coordenada angular del centro del perfil 1, cuyo comienzo de giro esta entre el
primer y segundo cuadrante cartesiano, como puede observarse en la figura 2.3.

o+ ¥

Direccion del viento

i 90° N Lx 270°

180°

Figura 2.3. Coordenada acimutal del perfil 1.

2.1.1. Comportamiento aerodinamico del modelo.

La velocidad relativa del perfil es el vector diferencia de la velocidad absoluta del viento en la
posicion del perfil (V) y la velocidad tangencial del perfil (Uy).

W = \7 - Ut (2.2)

Las componentes de la velocidad absoluta del viento en la direccién tangencial y radial, en x e
y, estan representados por Vx y Vy y pueden ser escritas como:

Vy =VcosH (2.3)
Vy =Vsen® (2.4)
Donde 0 es el angulo acimutal del perfil. El valor de la velocidad del perfil vienen dado por:
Ui = wR (2.5)
Para cada posicién acimutal es posible determinar los valores de las componentes V,y Vy El

angulo formado por la velocidad relativa y tangencial del perfil para cada posiciéon acimutal
corresponde al 4ngulo de ataque y tiene la siguiente expresion:

— Vy
o = arctg (Vx+ (_Ut)) (2.6)
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Asf es posible determinar las curvas que relacionan la posicién acimutal del perfil en funcién
del 4&ngulo de ataque y que tienen la forma representada en la figura 2.4.

o, degrees

8s8bsonsess

9, degrees

Figura 2.4. Variacion ciclica de a con 0 para diferentes A [Kirke, 1998].

La potencia desarrollada por el rotor depende de la velocidad relativa entre los perfiles del
rotor y la velocidad del viento. Por tanto va a existir un rango de velocidades angulares en la
cual el aerogenerador trabaja eficientemente, logrando conseguir un coeficiente de momento
y potencia positivo garantizando asi su capacidad de extraer energia del viento. Un parametro
capaz de medir ese rango de velocidades esta representado por el ratio de las velocidades de
punta, segun la siguiente expresion:

A=— (2.7)

Los coeficientes de momento y potencia de un rotor varian segin A, para cada rotor va a
existir un valor 6ptimo de A en el cual la transferencia de energia es mas eficiente y por tanto
el coeficiente de potencia es maximo (Cpmax). Seglin [Sathyajith, 2006] los coeficientes de pary
potencia estan relacionado por la expresion siguiente:

A== (2.8)

Donde el valor de C, para todo el rotor viene dado por:

Chp = u (2.9)
m %pAV%O '

El coeficiente de potencia Cp es el rendimiento del aerogenerador y se define como:

Mo

— (2.10)
~PAV,

Cp=
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En este caso fue considerado el area, A, como 3 veces la cuerda por la envergadura, segiin
[Gupta, 2010].

Las velocidades de giro del rotor y su correspondiente ratio de velocidades de punta de los
casos simulados se tienen en la siguiente tabla:

Tabla 2.2. Valores a simular para V=7 m/s.

Caso 1 [ 23] a]s5]Te6e]7]8] 9710
ofrad/s] | 18 | 37 [ 55 [ 73 [ 90 [ 110 130 146 | 160 190
A 0.18]0.38]0.56 | 0.75] 092 1.13 [ 1.33] 1.49 [ 1.64 | 1.95

De esta manera puede obtenerse las curvas caracteristicas del rotor que relacionan el
coeficiente de momento y potencia para diferentes valores de A, cuya forma estan
representadas en las figura 2.4.

Cp,Cq

Figura 2.5. Variacion del coeficiente de potencia, Cp,y coeficiente de par Ci, = Cq para un perfil
NACAO0015. [Kirke, 1998].

Los coeficientes de arrastre y sustentacion de un perfil se definen como:

Fp
Cp =7 2.11)
5 PAVS,
Fy,
CL=1 (2.12)
5 PAVS,

Otra curva distintiva del desempefio del aerogenerador estd dada por la representaciéon
grafica del coeficiente de arrastre y sustentacion en funcion del angulo de ataque, una muestra
de ello se ve en la figura 2.6.
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Figura 2.6. Variacion del C. y Cp en funcién del angulo de ataque. [Gupta, 2010].

2.2. Modelo Numérico.

En este apartado se describe la discretizacién espacial y temporal del problema, la
metodologia para seleccionar el algoritmo de resolucion y el modelo de turbulencia mas
adecuado, para poder comparar los resultados numéricos con los experimentales.

2.2.1. Dominio Computacional.

La generacién del mallado consiste en la discretizaciéon del dominio geométrico en pequefias
celdas y representa el primer paso del modelado numérico. Para realizar este proceso se
utiliza el cédigo comercial Gambit v.2.3.16, el cual consiste en una interfaz destinada a la
creacidn de geometrias y mallas.

Puesto que el aerogenerador esta girando respecto de su eje, se va a emplear la opcién de
Fluent moving mesh, por lo que es necesario el uso de interfaces que permitan definir las
condiciones de movimiento del fluido en relacién a dos sistemas de referencia respecto a
tierra y respecto al aerogenerador. Para ello el dominio fue dividido en dos zonas distintas
definidas a continuacién:

e Zona 1, Exterior: constituye la malla fija y corresponde con el entorno del
aerogenerador. Esta malla posee un total 12060 celdas rectangulares y es de tipo
estructurada. La seleccién de este tipo de malla se basa en la poca resolucién espacial que se
requiere, puesto que es la zona que estd mas alejada del aerogenerador y no va a influir en su
desempeifio, con esto se consigue reducir el tiempo empleado en generar el mallado y el
tiempo de calculo de las simulaciones.

e Zona 2: Interior: constituye la malla giratoria y corresponde a la zona del
aerogenerador que gira a velocidad angular variando entre 18 y 190 rad/s, esta malla
coincide exactamente con la geometria circular y esta centrada en el eje del aerogenerador. La
malla posee 24273 celdas rectangulares y es de naturaleza estructurada (no necesita tabla de
conectividades).
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La malla total es estructurada con un ndmero total de 36333 celdas, 73821 caras y 36952
nodos.

Considerando que cerca de los perfiles se producen grandes gradientes, es necesario
discretizar de una forma mas fina. Para ello Gambit dispone de una aplicacidén size functions
que permite controlar que la malla sea mas fina en determinadas zonas. De esta manera se
mejora la capacidad de predecir los coeficientes de arrastre y sustentacion al utilizar el
simulador Fluent. Se utilizé un tamafio minimo de celdas de 0.002 m y un tamafio maximo de
0.129 m como se observa en la figura 2.7.

Figura 2.7. Malla alrededor del perfil aerodinamico.

2211 Tipos de Condiciones de Contorno.

La imposicion de las condiciones de contorno del sistema, permite controlar los valores de
ciertas variables en los limites del dominio. A continuacion, se definen los tipos de condiciones
de contorno en el programa Gambit para asignarles una condicién posteriormente en el
programa de simulacién Fluent. Como se trata de emular las prestaciones del aerogenerador a
escala montado sobre un tiinel de viento, se tiene:

Entrada: representa la condicién para la entrada de fluido al volumen de control. Para este
caso, es conveniente seleccionar la opcién Velocity Inlet como condiciéon de contorno puesto
que, frente al aerogenerador existe una corriente de aire libre con velocidad uniforme.

Salida: esta zona del volumen de control corresponde a la corriente aguas abajo del
aerogenerador. A esta distancia los efectos de la presencia del aerogenerador ya no son
apreciables, para este caso se utiliza entonces la condicién Pressure Outlet.

Wall 16/Wall 17: representan las paredes de un tinel de viento y exhiben condiciones de
pared por ello se selecciona la funcién Wall.

Perfil: Los perfiles 1, 2 y 3 del aerogenerador se especifican mediante la condiciéon de
contorno Wall, debido a que es necesario modelar el comportamiento del flujo en las
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proximidades de su superficie. La distribuciéon de presiones y esfuerzos cortantes permitiran
obtener el par y la potencia sobre el perfil.

Cilindro_in/cilindro_ext: corresponde a la interface que enlaza la zona 1 y 2. Para asegurar
la continuidad en el campo fluido se selecciona la condicién de contorno Interface. Se requiere
la misma malla en ambos sectores con nimero de celdas 36333.

Interno: corresponde a la zona 2, interna a la interface y representa la porcion del fluido que
va a interactuar con el aerogenerador. A esta region se asigna la condicion Fluid.

Externo: corresponde a la zona 1 externa a la interface y representa la porcién del fluido mas
alejada del aerogenerador. A esta region se asigna la condicion Fluid.

RN Wallle
: Y @
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Figura 2.8. Condiciones de contorno del sistema.

2.2.2. Construccion del Modelo Computacional.

Una vez generada la malla del aerogenerador, se procede a realizar el andlisis numérico
empleando el cddigo de propdsito general Fluent v.6.3.26 que permite solucionar las
ecuaciones de Navier-Stokes en 2-D mediante el método de volimenes finitos. Aqui se explica
la metodologia empleada y los criterios de seleccién de algoritmos y modelos de turbulencia
adecuados para la obtencion de resultados que seran validados con la experimentacion.

Para comenzar a introducir los parametros del caso a estudiar, hay que definir la interfaz de la
malla, concatenando la interfaz cilindro_in con cilindro_ext. en la opcién Grid Interface.

2.2.2.1 Modelo de Solucion.

Considerando que el fluido a tratar es incompresible y no se precisa la resoluciéon de la
ecuacion de conservacion de la energia, se utiliza un algoritmo basado en presidn. El sistema
de ecuaciones se establece en 2-D, se especifica que el fluido es transitorio en el tiempo y
periddico con un esquema implicito de segundo orden de resolucién temporal para obtener
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resultados mas precisos. Durante el funcionamiento del aerogenerador, la inestabilidad se
deriva principalmente del movimiento relativo en los perfiles y tiene un periodo fundamental
que depende tanto de la velocidad de rotacién como del niumero de perfiles.

2.2.2.2 Propiedades del Fluido.

Las propiedades del fluido consideradas para el estudio permanecen constantes y estan
representadas en la tabla 2.3.

Tabla 2.3. Caracteristicas del modelo fisico.

Fluido Aire

Densidad 1.225 kg/m3
Viscosidad 1.7894 10-5kg/(ms)
Presion 101.325 kPa
Velocidad del fluido 7m/s

2.2.2.3 Condiciones de Operacidn.

En este caso se considera la presion atmosférica presentada en la tabla 2.3. y se establece
como referencia que esta en X=1.02m e Y=0, es decir en la salida del volumen de control. La
gravedad se desprecia, dada la baja densidad del aire.

2.2.2.4 Condiciones de Contorno.

Segun sea la naturaleza del problema, se procedera a establecer las pautas y métodos en cada
condicion de contorno, indicada en la seccion 2.2.1.1 para este caso en particular se tiene lo
siguiente:

Para la zona Entrada, se selecciona el método: Magnitude, Normal to Boundary, con un marco
de referencia absoluto y la magnitud de la velocidad constante V=7m/s.La opcion intensidad
de turbulencia y didmetro hidraulico fue seleccionada para todos los casos con un didmetro
hidraulico de 0,14 m (lo cual representa al didmetro del aerogenerador) y una intensidad de
turbulencia del 10 %, ubicdndose este valor dentro de los recomendados, segun la experiencia
que estima entreun 5y 15 %.

En la zona Salida, la presiéon es constante y su valor manométrico es cero. El método de
direccion del flujo establecido para esta region es Normal to Boundary, se selecciona el valor
K and Epsilon con energia cinética turbulenta 1 m?/s?y ratio de disipacion turbulenta 1m?2/s3,
que son los valores dados por defecto.
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La regién Perfil 1, 2 y 3 se encuentran adjuntos a la zona interno, por tanto se elige el tipo de
pared sin deslizamiento y se define la pared como estacionaria respecto al sistema de
referencia movil rotacional con rugosidad de pared constante igual a 0.5 y altura de rugosidad
0 m.

Para la zona Interno se elige aire como fluido y se especifica el tipo de movimiento: Moving
Mesh (segun lo explicado en el apartado 2.2.1). Esta técnica permite establecer la velocidad
rotacional que varia entre los valores indicados en la tabla 2.2. Siendo el centro de giro el
punto (0,0), centro geométrico del aerogenerador.

2.2.2.5 Controles de Solucion.

Dentro de este apartado, se definen las condiciones para tener estabilidad y precisién de la
solucién, esta fase es importante debido a que los esquemas disponibles permiten establecer
el acople entre las variables de presion y velocidad. Para este caso se selecciona el tipo de
acople SIMPLE y se prueban los algoritmos de solucidn disponibles en Fluent para resolver las
ecuaciones de turbulencia y momento, estos algoritmos son:

—  Quick

— Second-Order

—  Third-Order Muscl
— Power Law

Habiendo establecido un intervalo de tiempo simulado igual a veinte vueltas con criterio de
convergencia 10-3 para todas las variables y conservando un modelo de turbulencia k-& RNG
con condicion de pared de Non-Equilibrium, se salvaron los valores del coeficiente de
momento para los cuatro algoritmos, para igual velocidad de giro del aerogenerador.
(w=73rad/s, A=0.75).

El valor del coeficiente de momento medio entre los algoritmos estudiados esta dado por:

Z Cm medio

Cm algoritmo = T (2.13)

Siendo n igual al niimero de algoritmos. A su vez Cm medio cOrresponde al valor del coeficiente
medio para una vuelta (300 time step).

La desviacidn entre el valor del coeficiente de momento para cada algoritmo de solucién y el
promedio viene dado por:

Cm medio Cm algoritmo

Error (%) =

100 (2.14)

Cm algoritmo
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Para la seleccion del algoritmo también es necesario evaluar el coste computacional que
genera la simulacidn, asi como la obtencién de menores residuales de masa y velocidad. En
este caso el algoritmo seleccionado es el Third-Order MUSCL por las razones explicadas en el
apartado 3.1.1.

2.2.2.6 Monitores.

Los monitores aportan la informacion de cada paso de tiempo para posteriormente validar los
resultados numéricos con los experimentales e identificar los casos mas favorables y
desfavorables en cada vuelta. Los monitores de residuales, proporcionan informacién de la
convergencia de las variables que intervienen en el modelo turbulento, continuidad, entre
otros. Para ello se establece un criterio absoluto de 10-3.

Los monitores de fuerza son fundamentales para este analisis puesto que dan el valor del
coeficiente de momento, el coeficiente de sustentacién y el coeficiente de arrastre para cada
perfil girando a diferentes velocidades angulares. En este procedimiento es conveniente tener
un orden al momento de salvar los casos, para el post-proceso de la informacion.

En la tabla 2.4. se muestran los valores de referencia impuestos en Fluent para que la
adimensionalizacion de fuerzas y momento sobre los perfiles sea correcta.

Tabla 2.4. Valores de referencia.

Area| Densidad |Profundidad Longitud | Presién | Entalpia | Temperatura|Velocidad | Viscosidad

[m?]| [keg/m’] [m] [m] [Pa] | [/kgl (K] [m/s] | [kg/(ms)]

0.03| 1.225 0.2 0.07 0 0 288.16 7 0.00001789
2.2.2.7 Resoluciéon Temporal.

Para este caso especifico la discretizacién temporal se consigue estableciendo un niimero de
pasos de tiempo (time step) por vuelta igual a 300. El periodo de la maquina esta
representado como el tiempo que se tarda en dar una vuelta es decir T=2n/m, asi entonces la
duracidén del paso de tiempo en segundos esta dada por At=T/300, lo cual difiere segin la
velocidad angular a estudiar.

Cabe destacar que se debe realizar calculos hasta alcanzar la periodicidad en los resultados.
Como criterio se ha evaluado el coeficiente de momento medio para cada vuelta logrando
apreciar un error inferior al 1% cuando se simula la quinta vuelta o lo que es lo mismo 1500
time steps. También hay que tener en consideraciéon que todas las simulaciones deben
realizarse estableciendo un origen de referencia para los perfiles, con la finalidad de tener
controlada la posicién para cada resultado, para ello todas las simulaciones tienen como
origen la posicion acimutal cero para el perfil nimero 1 como puede apreciarse en la figura
2.3.
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El recurso computacional utilizado para las simulaciones es un equipo con las siguientes
caracteristicas: AMD Athlon (tm) 64x2 Dual, procesador Core 4400+, 2.29 GHz y memoria ram
de 3.25 GB. El tiempo que tardé en realizar los calculos para el caso A=0.75 y un total de 20
vueltas fue 6.3 horas, sin embargo para velocidades mas bajas A=0.18 el tiempo de calculo
para las mismas vueltas fue de 24.3 horas.

Es conveniente utilizar la funcién de auto salvado porque la malla cambia en el tiempo al
cambiar la posicion de los perfiles. Esto se consigue con la opcidn de autosave, de esta manera
cuando el programa comience a iterar, automaticamente guardara los resultados. En este
problema en particular el auto salvado se realizara cada 50 time step.

2.3. Modelo de Turbulencia.

El flujo que se trata en este proyecto es un flujo turbulento. Uno de los principales parametros
para definir la turbulencia es el Nimero de Reynolds asociado con el flujo sobre el perfil,
segun la expresion 2.15 [McKay, 2005]. Este parametro varia en funcién de la velocidad de
giro del aerogenerador y cuyo valor asociado a cada caso de estudio se identifica en la tabla

2.5.
Voo Apc
Re = " (2.15)

Tabla 2.5. Numero de Reynolds a simular para velocidad del viento V=7 m/s.

Caso o [rad/s] Al Re [-]
1 18 0.18 4389
2 37 0.38 9023
3 55 0.56 13412
4 73 0.75 17802
5 90 0.92 21947
6 110 1.13 26825
7 130 1.33 31702
8 146 1.49 35603
9 160 1.64 39018

10 190 1.95 46333

A pesar que los casos de estudio muestran bajos nimeros de Reynolds el flujo es de transicién
turbulento porque es irregular en espacio y tiempo, se haya fenémenos de vorticidad y
aparicién de torbellinos consecuencia de la inestabilidad de la capa limite en el perfil. En
general el flujo se muestra irregular, caético e impredecible, lo que justifica el uso de métodos
estadisticos para su estudio.

Los modelos de turbulencia son utilizados para predecir los efectos asociados a la turbulencia
en un flujo sin necesidad de resolver todas las pequefias escalas de las fluctuaciones
turbulentas. No existe ningin modelo de turbulencia universalmente aceptado como éptimo
para la resolucién de un tipo especifico de problema. La eleccién del modelo de turbulencia
dependera de las consideraciones que se realicen y de las condiciones fisicas del fluido, la
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practica adquirida para la resolucién de un determinado tipo de problema, la capacidad de
calculo computacional, el tiempo disponible para realizar la simulacién y la malla realizada.

Para modelar un flujo turbulento mediante la simulacién de las ecuaciones de Navier-Stokes
con el promediado de Reynolds RANS, Fluent dispone de varios modelos de turbulencia, sin
embargo para este problema 2-D seran estudiados los siguientes modelos:

e Modelo Spalart-Allmaras
— Strain/Vorticity
— Vorticity
e Modelo k-¢
— Realizable
— Standard
— RNG
e Modelo k
- SST
— Standard

Para la seleccién del modelo de turbulencia se realizan calculos con los modelos anteriores
para una velocidad angular igual a 73 rad/s y 6000 time step. También es necesario evaluar el
coste computacional que genera la simulacidn asi como la obtencién de menores residuales de
continuidad y velocidad.

2.4. Validez de los resultados.

El analisis cinematico y dinamico se realizara cada time step, AB=1.2°, correspondiente a la
posicion acimutal de la trayectoria del perfil 1. Por cada posicién acimutal, es posible obtener
los valores numéricos de coeficiente de arrastre sustentacion y momento a través del
programa Fluent mediante la integraciéon de presion y esfuerzo cortante sobre la superficie
del perfil, cuyo procedimiento fue explicado en la seccién 2.2.2.6.

Para validar los resultados conseguidos en la simulacion, se tienen datos experimentales del
coeficiente de arrastre y sustentacion obtenidos en el Laboratorio Nacional SANDIA, en la cual
se analiza el comportamiento aerodindmico de siete perfiles de la familia NACA (entre ellos el
NACAO0012) para un angulo de ataque de 0 a 180 grados, mas detalle de este experimento
puede apreciarse en [Sheldal, 1981].

Es importante destacar que los valores experimentales conseguidos en los ensayos se
encuentran tabulados segin el numero de Reynolds y se tienen para condiciones
estacionarias del perfil, mientras que los resultados numéricos son obtenidos para
condiciones transitorias asociadas a la rotacién del perfil.
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ANALISIS DE RESULTADOS

En este capitulo se van a analizar los resultados numeéricos obtenidos para determinar la
periodicidad de la solucién. Luego estos valores serdn comparados con los experimentales
para validar el modelo computacional planteado segin las consideraciones estipuladas en el
capitulo 2. Se mostraran las curvas caracteristicas del aerogenerador para determinar la
velocidad de operacion de maximo rendimiento y se analiza el comportamiento del
autoarranque del aerogenerador. También se realizara el estudio aerodindmico de un perfil
en dos posiciones acimutales cercanas al punto de maximo y minimo rendimiento por medio
de los contornos de presion, velocidad y vorticidad. Finalmente se mostraran los resultados
del rendimiento para un aerogenerador con los perfiles modificados para compararlo con los
resultados del perfil simétrico y verificar cual es mas eficiente.

3.1. Optimizacion del modelo numérico.

3.1.1. Convergencia de resultados.

Partiendo del acoplamiento SIMPLE, algoritmo Third-Order Muscl, un modelo de turbulencia
k-&¢ RNG y tratamiento cercano a la pared de Non-Equilibrium, se obtiene el valor del
coeficiente de momento medio tras un total de 20 vueltas (6000 time steps).

Los residuales de continuidad, velocidad-x, velocidad-y, k y épsilon se muestran en la
figura 3.1. Claramente, se aprecia que al principio los residuales crecen, luego disminuyen
hasta que finalmente bajan consiguiendo un orden de magnitud de 10-* para los residuales de
continuidad y 10-5 para los residuales de velocidad. Los resultados pueden considerarse
adecuados puesto que estdn por debajo del criterio de convergencia acordado en el apartado
2.2.2.7
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Figura 3.1. Muestra de los residuales. Esquema Third-Order Muscl, modelo k-¢ RNG. 1.=0.73.

Se analizdé a su vez, la evolucién del coeficiente de momento de los tres perfiles para las
vueltas simuladas y determinar asi el nimero de iteraciones significativas que establezcan
periodicidad en los resultados. Esto se calcula hasta no encontrar diferencia entre el valor del
coeficiente de momento medio calculado para una vuelta completa y las vueltas consecutivas.

Al comienzo de la iteracion, los resultados del coeficiente de momento medio muestran una
desviacién aproximada de 13 %, a medida que continua la iteracion la desviacién va
disminuyendo, hasta que no existe diferencia considerable entre los valores del coeficiente de
momento medio de la vuelta anterior y la vuelta estudiada; este punto se consiguié
aproximadamente en la vuelta nimero cinco es decir, 1500 time step segin se observa en la
tabla 3.1.

Tabla 3.1. Muestra de la desviaciéon de Cm medio en cada vuelta. Esquema Third Order Muscl, Modelo

k- RNG. 7=0.75.
Vuelta [-] | time Step [-]|Cm medio [-]| Desviacién [%]
1 300 0.154964 -
2 600 0.175794 13.4
3 900 0.180168 2.5
4 1200 0.178350 1.0
5 1500 0.177796 0.3

La Figura 3.2 expresa la evolucién del coeficiente de momento a lo largo de seis vueltas
consecutivas. El periodo de la grafica se corresponde con el solape de perfiles cada 1/3 de
vuelta. La curva tiende a ser periddica a partir de 300 time step, sin embargo a partir de 1500
time step la desviacion es despreciable y los resultados fiables. Por lo tanto para todos los
casos posteriores se realizard para un minimo de 1500 time step.
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Figura 3.2. Grafico de la evolucidon de Cm. Esquema Third-Order Muscl, modelo k- RNG. 1=0.75.

3.1.2. Seleccion del esquema de resolucion.

Una vez establecido el nimero de iteraciones necesarias para conseguir periodicidad, se
estudio la influencia de los algoritmos disponibles, con la finalidad de evaluar los resultados
del coeficiente de momento y analizar el coste computacional que requiere cada caso. Los
algoritmos fueron evaluados manteniendo un modelo de turbulencia k- RNG, con tratamiento
de pared Non-Equilibrium. Para un ratio de velocidad A=0.75.

Un total de veinte vueltas fueron simuladas para todos los casos. Tomando en consideracién la
altima vuelta en cada caso de estudio, el valor medio del coeficiente de momento de todos los
algoritmos indicados en la tabla 3.2. es C» medio=0.1636. La desviacién del coeficiente de
momento de los algoritmos con respecto al valor medio, el coste computacional representado
por N2 medio de iteraciones/time step y los residuales de masa estan representados en la
tabla 3.2.

Al analizar la desviacién del coeficiente de momento medio entre las cuatro opciones, los
algoritmos Quick, Third-Order MUSCL y Second Order, presentan una desviacion similar de
aproximadamente 7 %. Con respecto a la media entre los algoritmos. En contraparte, se
observa que el algoritmo Power Law refleja una desviacién de 22%, siendo este resultado muy
diferente en comparacion con el resto de las opciones por lo cual es el primer algoritmo
descartado dentro del andlisis.

Los tres algoritmos restantes alcanzaron una convergencia de continuidad del orden de
104 Cabe destacar, que entre ellos los algoritmos Third-Order MUSCL y Second Order
consiguieron los menores residuales de masa presentando valores muy similares entre si
como se observa en la figura 3.3.
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Tabla 3.2. Comparativa entre algoritmos de resolucidn, para 20 vueltas simuladas. Modelo k-& RNG.

A=0.75.
. Third-Order Second
Quick MUSCL Order Power Law
Residuales de Masa [-] 9.73x10™ 8.99x10™* 8.97x10™ 8.48x10™
N2 medio de Iteraciones/time step [-] 7.169 6.971 6.955 6.011
Cm medio 1 vuelta [-] 0.173 0.177 0.176 0.128
Desviacion respecto a la media de todos [%] 6.03 8.23 7.80 -22.06

El coste computacional que conlleva la resolucién del sistema pudiera ser determinante en la
toma de decisién del algoritmo de resolucién, sin embargo no se halla una diferencia
significativa en el tiempo empleado para la resolucién de los resultados, ya que al igual que en
el caso anterior los algoritmos Third-Order Muscl y Second Order realizan un ndmero de
iteraciones muy similares para los mismos time step y cuya ponderaciéon puede ser observada

en la figura 3.4.

Quick Third-Order
MUSCL

1.00E-03

9.80E-04
T 9.60E-04
5 9.40E-04
9.20E-04
9.00E-04
8.80E-04
8.60E-04
8.40E-04
8.20E-04
8.00E-04
7.80E-04

Residuales de Ma

Second Order Power Law

Figura 3.3. Grafico de residuales de masa para cada algoritmo. Modelo k- RNG. 1=0.75.

El coste computacional que conlleva la resolucién del sistema pudiera ser determinante en la
toma de decisién del algoritmo de resolucién, sin embargo no se halla diferencia significativa
en el tiempo empleado para la resolucion de los resultados, ya que al igual que en el caso
anterior los algoritmos Third.Order Muscl y Second Order realizan un nimero de iteraciones
muy similares para los mismos time step, la ponderacién puede ser observada en la figura 3.4.

Asi pues, considerando un bajo coste computacional, resultados aceptables de la convergencia
de los residuales de masa y una menor desviacion del coeficiente de momento con respecto a
la media, puede ser factible la utilizacién de estos dos algoritmos. Sin embargo, el algoritmo
seleccionado es el Third-Order Muscl teniendo en consideraciéon que este esquema produce
menores errores de difusién y consigue una mayor precisiéon de los resultados por ser de
tercer orden.
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Figura 3.4. Grafico representativo del coste computacional de cada algoritmo. Modelo k- RNG. A=0.75.

3.1.3. Seleccion del modelo de turbulencia.

Habiendo seleccionado el algoritmo Third-Order Muscl se realizan céalculos con los modelos de
turbulencia disponibles en Fluent, para una velocidad angular igual a 73 rad/s y 6000 time
step. Para comparar los resultados se calculé la media del coeficiente de momento entre los
modelos de turbulencia analizados (siendo este valor igual a 0.10787) y se calculd la
desviacion del coeficiente de momento de cada modelo con respecto a la media de todos,
como puede observarse en la tabla 3.3.

Los modelos Spalart Allmaras Strain y Vorticity son los que presentan menor desviacién con
respecto a la media de todos los modelos del coeficiente de momento medio, seguido a estos,

se encuentran los modelos k-& RNG, k- SST y k-& Realizable, por otra parte el modelo k-w
Standard es el que presenta la mas alta desviacion (aproximadamente 62%), por tanto es el
primer modelo descartado para la seleccidn.

Tabla 3.3. Comparativa de Cm medio en 1 vuelta para diferentes modelos de turbulencia. Esquema
Third-Order Muscl. .=0.75.

Modelo de Turbulencia Cm medio 1 Desviacion (%)
vuelta [-]

k-e Realizable 0.1960 35.80
k-epsilon(k-e) |k-e RNG 0.1771 22.69

k-e Standard 0.0850 -41.11
k-omega(k- ) k-o SST 0.1943 34.64

k- o Standard 0.0536 -62.85
Spalart SA Strain/Vorticity 0.1455 0.84
Allmaras (SA)  [sA Vorticity 0.1587 9.98
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Al analizar el tiempo empleado en conseguir que converjan los resultados, puede apreciarse
en la figura 3.5 que los modelos k-epsilon Realizable y Standard 1o hacen en menos tiempo que
los modelos Spalart Allmaras, por lo cual sera seleccionado el modelo k-epsilon.

Contrastando los valores obtenidos y los modelos seleccionados por [Gupta, 2010] y
[Raciti, 2011] el modelo seleccionado para este estudio es el k-epsilon Realizable. El
beneficio inmediato del modelo Realizable es que esta recomendado para flujos que incluyen
rotacién, capas limite bajo gradientes de presion fuertes y adversos, separacion y
recirculacion.

9.00

8.00

7.00

6.00

2.00

1.00

N¢ medio de iteraciones /time step [-]
w - wu
(=3 (=3 (=3
(=} (=} (=}

0.00

Figura 3.5. Coste computacional para diferentes modelos de turbulencia. Esquema Third-Order Muscl
A=0.75.

3.1.3.1. Tratamiento cerca de la pared.

Para determinar el tratamiento cercano a la pared a utilizar, se corrobord los valores de Y*. De
todos los valores, solo un 9% del total de los Y* es superior a 5, siendo el maximo valor de Y*
aproximadamente 7 como se observa en la figura 3.6, con lo cual queda descartado el poder
utilizar el tratamiento de pared Estdndar que requiere valores de Y*>30 para garantizar que la
primera celda est4 en la subcapa logaritmica.

En el caso del modelo k-& Realizable se ha preferido trabajar con el tratamiento de la
turbulencia cerca de la pared de Non-Equilibrium Wall Functions, porque éstas tienen en
cuenta el efecto del gradiente de presidn sobre el perfil de velocidades cerca de la pared, que
se espera que sea importante provocando el desprendimiento de la capa limite.
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Figura 3.6. Valores de Y* en perfiles del aerogenerador. Esquema Third-Order Muscl. Non-Equilibrium
1=0.75.

3.2. Validacion de los coeficientes de arrastre y sustentacion.

Al comparar los valores del coeficiente de arrastre y sustentacién obtenidos numéricamente
para un esquema SIMPLE (algoritmo Third Order Muscl) y un modelo de turbulencia
k-epsilon Realizable con tratamiento cercano a la pared de Non-Equilibrium, frente a los
valores experimentales conseguidos por [Sheldal, 1980] se puede apreciar la similitud en los
resultados conseguidos y la fiabilidad del modelo numérico seleccionado para la simulacion.

Los coeficientes de arrastre y sustentaciéon experimentales se tienen para ndmeros de
Reynolds de 10000, 20000 y 40000. Para esta comparacion, se seleccioné el caso numérico
con A=0.38 y Numero de Reynolds 9022, debido a que es el caso mas coincidente con los datos
experimentales. Cabe destacar que los resultados experimentales fueron obtenidos para un
sistema estacionario, mientras que los numéricos fueron conseguidos para un sistema
transitorio, de ahi la desviacién encontrada en los resultados.

La figura 3.7, muestra la curva numérica y experimental del coeficiente de arrastre frente al
angulo de ataque para una velocidad angular del rotor de 37 rad/s y una velocidad del viento
de 7 m/s y A=0.38. La tendencia de las curvas es la misma, ambas parten de cero y aumentan
conforme el dngulo de ataque crece. El maximo valor del Cq es 1.075 conseguido cuando el
angulo de ataque es de 45.8°, lo cual es ligeramente inferior al Cq experimental cuyo valor es
1.265. La desviacion conseguida entre el valor del C4 max numérico y el experimental es de
18%, seglin tabla 3.4.
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Figura 3.7. Variacidn del coeficiente de arrastre con respecto al &ngulo de ataque. Esquema
Third-Order Muscl, modelo k-& Realizable. ».=0.38.

La figura 3.8 representa el valor de C; para diferentes angulos. El coeficiente de sustentacién
maximo calculado de forma numérica, es de 1.085, frente al valor experimental que es 1.024.
El error conseguido para este caso es 6 % (tabla 3.4), lo cual es bastante aceptable.

Los datos experimentales reflejan que el coeficiente de sustentacidn parte de cero y conforme
aumenta el angulo de ataque los valores del coeficiente se elevan hasta dngulos cercanos a
40°. Para el caso numérico, la curva parte de un valor superior a cero y aumenta
progresivamente conforme asciende hasta 35°, luego el coeficiente comienza a disminuir. La
tendencia de la curva divergen entre ellas, sin embargo el valor del coeficiente maximo es muy
similar y el error es reducido.
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Figura 3.8. Variacion del coeficiente de sustentacion con respecto al angulo de ataque. Esquema
Third-Order Muscl, modelo k-& Realizable. ».=0.38.

Los errores obtenidos al comparar los coeficientes numéricos con los experimentales se

muestran en la tabla 3.4. Los resultados evidencian que a medida que aumenta la velocidad de
giro del rotor las diferencias de los valores numéricos con los experimentales son mayores,
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por tanto el modelo es valido para velocidades angulares menores a 90 rad/s, en los cuales se

consigue un error medio maximo de 19%.

Tabla 3.4. Coeficientes experimentales y numéricos para distintas velocidades angulares.

Cdmax[-] |Cdmax[-] CL max [-] CL max [-] . . )
o[rad/s]| A[-] |Reynolds[-] [heldal, 1980] | Fluent | [Sheldal, 1980] Fluent Error Cd max | Error Cl max |Error medio
190 1.95 46333.30 0.9200 2.9485 1.0750 1.6236 220% 51% 136%
160 1.64 39017.52 1.8000 2.5149 1.0850 1.4028 40% 29% 35%

90 0.92 21947.35 1.0750 1.4414 1.0850 1.0338 34% 5% 19%
73 0.75 17801.74 1.0750 1.4122 1.0850 1.0296 31% 5% 18%
55 0.56 13412.27 1.0750 1.2477 1.0850 0.9242 16% 15% 15%
37 0.38 9022.80 1.0750 1.2654 1.0850 1.0244 18% 6% 12%

3.3. Curvas caracteristicas del aerogenerador.

La figura 3.9 muestra para diferentes velocidades de punta, la tendencia del 4ngulo de ataque
con respecto a la posicion acimutal del perfil. A medida que la velocidad de giro del rotor
disminuye se obtiene un dngulo de ataque mayor para una misma posicién acimutal.
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Figura 3.9. Variacién ciclica de a con respecto a 6 para distintas A.

La tabla 3.5 muestra los valores del coeficiente de momento y potencia medio para diferentes
velocidades de punta obtenidos numéricamente. Es importante destacar que todos los
coeficientes de potencia son fisicamente correctos. La condicién de funcionamiento ideal del
aerogenerador sera aquel caso que se aproximase lo maximo posible al limite teérico dado

por laley de Betz, cuyo Cpmax=0.593.
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Tabla 3.5. Comparativa de coeficientes para diferentes velocidades de punta. Esquema Third-Order
Muscl, modelo k-£ Realizable.

o [rad/s] AL Cm medio [-] [Cp medio [-]
18 0.184281 0.045774 0.008435
37 0.378800 0.029044 0.011002
55 0.563081 0.143227 0.080649
73 0.747362 0.195549 0.146146
90 0.921405 0.180073 0.165920

110 1.126162 0.099797 0.112388
130 1.330918 0.046634 0.062067
146 1.494724 -0.004830 -0.007220
160 1.638053 -0.051237 -0.083930
190 1.945188 -0.142358 -0.276914

La curva representada en la figura 3.10, evidencia que para ratios de relacion de velocidades
de punta muy bajos, el coeficiente de potencia es casi cero. La necesidad de tener un sistema
de arranque que ayude al inicio de giro del aerogenerador se produce para Cp negativos. A
medida que se aumenta el ratio de las velocidades de punta del rotor, el coeficiente de
potencia se eleva hasta un maximo de 0.166 para A=0.92, posterior a este ratio de velocidades
de punta, el aerogenerador comienza a experimentar un descenso en el rendimiento.

Para un ratio de velocidades de punta superior a 1.5 el rotor entra en pérdidas, en este punto
la energia del viento no produce par sino todo lo contrario, resta energia al sistema, a partir
de este punto el sistema ya no es eficiente. El rango dptimo de operaciéon de este
aerogenerador bajo las premisas consideradas en el modelo fisico explicado en el apartado 2.1
estd entre 18 y 130 rad/s.

0.15 // \

g N
S AN

0.00 \

-0.05 \

Cp medio [-]

-0.15
0.1 0.3 0.5 0.7 0.9 11 13 15 17 1.9
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—&— NACA0012

Figura 3.10. Coeficiente de potencia para diferentes ratios de velocidades de punta. Esquema
Third-Order Muscl, modelo k- Realizable.

34



Capitulo 3

La evolucion del coeficiente de potencia de los tres perfiles a lo largo de una vuelta completa
para una velocidad de punta de 0.92 se muestra en la figura 3.11. La posicién radial indica el
Cr y la tangencial la posiciéon acimutal. Se ha representado la curva zero para delimitar los
Cp <0 (valores no deseables) y el limite de Betz (maximo rendimiento).

Partiendo de la posiciéon acimutal 0°, se observa que el coeficiente parte de valores negativos,
luego al transcurrir el giro del aerogenerador estos valores van aumentando progresivamente
hasta alcanzar una extraccion de potencia maxima para una posicion acimutal de 63°, donde
el valor del Cp es igual a 0.43. Conforme sigue girando el rotor, se aprecia un declive del
rendimiento hasta alcanzar la posicion mas desfavorable a una posiciéon acimutal préxima a
120°. Las posiciones acimutales siguientes muestran periodicidad y el analisis es similar al
anterior.

Posicién acimutal

270

120 240

150 210
. . . cp
180 Zero
Limite de Betz

Figura 3.11. Variacion del coeficiente de potencia para los tres perfiles en una vuelta. Esquema
Third-Order Muscl, modelo k-& Realizable. .=0.92.

3.4. Patro6n de Flujo.

Para el estudio se seleccioné un ratio de velocidad de punta A=0.92 (©=90 rad/s) puesto que
es el maximo rendimiento de todos los casos simulados y se consideré la vuelta nimero veinte
cuando hay periodicidad en los resultados.

En esta seccion se analizara cualitativamente los contornos de presion, velocidad y vorticidad

en dos posiciones acimutales préximas al maximo y minimo rendimiento correspondiente a
0=60° y 6=120° respectivamente. Lo anterior, permite comparar las caracteristicas
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aerodindmicas del perfil y explicar los fenémenos fisicos que ocurren para cada posicién
acimutal.

3.4.1. Contornos de presion y velocidad.
Posicion mas favorable.

Cuando el perfil 1 coincide con la posicién acimutal 6=60°, el rotor presenta un coeficiente de
potencia de 0.375, siendo éste valor muy cercano al Cpmax conseguido para una vuelta
completa como puede verse en la figura 3.11. El campo de presion estatica para esta posiciéon
se observa en la figura 3.12(a), a su vez los contornos de velocidad se muestran en la figura
3.12 (b).

(b)

Figura 3.12. (a) Contornos de presion estatica [Pa], (b) Contornos de velocidad [m/s]. Posicion del
perfil 1 6=60°. Esquema Third-Order Muscl, modelo k-& Realizable. .=0.92.

El borde exterior del perfil 1 muestra presiones mas elevadas segun la figura 3.13 (a) y
velocidades minimas (figura 3.13 (b)), con lo cual este borde corresponde al intradés del
perfil. Por el contrario, en la zona del borde interior el fluido se acelera y se obtienen
velocidades maximas con presiones minimas (extradds). Esta diferencia de presiones
conseguidas en la zona del intradds y del extradds generan las fuerzas que favorecen al
momento y la fuerza centrifuga que debe resistir la estructura del aerogenerador.
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Figura 3.13. (a) Contornos de presion [Pa], (b) Contornos de velocidad [m/s]. Posicion del perfil 1
0=60°. Esquema Third-Order Muscl, modelo k-£ Realizable. .=0.92.

-360e402

En el borde de ataque del perfil 1 se puede ver claramente que existe mayor velocidad en esta
zona y los vectores de velocidad son mucho méas grandes favoreciendo el movimiento como se
observa en la figura 3.14. Conforme avanza el fluido a través del perfil en la zona del extradds,
el fluido pierde energia cinética, por lo cual disminuyen la magnitud de los vectores de
velocidad.
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Figura 3.14. Vectores de velocidad [m/s]. Posicidn del perfil 1 6=60°. Esquema Third-Order Muscl,
modelo k-g Realizable. ,=0.92.

Para este instante de tiempo el perfil 2 se ubica en 6=180° segun la figura 3.12. De manera
mas detallada, en la figura 3.15 (a) se observa que el borde exterior presenta un campo de
presiéon uniforme desde el borde de ataque hasta una zona cercana al borde de fuga, por el
contrario en el borde interior el contorno de presiéon no es uniforme puesto a que se obtienen
presiones maximas y minimas, con lo cual no queda bien definida la zona intradés y extrados
del perfil.

En la figura 3.15 (b) se observa un incremento de la velocidad en el borde interior (cercano al
borde de fuga), consecuencia de la baja presidn.
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Figura 3.15. (a) Contornos de Presidn [Pa], (b) Vectores de velocidad [m/s]. Posicidn del Perfil 2
0=180°. Esquema Third-Order Muscl, modelo k-& Realizable. .=0.92.

La figura 3.16 indica que los vectores de velocidad son mayores en el borde interior préximo
al borde de ataque del perfil. La corriente de flujo incide sobre el perfil y los vectores de
velocidad van conforme al movimiento del alabe, favoreciendo al par del rotor, aunque la
velocidad relativa es menor. En esta situaciéon aparece un torbellino en la zona de menor
presion ubicado cerca del borde de ataque segun la figura 3.16, que trae como consecuencia
una disminucion de la energia de movimiento del fluido.

2208000 B

1.13e+00 :-, e N B
Figura 3.16. Vectores de Veloc1dad [m/s] Posicion del perfll 2 9 180° Esquema Third-Order Muscl,
modelo k-¢ Realizable. .=0.92.

Por otra parte, el perfil 3 tiene una posicion acimutal 6=300° segtn la figura 3.12. El borde
exterior del perfil posee minima presién segin se observa en la figura 3.17(a) y maxima
velocidad como se aprecia en la figura 3.17 (b), esta zona por consiguiente corresponde al
extradds del perfil.
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Figura 3.17. (a) Contornos de presién [m/s], (b) Contornos de velocidad [m/s]. Posicién del perfil 3
0=300°. Esquema Third-Order Muscl, modelo k-& Realizable. .=0.92.

En la figura 3.18, se aprecian los vectores de velocidad alrededor del perfil. En el extradés los
vectores de velocidad van en conformidad con el movimiento del perfil hasta una distancia
cercana al borde de ataque, sin embargo en el borde interior (intradods) los vectores de
velocidad van en direcciéon opuesta creando una circulaciéon alrededor del perfil con una
consecuente estela aguas abajo del borde de fuga. En el borde de ataque se observa que los
vectores se oponen al movimiento del rotor, lo cual contrarresta las fuerzas que actian a la
generaciéon del momento.
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Muscl, modelo k-& Realizable. .=0.92.

Al analizar los tres perfiles en conjunto por medio de la figura 3.19, se observa que el perfil 1
es el que presenta mayor diferencia de presidn, esto hace que sea el perfil que mas contribuye
a la generacion del par del rotor. Por su parte el perfil 2 contribuye de forma intermedia
debido a que la diferencia de presidn en el intradds y en el extradés no es tan significativa
como ocurre en el perfil 1. Finalmente el perfil 3 posee una diferencia de presion considerable
pero los vectores de velocidad del fluido en la zona intradds del perfil van en contra de la
direccion de rotacién del rotor, de esta forma los esfuerzos cortantes frenan al aerogenerador.
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Figura 3.19. Distribuci6n de la presion estatica [Pa] en los perfiles. Situacidn favorable. Esquema
Third-Order Muscl, modelo k-& Realizable. ».=0.92.

Posicion menos favorable

Cuando el perfil 1 llega a una posiciéon acimutal 6=120°, se obtiene el coeficiente de potencia
mas bajo, incluso negativo (-0.05), como se aprecia en la figura 3.11 y se considera esta
posicion como la menos favorable de todo el recorrido. El campo de presion estatica para esta
posicidn se observa en la figura 3.20 (a), a su vez los contornos de velocidad se muestran en la
figura 3.20 (b).
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Figura 3.20. (a) Contornos de presion estatica [Pa], (b) Contornos de velocidad. Posicién del perfil 1
0=120°. Esquema Third-Order Muscl, modelo k-& Realizable. .=0.92.

Al analizar el perfil 1 para una posicién acimutal 6=120° en la figura 3.21 (a), se observa que
el borde exterior del perfil posee la maxima presién y minima velocidad segin la figura
3.21 (b), por tanto el borde exterior corresponde al intradés del perfil. Mientras que el borde
interior presenta minima presion y maxima velocidad (extradés).
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(a)

(b)

Figura 3.21. (a) Contornos de presién [Pa], (b) Contornos de velocidad [m/s]. Posicion del perfil 1
0=120°. Esquema Third-Order Muscl, modelo k-& Realizable. .=0.92.

En la figura 3.22 se muestra los vectores de velocidad del perfil 1, siendo éstos de mayor
magnitud en el borde de ataque. Esta posicion del perfil favorece notablemente al movimiento
del aerogenerador porque todos los vectores de velocidad llevan una direcciéon conforme al
movimiento. En esta figura también se observa un torbellino en el extradds asociado a

presiones minimas.
= }luw- o e
\ (U :
- il

ra la posicion del perfil 1 6=120°. Esquema Third-Order
Muscl, modelo k-& Realizable. .=0.92.

En el perfil 2 ubicado en 6=240°, el borde exterior posee menor presién segin la figura
3.23 (a) y presenta mayor velocidad segtn la figura 3.23 (b), esto convierte al borde exterior
en la zona extradds. A su vez en el perfil interior se obtiene mayor presion en el borde de
ataque, con lo cual se genera menor velocidad en esta zona (intradés).
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Figura 3.23. (a) Contorno de presién [m/s], (b) Contornos de velocidad [m/s]. Posicién del perfil 2
0=240°. Esquema Third-Order Muscl, modelo k-& Realizable. .=0.92.

Los vectores de velocidad observados en la figura 3.24 muestran una direcciéon a favor del
movimiento del rotor desde el borde de fuga de la zona extradds hasta un punto cercano al
borde de ataque, donde los vectores cambian de direcciéon debido a la corriente de aire. A su
vez, en la parte media del intradoés el flujo va en contra del movimiento creando un torbellino
asociado a una zona de baja presion.
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Figura 3.24. Vectores de Velocidad [m/s] para la posicién del Perfil 1 6=240°. Esquema Third-Order
Muscl, modelo k-& Realizable. A.=0.92.

Para este instante de tiempo el perfil 3 se encuentra en 6=0° como se aprecia en la figura 3.20.
En el borde de ataque del perfil se observa un punto de remanso identificado en la figura
3.25(a) donde la velocidad se anula y la presidon es maxima. El flujo que atraviesa el borde
exterior cercano al borde de ataque experimenta una gran aceleracion generandose una zona
de baja presién (extradés), mientras que en el borde interior (intradés) se genera una
sobrepresion.
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Figura 3.25. (a) Contorno de presion [m/s], (b) Vectores de velocidad [m/s] para la posicién del Perfil
3 0=0°. Esquema Third-Order Muscl, modelo k-& Realizable. ,=0.92.

En esta posicion acimutal el perfil se encuentra en pérdidas, debido a que la fuerza resultante
va en direcciéon opuesta al movimiento del perfil, esta situacién se refleja mediante los
vectores de velocidad de la figura 3.26. Las velocidades alcanzadas son muy bajas y en su

mayoria opuestas al movimiento del aerogenerador. Asi mismo se observa que la capa limite
no se encuentra adherida al perfil.

Muscl, modelo k-& Realizable. .=0.92.

Al analizar la contribucidn que ejerce cada perfil en el par del rotor, se puede ver en la figura
3.27 que el perfil 3 posee la mayor diferencia de presion, sin embargo la fuerza resultante que
se genera va en contra del movimiento del rotor. Por otro lado, los perfiles 1 y 2 presentan

menor diferencia de presion, con la diferencia que la fuerza resultante favorece al
movimiento.

A partir de los datos de las figuras 3.19 y 3.27 se presenta en la tabla 3.6 la presion maxima y
minima, el diferencial de presion, asi como también se identifican las zonas del intradds y
extrados de los perfiles para el caso favorable y desfavorable.

Para el perfil 1 el gradiente de presion entre el intradds y el extraddés es mayor en el caso
favorable, llegando a ser este valor cercano al triple de la diferencia de presién del caso menos
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favorable. Para el perfil 2 la diferencia de presiones entre el intradds y el extradds es similar
en ambas situaciones siendo un poco mayor para el caso desfavorable.
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Figura 3.27. Distribucién de la presidn estatica [Pa] en los perfiles. Situacién desfavorable. Esquema
Third-Order Muscl, modelo k-& Realizable. ».=0.92.

Es importante destacar que para los perfiles 1 y 2 la diferencia de presion contribuye al
movimiento del rotor en ambas situaciones, caso contrario ocurre en el perfil 3 donde la
diferencia de presion genera una fuerza opuesta al movimiento del rotor. En el perfil 3 la
diferencia de presion es mayor para el caso desfavorable y menor en el caso favorable como
era légico de esperar.

Tabla 3.6. Comparativa del diferencial de presiones en el intradés y extradés de perfiles. Esquema
Third-Order Muscl, modelo k- Realizable.

. ., . Pr,e s.lon Pr,e s.lon AP Borde Borde

Situacion |Perfil| 0 [°] maxima minima . . .

[Pa] exterior | interior
[Pa] [Pa]
1 60 82.28 -360.31 442.59 Intradés | Extrados
Favorable 2 180 19.12 -67.66 86.78 - -

3 300 51.61 -139.51 191.12 Extrados | Intrados
1 120 23.14 -129.27 152.41 Intradés | Extrados
Desfavorable 2 240 44.39 -74.26 118.65 Extradés | Intrados
3 360 119.68 -160.23 279.90 Extradds | Intradods

3.4.2. Contornos de vorticidad.

Fisicamente la vorticidad es una medida de la rotaciéon que sufre el fluido a medida que se
mueve en un campo de flujo. En la figura 3.28 se observa claramente la consecuencia de esa
rotacién de particulas del flujo, mediante una estela turbulenta no estacionaria aguas abajo
del perfil correspondiente con las zonas de bajas presién.
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Figura 3.28. Contorno de vorticidad [s'1] para la posicion del perfil 1 6=60°.Esquema Third-Order
Muscl, modelo k-£ Realizable. .=0.92.

Para una posicion del perfil 1 8=60°, la estela no perjudica el flujo de los siguientes perfiles,
sin embargo la formacién de torbellinos desprendidos o los llamados vortices de Karman
aparecen y se extienden a una distancia considerable.
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Figura 3.29. Contorno de vorticidad [s'1] para la posicidn del perfil 1, 6=120°. Esquema Third-Order
Muscl, modelo k-£ Realizable. .=0.92.

Siguiendo la evolucién del perfil 1 cuando llega a 6=120°, la estela ya ejerce influencia en el
perfil 3 como se aprecia en la figura 3.29 y los vortices de KArman desprendidos se muestran
mas visibles en el perfil 3. Esta posicién se ve menos favorecida y por tanto posee menor
rendimiento.
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3.5. Comparacion entre el modelo simétrico y modificado.

Para este estudio se consider6 un perfil NACAOO12 con una torsion al final del 20 % de la
cuerda con un angulo de -15°, con la finalidad de evaluar las prestaciones del aerogenerador.
En la figura 3.30 se aprecia el modelo fisico utilizado manteniendo el modelo numérico
explicado en el apartado 2.2.
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Figura 3.30. Perfil NACA0O12 con torsion -15°.

La figura 3.31 permite comparar el coeficiente de potencia obtenido para un perfil NACA0012,
y otro perfil NACA0O12 con torsién -15° cuando el ratio de velocidades de punta es 0.92. El
progreso de cada curva discrepa una de otra. Al observar las curvas, se tiene que el perfil
simétrico alcanza un Cp msx =0.45, mientras que para el perfil con torsion, el Cp msx =0.25. Las
dos curvas presentan valores inferiores al valor del rendimiento ideal (Limite de Betz), lo cual
era de esperar.

Posidén admutal

—F— pNACA0012 Torslén13 [-]
——#—— CpNACADD2 [-]

Limite cero
e Limite de Betz

Figura 3.31. Evolucion del coeficiente de potencia para un perfil NACA0012 y un perfil NACA0012 con
torsion -15°. Esquema Third-Order Muscl, modelo k-& Realizable. .=0.92.
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Por otro lado, ambas curvas muestran valores inferiores al limite cero, por lo cual en algunas
posiciones el rotor entra en pérdidas. El perfil modificado posee un coeficiente de potencia
minimo mas proximo a cero, siendo este valor Cp mim =-0.05, esto hace que tenga mejor
comportamiento en el autoarranque en comparacion con el perfil simétrico que tiene un Cp mm
=-0.07, aunque la diferencia entre ellos es muy pequefia.

Cuando se comparan las curvas de coeficiente de potencia medio para distintas velocidades de
punta, se ratifica que la opcién de modificar el perfil no es viable, dado que los valores de la
capacidad media de potencia extraida siempre es inferior que la conseguida con un perfil
simétrico, como se observa en la figura 3.32.

Cabe destacar, que el rango de A donde el coeficiente de potencia es positivo, es mayor para el
perfil simétrico comparado con el perfil modificado, esto hace que el perfil simétrico tenga
mayor rango de operacién en condicién de autoarranque.

0.20
~.
0.15 Pad
0.10 / \\
. \
/ e In
A ~N

par N

Cp medio [-]

o1 03 05 07 09 11 13 15 17 19
AL

—&— NACA0012_torsién-15 —+—NACA0012

Figura 3.32. Coeficiente de potencia medio para diferentes ratios de velocidades de punta para un
perfil NACA0012 y perfil NACA0012 con torsién -15°.

3.6. Comparacion del patrén de flujo del perfil simétrico y modificado.
Para el analisis se selecciond un ratio de velocidad de punta A=0.92 (»=90 rad/s) puesto que
es el maximo rendimiento de todos los casos simulados y se consider6 la vuelta ndmero cinco

donde hay periodicidad en los resultados.

Situacion favorable

Segun se observa en la figura 3.31 cuando el perfil 1 llega a una posicién acimutal 6=60° el
valor del Cp para el rotor con perfiles NACA0O12 con torsion es 0.2, mientras que el rotor con
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perfiles NACA0012 alcanza un Cp=0.375. Ambos valores se encuentran proximos al Cp max
conseguido para una vuelta completa, por tanto se considera esta posicion favorable.

0=60° 0=180° 0=300°
200 40 100 N
100 20 50
0 N
°] 7 50 ——
bl 2 e\ -100 —
-200 W/ 40 g 150
-300 W 60 / -200
-400 ‘ : : : 80 ‘ ‘ ‘ ‘ -250 : : : ‘
0085 0075 -0.065 0055  -0.045 004 002 0 002 004 0.04 0.05 0.06 0.07 0.08
——NACA0012_-15_Perfill ——NACA0012_Perfill ——NACA0012_-15_Perfil2 —NACA0012_Perfil2 ——NACAQ012_-15_Perfil3 ——NACAQ012_Perfil3
(a) (b) (c)

Figura 3.33. Distribucion de presiones en z=0 de los perfiles para la posicion favorable. Eje de
ordenadas Presidn [Pa], eje de abscisas posicién x [m]. Esquema Third-Order Muscl, modelo k-&
Realizable. \=0.92.

En la figura 3.33 se comparan la distribucién de presiones entre los perfiles simétricos y
modificados (segin el apartado 3.5). Al observar la figura 3.33(a) y (b), destaca que la
diferencia de presion entre el intradds y extrados de los perfiles simétricos 1y 2 es mayor que
en los perfiles con torsion, en contraparte perfil 3 con torsién muestra mayor diferencia de
presién que el simétrico (figura 3.33(c)). Para esta situacion, el perfil 3, tanto simétrico como
el modificado presentan una fuerza resultante cuya componente de arrastre es mayor que la
que ayuda al movimiento del rotor, por consiguiente el perfil 3 con torsiéon desfavorece en
mayor proporciéon al conjunto rotor puesto que la diferencia de presiéon es mucho mayor
segun se observa en la tabla 3.7.

Tabla 3.7. Gradientes de presiones entre el intradds y extradés de perfil simétrico y modificado.
Posicién favorable.

NACA0012 NACA0012_torsion-15
L, Presion Presion Presion Presion
. Posicion L. L. AP L. L. AP
Perfil imutal 0 [°] maxima minima p maxima minima p
acimuta

tmd [Pa] [Pa] [Pal [Pa] [Pa] [Pal
1 60 82.28 -360.31 442.59 85.04 -269.11 354.16
180 19.12 -67.66 86.78 21.05 -49.28 70.34
300 51.61 -139.51 191.12 77.98 -207.78 285.76

Situacion desfavorable

Segun se observa en la figura 3.31 cuando el perfil 1 llega a una posiciéon acimutal 6=120° el
valor del Cp para el rotor con perfiles NACAOO12 con torsién es-0.03, mientras que el rotor
con perfiles NACA0012 alcanza un Cp=0.05. Ambos valores se encuentran proximos al Cp mmn
conseguido para una vuelta completa, por tanto se considera esta posicién desfavorable.
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En la figura 3.34 se comparan los gradientes de presion del perfil simétrico con el perfil con
torsién -15°. Siendo el valor del coeficiente de potencia muy parecido, era de esperar que las
diferencias de presion conseguidas para cada perfil sean muy similares como se aprecia en la
tabla 3.8. Sin embargo cabe destacar que para ambas situaciones, el perfil 3 es el que tiene
mayor diferencia de presién en comparacion a los otros perfiles. Por otro lado, se aprecia que
la diferencia de presion del perfil 3 modificado es menor, por lo que se genera una fuerza
contraria al movimiento menor que la del perfil 3 simétrico.

0=120° 0=240° 6=360°

50 60 150

40 A 100
0 - 20
S . . SS 0 / 50 \
0
50 -20 7#7

-40 -50 > <
-100 - 60 -100
-80 -150
-150 ' ' ! -100 . . : -200 : : : :
-0.08 -0.07 -0.06 -0.05 0.04 0.06 0.08 0.1 -0.04 -0.02 0 0.02 0.04
——NACA0012_Perfill ——NACA0012_-15_Perfil3 ——NACA0012_Perfil2 —NACA0012_-15_Perfil2 ——NACA0012_Perfil3 —NACA0012_-15_Perfil3
(a) (b) (c)

Figura 3.34. Distribucion de presiones en z=0 de los perfiles para la posicion desfavorable. Eje
de ordenadas Presion [Pa], eje de abscisas posicion x [m]. Esquema Third-Order Muscl, modelo
k-£ Realizable. A.=0.92.

Tabla 3.8. Gradientes de presiones entre el intradoés y extradés de perfil simétrico y modificado.
Posicion desfavorable.

NACA0012 NACA0012_-15
. Posicién Pr,es.lon Pr,es.lon AP Pr,es.lon Pr,es.lon AP
Perfil imutal 0 [°] maxima minima [Pa] maxima minima [Pa]
acimuta [Pa] [Pa] a [Pa] [Pa] a
1 120 23.14 -129.27 152.41 22.16 -115.29 137.45
240 44.39 -74.26 118.65 39.99 -64.24 104.22
360 119.68 -160.23 279.90 128.32 -95.10 223.42

Para la situacion desfavorable las lineas de corriente de la energia cinética turbulenta se
muestran para el rotor con el perfil simétrico y modificado en la figura 3.35.

Cuando el perfil 1 se ubica en 6=120°, el perfil simétrico (figura 3.35 (a)) presenta mayor
valor de energia cinética turbulenta en el borde de ataque del perfil, también se observan dos
torbellino en el extrados, uno alargado desde el borde de ataque hasta una distancia préxima
al borde de fuga del perfil y seguidamente a éste se halla un torbellino de menor tamafo en la
zona del borde de fuga pero con menor intensidad. Al observar la figura 3.35 (b) la torsién en
el perfil hace que solo exista un dnico torbellino con menor energia cinética turbulenta en el
extrados.

Para la situacién del perfil 2 (figura 3.35 (c) y (d)), de igual manera que el caso anterior en el
borde de ataque se aprecia mayor energia cinética turbulenta para el perfil simétrico. En este
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caso no existe gran diferencia entre el perfil simétrico y el modificado, puesto que las lineas de
corriente en ambos casos se muestran en direccion al perfil y de manera ordenada.

La mayor diferencia encontrada en ambos rotores se tiene en el perfil 3 como se aprecia en las
figuras 3.35 (e) y (f). Aqui se observa una zona de recirculacidn inestable aguas abajo del
perfil con torsién y también una zona muy separada en el borde exterior. Las lineas de energia
cinética turbulenta siguen el desprendimiento inestable de vortices desde el borde de fuga del
perfil con torsién identificado con el torbellino. Se observa ademas, que la energia cinética
turbulenta es mayor en el borde de fuga con lo cual es una zona de alta transferencia de
energia.

En la figura 3.36 se observa la influencia que ejerce la estela en cada perfil para el rotor con
perfiles simétricos y con torsion. El perfil 1 simétrico ubicado en 6=120° (figura 3.36 (a)) deja
una estela que afecta directamente al borde de ataque del perfil 3, para esta misma situacion
(figura 3.36 (b)) se observa que la estela afecta al borde interior del perfil 3, por otra parte el
torbellino formado en el borde interior del perfil 1 es mas grande que en el caso del perfil
simétrico.

Para el perfil 3 con torsidn, la estela desprendida a partir del borde de fuga es mayor que en el
caso simétrico con lo cual existe mayor disipaciéon de energia, también se observa un mayor
desprendimiento del flujo en el borde exterior del perfil comparado con el perfil simétrico.
Los vortices de Karman para el rotor con el perfil simétrico poseen mayor dimensién que en
el caso del perfil modificado, sin embargo ambos afectan a la corriente del viento en iguales
condiciones hasta una distancia parecida. Estas corrientes pudieran afectar el desempefio de
otro aerogenerador colindante.
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Figura 3.35. Lineas de energia cinética turbulenta [m2/s?] (a) Perfil 1 simétrico 6=120° (b) Perfil 1con
torsion 6=120° (c) Perfil 2 simétrico 6=240° (d) Perfil 2 con torsién 6=240° (e) Perfil 3 simétrico
6=360° (f) Perfil 3 con torsién 6=360°. Esquema Third-Order Muscl, modelo k-& Realizable. ».=0.92.
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Figura 3.36. Contorno de vorticidad [s'1] para la posicidn del perfil 1, 6=120°(a) perfil NACA0012. (b)
Perfil NACA0O12 con torsi6n -15°. Esquema Third-Order Muscl, modelo k-& Realizable. .=0.92.
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CONCLUSIONES Y PROPUESTAS

En este Trabajo Fin de Master se ha disefnado un modelo numérico en 2D que permite
predecir el comportamiento aerodindmico de un aerogenerador de eje vertical tipo
H-Darrieus, mediante la Mecanica de Fluidos Computacional, utilizando el software de libre
propdsito general Fluent v.6.3.26.

Un perfil NACAOO12 fue analizado para evaluar las prestaciones del modelo numérico. La
opcion moving mesh fue seleccionada para establecer el sistema rotacional. E1 método de
resolucién se bas6 en la variacién de la presion, con un esquema SIMPLE donde fueron
evaluados los algoritmos de resolucién. El modelo de turbulencia k-epsilon Realizable fue
seleccionado teniendo en cuenta el comportamiento aerodindmico en el perfil del
aerogenerador y estableciendo un criterio de menor coste computacional. También fue
seleccionado el tratamiento cercano a la pared de Non-Equilibrium una vez verificado los Y*.

Los resultados numéricos fueron validados mediante los datos experimentales, a partir de
establecer el &ngulo de ataque correspondiente para cada posicién acimutal, cuyo valor asocia
el coeficiente de arrastre y sustentacion del perfil. La desviaciéon encontrada entre los valores
numéricos y experimentales se muestran aceptables para velocidades angulares inferiores a
90 rad/s. y por consiguiente el modelo es satisfactorio como primera aproximacion.

Se obtuvieron resultados de la simulacién en 2D del coeficiente de momento del conjunto del
rotor para evaluar su desempeiio a diferentes ratios de velocidades de punta y saber el rango
de funcionamiento o6ptimo. Los contornos de presion, velocidad y vorticidad fueron
analizados para la posicidn mas y menos favorable a lo largo del recorrido del perfil, para
entender el comportamiento fisico del sistema y conocer los efectos de la presidon, direccion
de la velocidad y estela en el desempefio del aerogenerador.

Para el caso estudiado (A=0.92) los resultados obtenidos se muestran periédicos en cada

solape (120°). El maximo coeficiente de potencia se consigue préoximo a 6=60°, mientras que
los minimos valores de rendimiento se dan préximos a 6=120°.
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Finalmente se estudio el efecto de modificar el perfil simétrico, realizando una torsion al final
del 20% de la cuerda. Los resultados apuntan que la modificacion es desfavorable, puesto que
los valores de coeficiente de potencia son todos inferiores a los valores del perfil simétrico.

Mejoras del modelo:

Para valores de A muy bajos la convergencia de los resultados es inferior que el caso de ratio
de velocidades de punta altos, con lo cual se recomienda usar un modelo de turbulencia para
bajo niimero de Reynolds en esos casos.

Al tratar los resultados numéricos obtenidos mediante Fluent, hay que tener un cuidadoso
tratamiento del dngulo de ataque cuando la velocidad del viento es mayor que la velocidad
tangencial del rotor, puesto que cuando esto ocurre, las curvas de angulo de ataque con
respecto a la posicidn acimutal presentan discontinuidades.

A pesar que el modelo numérico fue validado con datos de experimentos realizados en
estacionario y siendo este estudio transitorio, las curvas presentaron poca discrepancia y los
errores son aceptables para un rango de ratio de velocidades de punta. Cabe destacar, que
para A muy grandes los resultados numéricos de coeficiente de arrastre y sustentacién son
mayores que los experimentales.

Este modelo permite predecir el comportamiento aerodinamico de un aerogenerador de eje
vertical tipo H-Darrieus, ofreciendo una alternativa confiable al desarrollo de pruebas
experimentales al menos como una primera aproximacion, teniendo en cuenta el bajo costo
computacional que posee frente a los modelos 3D.

Propuestas de trabajos futuros:

e (Construir el modelo fisico del aerogenerador y realizar la experimentaciéon para
compararlos con el modelo numeérico.

e Evaluar el comportamiento aerodindmico, mediante la simulacién en 3D para conocer
los efectos de los torbellinos de punta y la capa de cortadura. También se cree
conveniente probar otros modelos de turbulencia mas completos como DES y LES que
s6lo estan disponibles en 3D.

e Realizar un estudio del efecto de la solidez en las prestaciones del aerogenerador, para
ampliar el rango de ratio de velocidades de punta.
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