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Resumen: El presente estudio fue basado en el analisis del perfil aerodindmico DU17DBD25
usado en aspas para turbinas eolicas. Fueron realizadas simulaciones en el programa ANSYS
Fluent variando los angulos de inclinacion del perfil alar entre -20 y 20° y evaluando los
coeficientes de arrastre y sustentacion. Fueron implementados dispositivos de control de flujo
denominados chorros sintéticos. Los andlisis fueron realizados con chorro y sin chorro sintético.
Estos resultados fueron comparados con los obtenidos a través de la Teoria del Elemento de Pala
(Blade Element Momentum Theory). Los resultados de las simulaciones sin chorro sintético fueron
validadas respecto a los valores encontrados en la literatura, tendiendo un comportamiento similar.
Se obtuvo una mejora del 10% en el coeficiente de sustentacion y un retraso en el angulo de
separacion de flujo superior para angulos de ataque mayores a 15°, lo que evidencia el incremento
del rendimiento de la turbina eolica.
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Momentum Theory (BEM), Eficiencia aerodindmica de una turbina edlica.

NOMENCLATURA
a Coeficiente de Induccidn axial
a' Coeficiente de Induccién tangencial
A+ Amplitud
B NUmero de Palas
BEM Teoria de elemento de palas
C Cuerda

Cu Coeficiente de momento
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Cd Coeficiente de arrastre

Cl Coeficiente de sustentacion

Cn Componente normal C, - Cq4

Cq Coeficiente de par

Ct Componente tangencial de C;- Cq
Cr Coeficiente de fuerza de empuje
F Frecuencia

F Factor Tip-loss

Fs Factor de solidez

o Angulo de flujo

R Posicion radial

R Radio del rotor

SJ Chorro Sintético

ST NUmero de Strouhal

Uw Velocidad de flujo

Ujet Velocidad del Chorro Sintético
Un Velocidad normal

Ut Velocidad tangencial

VG Generadores de Vorticidad

Wiet Ancho de salida del chorro sintético
x/c Posicién x adimensional a lo largo de la cuerda
Re Numero de Reynolds

P Densidad

M Viscosidad cinematica

1 INTRODUCCION

La generacion de energia eléctrica por medio de procesos renovables, se ha vuelto de vital
importancia para mitigar los impactos ambientales que surgen por medio de la produccion con
combustibles convencionales, es por esto que se ha avanzado con diferentes estudios para mejorar

su eficiencia y capacidad de produccion, dentro de los cuales se encuentra la implementacion de



dispositivos de control de flujo. La energia e0lica actualmente se encuentra en crecimiento dentro
de las tecnologias de generacion de energia eléctrica renovable. En el afio 2021 logré un aumento
del 55% respecto al 2020 siendo el mas alto dentro de la gran variedad de energias renovables,
logrando asi una produccion de 273 TWh [2].

Figura 1
Tendencia de generacion edlica.
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Nota: Tendencia de generacion eblica para 2011-2022 en los paises de la IEA Wind TCP (International Energy

Agency Wind Technology Collaboration Programme) en el mundo. Tomado de: [3] “IEA Wind”

Las crisis ambientales y energéticas aceleran el desarrollo de los objetivos planteados para las
energias renovables, que se ven reflejados en un aumento de la capacidad de generacion de energia
edlica para el afio 2023, alcanzando aproximadamente unos 8000 TWh [3], es por esto que se
requiere aumentar los esfuerzos en la disminucion de costos, aumento del desarrollo tecnolégico
y eficiencia de generacion de las turbinas eolicas. Esta eficiencia esta alrededor del 40% de
conversidn de energia, es por esto que se busco desarrollar disefios especiales que maximicen el
coeficiente de potencia, este coeficiente expresa la fraccion de potencia capturada por el rotor y es
funcidn para cada maquina de la velocidad del viento, asi mismo esté relacionado con la eficiencia
energética [4]. Estos disefios consisten en su gran mayoria en la implementacion de dispositivos
de flujo, para prevenir o retrasar las perdidas aerodinamicas que tendrian con un disefio

convencional.



Al ser una de las fuentes de energia renovable en constante crecimiento, se han realizado varios
avances cientificos y tecnologicos, donde su principal objetivo es el estudio del rendimiento
aerodindmico. Este andlisis depende principalmente de su construccion geométrica, haciendo
énfasis en el perfil, ya que, con un adecuado disefio del perfil junto con la optimizacion del angulo
de ataque se logra obtener un incremento en la potencia generada de la turbina eolica. Dentro del
estudio del perfil se presenta un gran desafio, la escogencia del angulo de ataque apropiado, esto
debido a que, con el aumento del angulo, el perfil empieza a reducir sus propiedades
aerodindmicas, donde se presenta el fendmeno de desprendimiento de la capa limite (Boundary
layer separation). En la Figura 2, se puede observar el perfil aerodindmico a diferentes angulos de
ataque. El angulo de ataque elevado produce pérdida de sustentacion (Figura 2 abajo), el angulo
de ataque adecuado hace que la capa de aire siga el contorno del perfil y se separe al llegar al borde
de fuga (Figura 2 arriba).

El fendmeno en el cual la capa de aire que sigue el contorno del perfil se separa antes de llegar
al borde de fuga, puede ser ocasionado por una alta velocidad de flujo, variacion en los angulos de
ataque con valores altos tanto positivos como negativos, y en superficies irregulares del perfil [5].
Este desprendimiento ocasiona pérdidas aerodinamicas que pueden compensarse mediante la
implementacién de metodos de control de flujo.



Figura 2

Desprendimiento de la capa limite.

Nota: Comparacion de diferentes angulos de ataque, para representar el fendmeno de desprendimiento de la capa
limite. Tomado de: [6] A. Tentolouris, “Investigation of Boundary Layer Suction on a Wind Turbine Airfoil using
CFD,” Technical University of Denmark, 2010.

Los métodos de control se pueden clasificar en dos tipos, siendo estos los dispositivos de
control de flujo pasivo y dispositivos de control de flujo activo. Dentro de los tltimos se encuentran
los Chorros Sintéticos SJ (Synthetic Jet), conforme ilustrado en la Figura 3. El nimero de Reynolds
se calcula para determinar el tipo de flujo presente, ya sea laminar o turbulento. La transicion de
flujo laminar a turbulento ocurre en la parte superior del perfil aerodindmico. Debido a esto, la
separacion laminar se da en nimeros de Reynolds bajos hasta 10°. Los mecanismos de control son
diferentes para cada tipo de nimero de Reynolds, en la mayoria de los casos la posicién del chorro
sintético se da cerca al borde de ataque y cerca al borde de salida. Cuando se posiciona cerca al
borde de ataque aumenta la circulacion de la superficie aerodinamica y por ende se aumenta el
coeficiente de sustentacion, para todos los angulos de ataque.[7]

Varios autores han utilizado la Dinamica de fluidos computacional [8], la cual les permiti6 obtener
diferentes resultados teniendo en cuenta la geometria de los perfiles alares de turbina edlica, en
donde se evaluaron varios tipos, como NACA, HAWT (Turbina de eje horizontal), con varios
angulos de ataque, desde 0° a 15°. En este método, inicialmente se debe generar la geometria

especifica del perfil aerodinamico, luego se procede a realizar una discretizacién con elementos



en forma de malla y se especifican las condiciones de contorno. Finalmente, es resuelto el modelo
computacional y se analizan resultados en funcion del coeficiente de arrastre y el coeficiente de
sustentacion, que pueden ser controlados con el angulo de ataque del perfil.[9]

En el andlisis CFD del perfil alar usualmente se evaltan diferentes dngulos de ataque: 0°, 5°, 10°
y 15°, en perfiles NACA 0012 y NACA 4412, con un numero de Reynolds constante y velocidades
que varian desde los 5 hasta 8 m/s. Se ha encontrado que la velocidad de flujo aumenta con el
incremento del angulo de ataque, produciendo asi un aumento en los contornos de presion,
encontrando una mayor velocidad y presion en el perfil NACA 0012.[10]

Figura 3

Esquema del chorro sintético.
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Nota: Diagrama esquematico del tipo de control de chorro sintético. Tomado de: [7] J. Wang and L. Feng,
“Synthetic Jet,” in Flow Control Techniques and Applications, Cambridge University Press, 2018, pp. 168—205. doi:
10.1017/9781316676448.009.

Ademas, existe el método BEM [11], el cual consiste en determinar el rendimiento de una
turbina edlica con sus parametros mecanicos y geométricos, también con las caracteristicas del
flujo que interactda[12]. Dicho método se ha aplicado a varios tipos de rotores, en los cuales se
encuentra el rotor de Modelos Experimentales en Condiciones Controladas (Model Experiments
in Controlled Conditions) estudiado por Yang, en donde se aprovecharon los resultados de la
simulacion CFD para el perfil aerodindmico. Luego, en funcion de un angulo de ataque

comprendido entre 0.7 a -1.3° y una velocidad de flujo entre 10 y 14 m/s; fueron calculadas las



diferentes fuerzas axiales y tangenciales y comparadas con datos de la literatura, para finalmente
obtener buenos rendimientos y resultados similares.[11]

Del método BEM se obtienen indicadores asociados con la potencia y rendimiento de las
turbinas edlicas y permiten estimar junto con los coeficientes de arrastre y sustentacion, la
eficiencia de generacion y conversion de energia en el aerogenerador, esto gracias a los
coeficientes que representan esta tasa de conversion.

Por lo tanto, el enfoque principal del presente trabajo fue responder a la siguiente pregunta de
investigacion: ¢De qué manera los chorros sintéticos pueden afectar la eficiencia y la potencia de
una turbina eolica?, dentro de la cual se estudio el efecto de dispositivos de control de flujo activo
en la eficiencia aerodinamica de una turbina edlica de eje horizontal, desarrollando asi
simulaciones con y sin chorro sintético en el perfil alar DU17DBD25 vy su respectiva validacion
de resultados con los datos experimentales encontrados en el estudio de la Universidad
Tecnoldgica de Delft [1]. Dentro de la comparacién de datos también fue evaluada la
implementacion de los chorros sintéticos respecto a los generadores de vorticidad. Con los
resultados obtenidos en las simulaciones se implementaron el modelo BEM para relacionar el

comportamiento del perfil aerodinamico sobre la potencia y rendimiento de la turbina e6lica.

2 MARCO CONCEPTUAL

Actualmente existen dos tipos de aerogeneradores, los cuales, se dividen en el tipo de
orientacion de su eje. Los aerogeneradores de eje horizontal (Horizontal axis wind turbine -
HAWTSs), son aquellos en los que las palas se desplazan en direccién perpendicular, divididos en
dos tipos: tipo hélice y tipo multipala [13]. Los aerogeneradores de eje vertical (Vertical axis wind
turbine - VAWTS) son divididos en dos tipos: tipo Savonius (impulsadas por arrastre) y tipo
Darrieus (impulsadas por sustentacion). En este tipo de turbinas se han realizado investigaciones
con simulaciones numéricas, teniendo en cuenta dos enfoques principales: en primer lugar,
resolviendo las palas del rotor, donde se le da importancia a la geometria del perfil aerodinamico
en la malla computacional y a la capa limite que lo rodea, suministrando informacion sobre la
carga de las palas, la regién dentro del rotor y la estela cercana, el segundo enfogque consiste en
modelar el rotor con técnicas de tipo actuador.[14]

Las condiciones aerodindmicas del perfil dependen en su gran mayoria de la geometria

implicita en el mismo (ver Figura 4), dentro de las cuales se destaca el borde de ataque y el borde



de fuga. Estos puntos se encuentran en la punta y el borde del perfil respectivamente, dentro de
estos bordes se puede inspeccionar la separacion del flujo a lo largo del perfil. La linea de cuerda,
une los bordes a lo largo del perfil aerodindmico, esta indica que tan largo es el perfil y como se
pueden configurar las simulaciones, para determinar los coeficientes aerodindmicos.[15]
Adicional a la geometria del perfil, es importante tener un dominio computacional y un enmallado
adecuado, dentro de los cuales se encuentran tipos de enmallado estructurados y no estructurados.
Las mallas estructuradas consisten en regiones uniformes teniendo nodos ordenados y celdas bien
definidas a lo largo de la geometria. Las mallas no estructuradas tienen como principal
caracteristica la distribucion en el dominio, donde se adaptan mejor a la geometria ademas de
presentar mejores resultados ya que permite el calculo de flujo alrededor de geometrias complejas
[16]. Para lograr obtener unos resultados mas exactos, dentro este tipo de enmallado las iteraciones
inician en cuadriculas finas para luego ser transferidas a cuadriculas mas gruesas, dentro de las
cuales se encuentra el enmallado tipo “C”, el cual permite tener una muestra del flujo en las
fronteras del perfil y logra capturar los bordes del perfil, es por esto que varios autores [15],
recomiendan la utilizacion de este tipo de configuracion del dominio computacional y tipo de
enmallado.[17]

Las caracteristicas geométricas del perfil junto con el refinamiento de la malla, son de gran
ayuda en el control de las pérdidas de sustentacion, ya que influyen en el comportamiento de la
separacion de la capa limite. Esta puede generar un aumento significativo en el coeficiente de
arrastre, donde de manera simultanea se produce una pérdida en la sustentacion. Todas estas
condiciones adversas conllevan a disminuir la eficiencia de produccion de la turbina e6lica[15],
[18]. Es por esta razdn que se implementan una serie de dispositivos de control de flujo, activos o
pasivos, los cuales tienen como objetivo incrementar la eficiencia aerodinamica de los perfiles
alares.

Para lograr los objetivos de control mencionados, es importante inspeccionar de forma éptima
el par del aerogenerador y el &ngulo de ataque de las palas. EI método de control pasivo es instalado
en los aerogeneradores de velocidad fija, donde la geometria esta disefiada de tal manera, que, en
condiciones de alta velocidad, se crean turbulencias en el costado que no esta dirigido hacia el
viento, siendo una técnica muy sencilla ya que no requiere la instalacion de actuadores adicionales.
El método de control activo estd equipado con mecanismos de control de potencia y aspas

inclinables, es utilizado en grandes aerogeneradores de 1 MW 0 mas, cuando se tiene una baja



velocidad del viento, las palas realizan una inclinacién para reducir su entrada en perdida,
controlando la sustentacion y el angulo de ataque.[19]

El control es efectuado a partir de la obtencion de los coeficientes aerodinamicos, que son
valores adimensionales y representan el comportamiento del perfil bajo las condiciones de
velocidad del viento. El angulo de ataque, como se puede ver en la Figura 4, se forma entre el
borde de ataque o direccion del flujo y la linea de cuerda y su valor es fundamental para el analisis
aerodindmico [18]. El coeficiente de sustentacion (Lift Coefficient) “Cy” representa la capacidad
del perfil para generar fuerzas perpendiculares a la direccion del flujo y estd relacionado
directamente con el angulo de ataque. Con valores altos se crea pérdida de sustentacion, lo cual
ocasiona la separacion de la capa limite. El coeficiente de arrastre (Drag Coefficient) “Cqy”
representa la resistencia del perfil al flujo de aire, por lo tanto, tiene la capacidad de generar fuerza
paralela a la direccion del flujo. Segun [15], [18] se recomienda un Cq bajo entre 0.02 y 0.1 para
minimizar la resistencia y de la misma manera maximizar la eficiencia. [15], [18]

La teoria del impulso del elemento de pala (Blade Element Momentum Theory BEM) con datos
de superficies aerodindmicas, es una técnica ampliamente utilizada para la prediccion del
rendimiento aerodindmico de las turbinas eolicas. Este rendimiento del aerogenerador se puede
predecir bajo la implementacién del método BEM, en el cual el coeficiente de fuerza de empuje
(Cq), es el valor que nos determina este rendimiento, esto debido a que representa la conversion
de la energia cinética del flujo en energia mecanica en el aerogenerador, ademas de estar
directamente relacionado con el coeficiente de potencia, estos dos coeficientes tienen relacion
directa ya que al alcanzar una fuerza de empuje méxima, se produce la potencia maxima del
aerogenerador. Junto a otros coeficientes aerodindmicos, el angulo de ataque y su geometria, a
partir de analisis paramétricos se determina la eficiencia y el rendimiento aerodinamico de los
aerogeneradores, que se traduce en un mejor consumo energético, dicho método es detallado luego
en el item 3.5, donde se presentan todas las ecuaciones y el paso a paso para la implementacion.

Este modelo depende de parametros tanto geométricos como fisicos, a los cuales trabajan los
diferentes tipos de perfiles, como lo son: El flujo del perfil U.., la velocidad de rotacién y el angulo
de ataque. En donde cada elemento que se analiza entra en contacto con el flujo de manera
independiente. Cada uno de estos se divide en sustentacion y arrastre, los cuales estan orientadas
hacia la direccion del flujo. Luego del estudio se realizan los calculos de arrastre y sustentacion,

ademas de otros factores necesarios para poder predecir su rendimiento.[20], [21]
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Figura 4
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Nota: Nomenclatura y geometria de un perfil aerodinamico. Tomado de: [15] Bertin J and Cummings R,

“Aerodynamics-for-engineers- John J.Bertin,” 2014.

3 METODOLOGIA

3.1 Caracterizacion de las simulaciones

Se realizo el estudio de acuerdo al perfil aerodindmico DU17DBD25 (ver Figura 5) utilizado
por [1] en su investigacion. Teniendo las siguientes dimensiones: longitud de cuerda = 0.36 m, un
espesor maximo del 25,48% de la cuerda y un ancho maximo de 1,36%. Este perfil es disefiado
para turbinas de eje vertical (Vertical axis wind turbine VAWTS) y de pequefia escala,
caracteristicos de potencias menores a 1MW. Utilizando las coordenadas presentadas en la tabla
del Anexo A, se gener0 la geometria del perfil en el software ANSYS Fluent, para asi replicarla
para cada uno de los diferentes angulos de ataque.

En el proceso de enmallado se tomé un dominio computacional tipo C, con un radio de x/c =

8 en el contorno y una longitud de x/c = 12, y se traz0 una region dentro de una circunferencia de
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radio x/c = 5 fijando un tamafio de numero de elementos de 0,0029 m . Posteriormente se realizd
un body sizing, definido entre el cuerpo completo de la estructura tipo C y la circunferencia de
radio 5/c, siguiendo con un edge sizing en los bordes del perfil teniendo 600 divisiones y un tamafio
minimo de 0,00021 m. Finalmente, en la construccion de la malla se implement6 un inflation en
el borde del perfil con el objetivo de generar celdas prismaticas en la capa limite del perfil. Esta
configuracion se puede observar en las Figuras 6 y 7. Adicionalmente los valores numéricos para

la configuracion de las condiciones de frontera se pueden ver en la Tabla 1.

Figura 5
Perfil aerodinamico DU17DBD25.
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Nota: Seccién transversal del perfil aerodindamico DU17DBD25.
Tabla 1
Configuracion de las condiciones de frontera.
Condicidn de frontera Configuracion Valor
Inlet Velocidad 14.6 m/s
Farfield Presion 0 Pa
Airfoil Wall N/A
SJ Velocidad entrada 14.6 m/s

Nota: Representa la configuracion de las condiciones de frontera dentro de la solucién, para asi fijar sus valores.

Dentro de la funcion inflation, se utilizo el valor del y* = 1 calculado, siendo este un modelo

de viscosidad, teniendo en cuenta la distancia de la primera capa de la malla (normalmente es
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utilizado para la simulacion de altos nimeros de Reynolds) EIl calculo se realizé con base a en la
velocidad del flujo U, la densidad del fluido y la viscosidad cinematica. Donde se obtuvo como
resultado un valor para la distancia desde la superficie del perfil a la primera celda de 2.353x107°
m, como se puede observar en la Figura 8.

Figura 6

Condiciones de frontera

Nota: Se representa la caracterizacion de las condiciones de frontera, para la realizacion de la simulacion,

teniendo salidas, entradas y el perfil aerodinamico.

En la Figura 7 se presenta la configuracion del enmallado, donde muestra el dominio tipo C
(Figura 7 izquierda), con los valores descritos anteriormente, el acercamiento para refinar el
enmallado y tener una transicion suave en las celdas del dominio computacional (Figura 7
derecha). La Figura 8 muestra el refinamiento a los bordes del perfil aerodinamico, esto con el fin

de capturar mejor los resultados en el borde del mismo.
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Figura 7

Enmallado del dominio computacional.

Nota: Se presenta la malla del perfil, identificando la secuencia de pasos que se mencionaron anteriormente.

Figura 8
Borde del perfil aerodinamico.

Nota: Acercamiento al refinamiento de la malla en el borde del perfil aerodindmico.

3.2 Analisis de convergencia de malla.

Para obtener unos resultados con mayor exactitud se implemento el analisis de convergencia
de malla, variando el tamafio de nimero de elementos en el enmallado, para asi calcular el C,
buscando la menor variacion posible en los datos obtenidos, como se muestra en la Figura 9. Este
analisis se realiz6 a un angulo de ataque de 0°. Teniendo en cuenta estos resultados se tomé la
decision de realizar las mallas en cada uno de los angulos con un tamafio de elementos

correspondiente a 0.003 m y un nimero de elementos igual a 491376.
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3.3 Caracterizacion en estado estacionario.

La caracterizacion de las simulaciones se realizé en estado estacionario, con el modelo de
turbulencia K-omega SST el cual ofrece la capacidad de predecir el flujo bajo la separacion del
mismo[22]. Definiendo el angulo de ataque de -20° a 20°, variando cada 5°; adicional a esto se
efectuaron simulaciones intermedias con angulos de 7°, 12°, 17°.

Estos resultados nos permitieron visualizar el comportamiento del coeficiente de sustentacion,
arrastre y el angulo maximo de separacion del flujo. Inicialmente se realizé el célculo de la
velocidad del flujo con la Ecuacion 1, usando los valores indicados en la Tabla 2, estos son el
numero de Reynolds, la densidad y la viscosidad cinematica, asi como la linea de cuerda del perfil

aerodinamico.

Tabla 2
Valores para célculo de la velocidad.

Parédmetro Valor
Re 1000000
p (Kg/m®) 1225
W (Pa/s) 0,00001789
C(m) 1

Nota: Se presentan los valores numéricos para el calculo de la velocidad de flujo en estado estacionario.

— Rep _
Uy = oC = 14.6 m/s (1)

Para la solucion de las ecuaciones que gobiernan el flujo se utilizé el método Simple, tomando
un gradiente de presion en la salida igual a 0 y una condicién de entrada con la velocidad del flujo,
esto con el fin de definir las condiciones de frontera y establecer las restricciones deseadas para
este tipo de simulaciones.

La convergencia de los resultados se configuro respecto a los residuales, con un valor de 5x10°

4 lo cual se alcanzo realizando 1800 iteraciones por cada uno de los diferentes angulos de ataque.
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3.4 Modelamiento del chorro sintético.

Dentro de la configuracion y caracterizacion de las simulaciones en el SJ, se model6 su
geometria a una distancia del borde de ataque de x/c = 0.25 y con un ancho maximo de 4mm (ver
Figura 9). Dentro de la caracterizacion del SJ, se tuvieron parametros adimensionales especificos,
los cuales fueron utilizados en las simulaciones para estudiar el rendimiento del chorro sintético.
El nimero de Strouhal (ST), en Ecuacién 2, representa la relacion de la frecuencia, la velocidad y
la longitud del chorro[23]. Donde f = Frecuencia del SJ, Wjet = Ancho del chorro, U. = Velocidad
del flujo.

St = f—W (2)

Siguiendo con el coeficiente momento, Ecuacion 3, el cual representa la relacion de la
velocidad del chorro con la velocidad del flujo y las caracteristicas dimensionales, este parametro
proporciona una aproximacion sobre la eficacia del chorro sintético. Donde Wijet = ancho del

chorro, Ujet = Velocidad maxima del chorro, ¢ = Longitud de cuerda, U = Velocidad del flujo.

2

_ WjetUjer
C“ T U (3)

Finalmente, la amplitud de la velocidad, Ecuacion 4, donde se relaciona la velocidad del flujo
con la velocidad maxima del chorro sintético. Donde Ujet = Velocidad maxima del chorro, U, =
Velocidad del flujo.[24]

At = e 4)

Uso
Fueron usados valores recomendados para un numero de Strouhal igual a 0.5, el cual es un
valor sugerido por Boukenkoul et al.[25], asi como un coeficiente de momento C,, igual a 0.014.
Teniendo en cuenta los valores anteriores, se determind una velocidad del chorro Ujet= 27.32 m/s,

la cual fue calculada de la ecuacion del coeficiente de momento (Ecuacion 3), con un valor de
frecuencia f = 290 Hz, periodo de T = 0.00344 s y amplitud de 1.870 y corriendo un total de 10
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periodos con time step de 30. Todos estos valores fueron de vital importancia ya que sirvieron para
caracterizar las simulaciones dentro del software. Ademas, la formulacion del estado transitorio
utiliza el algoritmo de acoplamiento de velocidad por presién implicita con operadores
fraccionados (Pressure Implicit with Splitting of Operators P1SO), este algoritmo esta dentro de la
configuracion de la simulacién en el programa. [22]
Figura 9
Chorro sintético

0,000 0030 0,100¢m)
" ES—

0,025 0,075

Nota: Representacion dentro de la geometria del chorro sintético.

3.5 Teoria del elemento de pala (BEM).

Para la ejecucion del método BEM se hizo una revision detallada de la literatura y tomando
como base el estudio realizado por E. Branlard en [21]. Alli se indica una metodologia con cada
una de las ecuaciones necesarias para el calculo del modelo, como se puede visualizar en la Figura

10, la cual se discrimina y detalla en los siguientes pasos:

1. Inicializacion del coeficiente de induccion axial (a) y el coeficiente de induccion tangencial (a’).

2. Calculo de la velocidad normal (Un) y la velocidad tangencial (Uy).
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Un = Uoo (1 - a) (5)

U =wr(1+a) (6)

3. Calculo del angulo de flujo y el factor de pérdida de punta.

@ = tan~! (Z—’Z) (7
F = _sin™(f) (®)
f= @ ©

4. Seleccion del &ngulo de ataque respecto a las simulaciones.
5. Calculo de los coeficientes aerodinamicos (Ci) y (Cq), extrayendo los valores de la simulacién.

6. Calculo de los componentes Cny Ct, calculo del coeficiente de torque Ct y coeficiente de par Cqg.

Ch,= C,cos@+ Cyzsin® (10)

C; = Cpsin@® — Czcos® (11)
2 2

Cr = 2L FsC, (12)
UZ+ U?

Cq = Uz LFsC, (13)

7. Célculo de los coeficientesay a’
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Q
I

(14)

4F sin2 ¢
FsCn

1
r_
a = zLFsin(Z)cosQ)_1 (15)
FsC¢

8. Volver al paso 2 hasta alcanzar la convergencia.
Figura 10

Pasos para ejecucion del modelo

Inicializacion de ?alzulg dela | Ea\?lu\_o de\‘a}ng:lla ) Extr&;sc:on de Calculo de las
Introducir los los coeficientes a y velocidad norma e flujo y el factor ) Seleccion del »| resuldaios en »| componentes Cn y
valores iniciales a (Un) y velocidad de perdida de dngulo de atague simulacion de Cly Ct
tangencial (Ut) punta cd
A

A\

Calculo del
Yes Residualaya' |« Célculodeaya | coeﬂcnemerde Par
(Ca) y coeficiente
de Torque (CT)

Nota: Diagrama de flujo para la implementacién del modelo BEM.

4  ANALISIS DE RESULTADOS

La caracterizacion de las simulaciones se efectué con los valores y caracteristicas
suministradas por la universidad de Delft tomando como referencia el perfil aerodinamico
DU17DBD2, estas se realizaron sin chorro sintético y con chorro sintético, teniendo foco en
validar los datos obtenidos en las simulaciones con los datos experimentales suministrados por De
Tavernier et al [1]. Asi como el comportamiento de la separacion del flujo en angulos de ataque
con valores elevados. En la Figura 11, se indican los resultados del analisis de convergencia de
malla donde se puede evidenciar una linea de tendencia hacia un determinado coeficiente de

sustentacion con un valor aproximado de 500000 elementos de malla.
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Figura 11

Analisis de convergencia de malla.

Analisis convergencia de malla

S
0’8 --------- .
:S [ ] [ YRRTRRTPT L &t
Sogg - @80T
x 06 s
o
+ 04
=}
(%]
v 0,2
©
(]
0
.% 0 100000 200000 300000 400000 00000 o
b=
8 # De elementos
o

Nota: Representacion del analisis respectivo para encontrar el tamafio de elementos 6ptimos para la simulacion.

La Figura 12 y la Figura 13, representan la comparacion de los resultados de las simulaciones
con los datos del estudio experimental. Donde la Figura 12 contiene los resultados del C; vs Angulo
de ataque y la Figura 13 el Cq vs Angulo de ataque. En las cuales se puede observar que la entrada
en pérdida o la separacion de la capa limite del perfil aerodindmico, se da en angulos de ataque
mayores a los 15° debido que en este punto el coeficiente de sustentacion reduce sus valores. En
las gréficas se presenta una fluctuacion en los datos de la simulacién, esto se da gracias a que no
se logra capturar completamente y con precision la entrada en pérdida. Por eso en los angulos de
ataque maximos se puede observar la diferencia. Cuantificando el valor del error en las
simulaciones y teniendo como referencia lo expresado anteriormente, se puede ver que, en angulos
altos, especialmente después de los 10° el coeficiente de arrastre aumenta sus valores respecto a
los datos experimentales, ver Tabla 3y Figura 13.



20

Figura 12

Resultados de las simulaciones en estado transitorio.
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Nota: Comparacion de resultados para las simulaciones del coeficiente de sustentacidn vs el angulo de ataque
con los resultados experimentales presentados en la literatura.

Figura 13

Simulaciones en estado transitorio.
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Nota: Comparacion de resultados para las simulaciones del coeficiente arrastre vs el angulo de ataque con los
resultados experimentales presentados en la literatura.

En la Figura 14 y 15 se observa la comparacion de los gradientes de presion y los contornos
de velocidad para diferentes angulos de ataque, como se menciond primeramente a partir del valor

del &ngulo de ataque igual a 15° se evidencia la separacién de la capa limite, con la formacion de
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vortices indeseados, cerca al borde de ataque, principalmente se ve representado en los contornos

de velocidad.
Tabla 3
Cuantificacion del error
% CI 66,54 9,04 0,16 10,93 3,59 4,98 43,36 39,40 25,36 1,35 6,02 18,03 9,13 2,54 43,06
%Cd 112,7 374,1 418,1 220,1 136,0 64,7 21,0 51,5 29,3 34,3 45,3 70,0 80,9 94,0 94,4
° Ataque -20 -17 -15 -12 -10 -7 -5 0 5 7 10 12 15 17 20

el estudio de la Universidad de Delft.

Nota: Presenta el porcentaje de error de las simulaciones respecto a los datos experimentales suministrados por

Figura 14

Gradientes de presion.

Nota: Contorno de los gradientes de presion para los angulos 0°, 5° y 15° respectivamente.

Comparando los resultados con lo mostrado en la Figura 16, se presentan los contornos de

velocidad para 15°, y se evidencia que la separacion del flujo se da més cerca al borde de fuga,

identificando el comportamiento deseado del chorro sintético, ya que esta desplazando la pérdida

por separacion de la capa limite, donde no se estan creando vértices cerca al contorno del perfil.
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Adicionalmente, en la Figura 17 se presentan los valores residuales vs el nUmero de iteraciones,
teniendo en cuenta el valor de continuidad, para la simulacion en estado transitorio, representando

asi la convergencia de los resultados para obtener los datos mas reales posibles.

Figura 15

Magnitud de la Velocidad.

Nota: Se representan los contornos de la magnitud de la velocidad para angulos de ataque de 0°, 5° y 15° respectivamente.

Figura 16
Magnitud de la velocidad con la implementacion del chorro sintético.
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Nota: Se representan los contornos de la magnitud en estado transitorio para un angulo de ataque de 15°.

La Figura 18 y 19 presentan la comparacion de las magnitudes de velocidad y presion donde

se puede observar un comportamiento deseado en los contornos ya que se evidencia el retraso de

la separacion de la capa limite, de igual manera que el valor maximo de sustentacion se incrementa

en un 10% con la implementacion del chorro sintético, en el cual el &ngulo de ataque de entrada

en perdida esta alrededor de los 20°.

Figura 17

Representacion de los valores residuales.
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Nota: Valores residuales para la simulacion en estado transitorio, a un angulo de ataque de 15°.

Figura 18

Comparacion magnitudes de velocidad.
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Nota: Comparacion de magnitudes de velocidad a 15°, con chorro sintético y sin chorro sintético.
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Figura 19

Comparacion gradientes de presion.

Nota: Comparacion gradientes de presion a 15°, sin chorro sintético y con chorro sintético.

Con el andlisis de los coeficientes aerodindmicos obtenidos de la simulacion, se observa que,
con un aumento del angulo de ataque, se incrementan los valores de sustentacion y arrastre
generando turbulencias y un aumento en el gradiente de presion al que se somete el perfil,
influyendo asi dentro de la sustentacion, al desprendimiento de la capa limite. Ya dentro del
arrastre, se evidencia el aumento de la resistencia aerodindmica gracias a la formacion de
turbulencias, ademas, los gradientes de presion se incrementaron en condiciones de separacion del
flujo. En &ngulos de ataque elevados esta condicion fue critica ya que existe mas area en la region
de separacion, generando mayor pérdida de energia y a su vez un incremento en la fuerza de
arrastre. En la figura 12, se puede evidenciar que el coeficiente de sustentacion presenta una
relacion lineal con el angulo de ataque.

Con los coeficientes de sustentacion y arrastre obtenidos en las simulaciones, se ejecut6 el

modelo BEM, tomando como base los siguientes parametros del aerogenerador NREL S809[26]:

Potencia = 10KW

B (# NUmero de palas) =3 m

R (Radio del rotor) =10 m

C (Cuerda) = 0.457 m

W (Velocidad angular) = 72 rpm

Con estos parametros y utilizando la Ecuacién 16, se procedié a validar la correcta

implementacién del modelo, garantizando que el factor de solidez (Fs) fuera menor que 1.
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Fs =

B —0.526<1 (16)

T*r

Con el valor encontrado del factor de solidez se procedi6 a evaluar el valor del Ct para un

angulo de ataque igual a 15°, obteniendo los siguientes resultados:

e Con chorro, Cy =4.11568
e Sin chorro, Ct = 4.042406

Donde se evidencidé una mejora en la fuerza de empuje del perfil, la cual esta relacionado con
la potencia, como fue mencionado anteriormente siendo una medida que nos permite determinar

la capacidad de la turbina para generar fuerza.

5 CONCLUSION

En este estudio se evaluo la viabilidad de implementar métodos de control de flujo activo en
los aerogeneradores, con la realizacion del chorro sintético, ejecutando un analisis de la influencia
del angulo de ataque sobre los coeficientes aerodinamicos de sustentaciéon y arrastre. Los
resultados obtenidos indicaron que la implementacién de los chorros sintéticos como método de
control de flujo activo en los aerogeneradores, trajeron grandes rendimientos en torno a la
eficiencia de generaciéon de energia en el perfil y el control adecuado de las condiciones no
deseadas. Los valores de la simulacion sin chorro sintético fueron validados con los datos
experimentales encontrados en la literatura, siendo unos resultados coherente y bien proximos.
Para tener resultados mas precisos es importante tener claro que, variando pardmetros como, el
numero de iteraciones o el nimero de elementos, los recursos computacionales necesarios aumenta
su tiempo de resolucion y generacién de la malla.

Con respecto a las simulaciones sin chorro sintético se puede concluir que presenta un
comportamiento deseado respecto a los datos experimentales ya que sus valores tanto de
sustentacion como de arrastre presentan datos similares, teniendo la entrada en pérdida del perfil
en angulos superiores a los 15°, para un angulo mayor a los 10° el coeficiente de arrastre aumenta

drasticamente respecto a los datos experimentales.
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Con respecto a las simulaciones con chorro sintético se concluye que presenta un aumento del

10% en el coeficiente de sustentacion respecto a las simulaciones sin chorro sintético, cumpliendo

asi con el objetivo de la implementacion, ya que el angulo de entrada en pérdida aumento su valor.

Con respecto a la estimacion de la potencia y rendimiento de la turbina e6lica se concluye que

con los resultados extraidos de las simulaciones tanto con chorro y sin chorro sintético, se observa

una mejora en el coeficiente de fuerza de empuje, esto gracias al incremento del coeficiente de

sustentacion con chorro sintético.
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ANEXO A. Coordenadas del perfil aerodinamico

# Grupo Punto X_coordenada Y _coordenada
1 1 1 0,0068
1 2 0,966454 0,013244
1 3 0,902653 0,025238
1 4 0,830271 0,039774
1 5 0,755865 0,056557
1 6 0,679287 0,075557
1 7 0,601612 0,095573
1 8 0,528128 0,11365
1 9 0,460557 0,128092
1 10 0,398278 0,138356
1 11 0,340473 0,144181
1 12 0,286646 0,145743
1 13 0,236802 0,143136
1 14 0,19145 0,136855
1 15 0,151288 0,127557
1 16 0,116954 0,116197
1 17 0,088506 0,103715
1 18 0,065522 0,090921
1 19 0,047262 0,07823
1 20 0,032911 0,065847
1 21 0,021793 0,053847
1 22 0,013382 0,042264
1 23 0,007304 0,031114
1 24 0,003205 0,020469
1 25 0,000819 0,010404
1 26 0,000008 0,000978
1 27 0,000967 -0,00828
1 28 0,004465 -0,01758
1 29 0,010525 -0,02662
1 30 0,018979 -0,0354
1 31 0,02993 -0,0441
1 32 0,043797 -0,05292
1 33 0,061335 -0,06209
1 34 0,083657 -0,07174
1 35 0,112205 -0,08173
1 36 0,14815 -0,0916

29



1 37 0,191479 -0,10023
1 38 0,241028 -0,10632
1 39 0,295108 -0,109

1 40 0,352739 -0,10772
1 41 0,413882 -0,10244
1 42 0,478977 -0,09311
1 43 0,548989 -0,08001
1 44 0,624481 -0,06385
1 45 0,701668 -0,047

1 46 0,774889 -0,03235
1 47 0,843826 -0,0209
1 48 0,908437 -0,013

1 49 0,966823 -0,00838
1 50 1 -0,0068

30

Nota: Coordenadas del perfil aerodindmico DU17DBD?2 para su construccion geométrica. Tomado de: [1] D. De

Tavernier, C. Ferreira, A. Viré, B. LeBlanc, and S. Bernardy, “Controlling dynamic stall using vortex

generators on a wind turbine airfoil,” Renew Energy, vol. 172, pp. 1194-1211, Jul. 2021, doi:

10.1016/J.RENENE.2021.03.019.



