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Resumen

En el presente trabajo se disena un generador edlico que aprovecha el flujo producido por
el chorro de baja altitud presente en el Oeste de Texas. Se analizaron varios perfiles aerodi-
namicos que fueron disenados especialmente para aerogeneradores mediante la herramienta
libre “Xfoil”. Con el proposito de recopilar la informacién necesaria para alimentar a un al-
goritmo genético que escoge para cada seccion del dlabe un perfil aerodinamico que optimiza
la generaciéon de energia a la vez que minimiza irregularidades geométricas. Se propone una
metodologia para evitar ambigiiedades a la hora de escoger algunos parametros de diseno que
figura como una gran alternativa en términos de convergencia del método numérico y ratio

de falla del mismo.
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Capitulo 1

INTRODUCCION

1.1. La generacién edlica en México

México cuenta con uno de los potenciales més altos de generaciéon de energia edlica en el
mundo. De acuerdo con el National Renewable Energy Laboratory de Estados Unidos, se
estima que el potencial de México para el caso de la energia edlica es superior a los 40, 000
MW (actualmente hay una capacidad instalada de 185 MW) |de Gorbernacion, 2012].

En particular, la region del istmo de Tehuantepec presenta velocidades de viento ideales
para este tipo de generacion con uno de los mayores potenciales de generacion de energia eo-
lica en el mundoE]. La estimacion del potencial se encuentra entre 5,000 y 7,000 MW anuales,
suficiente para abastecer a 18 millones de habitantes en medios urbanos. La produccion de
energia eléctrica a partir de la edlica representa una gran oportunidad para transitar hacia
un modelo energético basado en energias alternativas que contribuyan a reducir conside-
rablemente el costo ambiental producido por fuentes que dependen de combustibles fosiles
(de Gorbernacion| [2012]).

La eficiencia de los parques edlicos, no obstante, es sustancialmente menor en comparacion
con la que tienen unidades aisladas. En un parque se experimentan efectos dependientes del
tiempo debido a las estelas que interactiian con los generadores viento abajo. Comprender la
interaccion entre la capa limite atmosférica y las estelas es clave para un diseno mas eficiente
(Doosttalab et al. [2020]).

! Atlas de Viento Global (“Global Wind Atlas”) en: https://globalwindatlas.info/en
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En este contexto, recientemente fue puesto en relieve el potencial que tienen los denomi-
nados “chorros de baja altitud’ﬂ Meéxico es uno de los paises que cuenta con al menos dos
regiones bien identificadas en las que se presentan este tipo de flujos con alto potencial para

la producciéon de energia edlica.

1.2. Potencial eblico de los “chorros de baja altitud”

Los chorros de baja altitud (LLT por sus siglas en inglés) son un fenémeno atmosférico
localizado en ciertas regiones del planeta, en donde un “arroyo” de aire relativamente estrecho
se mueve rapidamente en la zona baja de la atmodsfera. Este es un proceso dindmico que se
extiende cientos o miles de kilémetros (en un proceso andlogo al de las corrientes marinas).
La velocidad punta puede encontrarse entre los 50[m] de altitud, hasta unos pocos cientos
de metros sobre el suelo. Las investigaciones muestran que los LLT provocan un aumento
en la eficiencia de los parques edlicos(Doosttalab et al.| [2020]). Es preciso distinguir los
LLT de las corrientes superficiales ordinarias, caracterizadas por un perfil de velocidades
similar al de la capa limite desarrollada sobre una superficie plana. Denotaremos como perfiles
aerodiamicos “convencionales” a aquellos que fueron disenados con base en las caracteristicas

de las corrientes superficiales.

Negative
shear
LLJ peak
l | region A
Positive
shear :
Synthetic LLJ O g ||H
r ‘r"f_!'!_Fr —rr—r?Y r“

Figura 1.1: Las tres configuraciones probadas en el experimento. imagen obtenida de Doosttalab et al.[[2020]

2En una comunicacién personal con el Prof. L. Castillo de la Universidad de Purdue, West Lafayette, IN,
EUA
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En Doosttalab et al.| [2020] se concluyo experimentalmente que la potencia media extraida

de un aerogenerador en presencia de un chorro de baja altitud aumenta hasta un 10 % cuando
el generador encara una region de esfuerzos cortantes negativos o positivos, con respecto a un
perfil de velocidades turbulento (ver figura ). En contraste, cuando la velocidad méaxima

del LLT coincide con el eje del generador, la eficiencia puede disminuir hasta en 30 %.

En el estudio publicado por (Algarra et al.| [2019]) se usa el indice “NLLJ” El para detectar
objetivamente el nimero de dias en los cuales se presentaron LLJ en las planicies de América
del Norte.

50° N

10N ——
120° W 100" W 80" W 60° W
NLLJ index (m s°")

115 2 25 3 35 4 45 5 55 6 65 7 75 8 85 9

Figura 1.2: Idice NNLJ medio en la media noche local de julio de 1980 a 2016. las zonas con un NLLJ

elevado indican un mayor potencial edlico. Imagen tomada de (Algarra et al| [2019]).

Por consiguiente, los estados de Coahuila, Chihuahua, Durango y Zacatecas tienen el mayor

potencial eblico en el norte de México. Ademaés, en el articulo publicado por (Arfeuille et al.|

2015]) se expuso el potencial edlico del pacifico mexicano. Donde se describié un chorro de

baja altitud en el valle de Colima.

3Se refiere al chorro de baja altitud de hora nocturna o nightime low level jet en inglés. Puede definirse
como un maximo en el perfil de velocidad del viento que es al menos 2[m/s] méas rapido que las velocidades

del viento por encima y por debajo de los maximos. En (]Algarra et a1.| ||2019||) se profundiza en este concepto.
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1.3. Consideraciones sobre el diseno de las turbinas e6li-

cas

Una turbina edlica transforma la energia cinética del aire en energia mecanica. Esta se
transfiere directamente a través de un eje hasta el generador que la transforma en energia
eléctrica. Por otro lado, las maquinas de “sustentacion” son mas eficientes que las de “arrastre”.
Debido a ello la mayoria de los generadores edlicos modernos constan de un conjunto de
alabes rotatorios, cuya geometria es similar a los perfiles aerodindmicos para alas de avion.
Cuando los alabes estan dispuestos alrededor de un eje vertical, el generador se denomina
Maquina de Eje Vertical (VAWT por sus siglas en inglés); cuando el eje del generador se
encuentra en disposicion horizontal se tiene una Méaquina de Eje Horizontal (HAWT por sus

siglas en inglés). Actualmente, las turbinas mas eficientes econémicamente son las de tipo

HAWT. (Hansen, [2008]).

1.3.1. Alabes

Los alabes de una turbina edlica son estructuras largas y delgadas encargadas de extraer
la energia cinética del viento y convertirla en energia rotacional. Por lo tanto, su forma
esta totalmente determinada por esta funcion. A partir de ello se comprende que el disefio
mismo del alabe deba corresponder al de un perfil aerodinamico con propiedades geométricas
especificas. Para efectos de la presente tesis estos elementos de la maquina son los de mayor
importancia, de modo que en los siguientes capitulos se avocaran a revisar los aspectos de

diseno correspondientes.

Las imagnes de la figura muestran la geometria elemental y el sistema de fuerzas que
se produce sobre ella. Estas fuerzas surgen de la interacciéon aerodinamica con el flujo y son las
que precisamente producen el par que hace girar el rotor (giro que finalmente es convertido en
energia eléctica en el generador). Puede anticiparse que la componente radial de la velocidad
(perpendicular al plano del perfil) es mucho menor a la componente tangencial dirigida en
el sentido de la corriente y que, por consiguiente, tendra un efecto despreciable. Entonces, el
flujo en cualquier punto localizado en la direcciéon radial es aproximadamente bidimensional
y surge la posibilidad de recurrir a los datos experimentales, tedricos y numéricos que ya

existen para diversas geometrias.
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Borde de salida

Cuerda Punta

Raiz Borde de ataque

Figura 1.3: Geometria elemental de un alabe.
1.3.2. Rotor y transmision

El rotor esta constituido por los alabes y el eje. Estos elementos son muy importantes

porque de ellos depende (en gran medida) el rendimiento general de la méaquina (Manwell

ot al 2009)).

Nacelle cover

1
|
1
1
1
1
I

Hub | Drive train | |Genera‘r0r |

Rotor

| Main frame/yaw system |

Balance of
clectrical system

\

A7 77777 IF777. FAFFT FI77YI7T777777

Tower

Foundation

Figura 1.4: Principales componentes de un generador edlico. Ilustracién tomada de Manwell et a1.| ||2009||.
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En general, los rotores HAWT estén clasificados de acuerdo a: a) la orientacion con respecto
al viento (en contra o a favor), b) por su namero de alabes (generalmente dos o tres), ¢) por
su alineacion en relacion al viento (con guinada pasiva o activa), y d) por su tipo de control

que puede ser de paso o pérdida (“pitch” o “stall” en inglés) (Manwell et al.| [2009]).

La transmision se refiere a todos los componentes que transfieren el momento angular hasta
el generador. Cuenta con un eje de baja velocidad conectado al rotor y una caja de engranes,
cuyo proposito es aumentar la rapidez angular y disminuir el par en el eje de alta velocidad

conectado al generador eléctrico.

En méquinas grandes que producen alrededor de 500[kW| son més usuales los trenes pla-
netarios que los sistemas paralelos de engranes. En algunos casos, es posible encontrar mas
de un generador eléctrico. Algunos disenos para aplicaciones con bajas velocidades del viento

prescinden completamente de la caja de engranes.

1.3.3. Goéndola y sistema de derrota

Consta de un carcasa que contiene al generador eléctrico, el tren de engranes (sistema
reductor de par), la bancada, el sistema de orientacién o derrota (correccion de guinada),
y los sistemas de control. El bastidor sirve para el montaje y alineacién de los sistemas de
control, el generador y el tren de engranes. La gondola protege a los componentes de la
intemperie. El sistema de guinada mantiene al eje del rotor correctamente alineado con el
viento (Manwell et al. [2009]).

1.3.4. Torre

La torre es el pedestal que sitta al rotor en la altura deseada. Los tipos principales son de
celosia compuesta de perfiles de metal soldados y los tubulares. Estos ultimos suelen ser de
acero o de concreto. La altura de la torre, por otra parte, depende de las condiciones del sitio;
usualmente mide de 1 a 1.5 veces el didmetro del rotor (Manwell et al.|[2009]). Naturalmente,

este elemento queda firmemente anclado al suelo por medio de una cimentacioén apropiada.
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1.3.5. Sistema de Control

El sistema esta compuesto, entre otras cosas, por un conjunto de sensores, controladores,
microprocesadores, computadoras, amplificadores eléctricos, y actuadores. Estos dispositivos
operan de manera coordinada para mantener en funcionamiento al generador. Evidentemen-
te, el sistemas de control es crucial para que los aerogeneradores modernos desempenen su

funcion eficientemente (Manwell et al.| [2009)]).

1.4. Formulacion del caso de estudio

Los aerogeneradores disponibles en el mercado han sido disenados para condiciones de
viento convencionales (en particular, se disenan para operar en la capa limite que se desarrolla
sobre la superficie). En contraposicion a esta condicion de flujo, los chorros de baja altitud
son anélogos a los flujos libres cuyos gradientes de velocidad son significativamente distintos

de los que se presentan en el interior de una capa limite.

Por consiguiente, en esta tesis se propone disenar un alabe para un aerogenerador (tipo
HAWT) que deba operar en la condicién de flujo impuesta por un chorro de baja altitud.
Esto requiere cambiar integralmente el disenio de los perfiles aerodinamicos en cada seccion

transversal del alabe con el objeto de maximizar la conversion de energia.

El procedimiento requiere, entonces, optimizar el perfil aerodindmico con respecto a cada
uno de los parametros de disefio pertinentes. Para lograr esto se propone crear un algoritmo

basado en el método BEMEI y el desarrollo de un cédigo genético para optimzar el diseno.

El diseno resultante responderd a las necesidades indicadas en [Doosttalab et al.| [2020].

Para efectos del célculo se considera que el aerogenerador opera en el régimen permanente.

4En inglés se conoce a esta teoria como “Blade Element Momentum Theory”, o simplemente BEMT. Aqui

se adopta este acréonimo por conveniencia.
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1.5. Objetivo general

Disenar un &labe para un generador eélico, optimizado mediante un algoritmo genético,

para aprovechar el flujo producido por chorros de baja altitud en América del Norte.

1.5.1. Objetivos particulares

1. Desarrollar un método que permita seleccionar el angulo de paso en cada seccién del

alabe (6(z)) sin ambigiiedad.

2. Desarrollar un método alternativo para determinar el angulo de ataque ideal para cada

seccion de alabe ().

3. Desarrollar métodos que corrijan los problemas de convergencia del método de BEMT

(“Blade element Momentum Theory”, por sus siglas en inglés).

4. Desarrollar un algoritmo capaz de evaluar el desempeno de aerogeneradores usando la
teoria la teorfa BEMT.

5. Generar el algoritmo genético para optimizar el perfil aerodindmico del adlabe como

funcion de la posicion.

6. Generar un codigo (“script”) que permita exportar la superficie del alabe para su pos-
terior andalisis mediante simulaciones numéricas de CFD (“Computational Fluid Dyna-

mics”, en inglés).

1.5.2. Alcances

= El algoritmo generado a partir de la teoria BEMT puede ser utilizado para disenar
turbinas de corriente de marea, asi como aerogeneradores con flujos distintos a los

chorros de baja altitud.

= Con las modificaciones pertinentes, los algoritmos de optimizacion podrian utilizarse

para disenar hélices de helicopteros y de aviones.
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1.5.3. Hipotesis

El alabe optimizado debe estar compuesto por una sucesion de perfiles aerodindmicos cuya
forma varie a largo de la envergadura. Entonces, el algoritmo genético que se desarrolle
permitira determinar la forma y niimero apropiados de dichos perfiles, sujeto a la condicion

que maximice la conversiéon de energia.



Capitulo 2

MARCO TEORICO

2.1. Flujo alrededor de un perfil aerodinamico

La figura (a) muestra las lineas de corriente en el flujo de aire que se produce en la
vecindad del perfil aerodinamico. La reaccion F causada por el flujo sobre la superficie (Fig.
2.1(b)) tiene una componente perpendicular a la velocidad relativa del viento (U,.;) que
se denomina fuerza de sustentacion (Fp), mientras que la componente paralela a U, se

denomina fuerza de arrastre (Fp).

Figura 2.1: (a) Flujo alrededor del perfil aerodinamico. (b) Sistema de fuerzas sobre el perfil.

10



CAPITULO 2. MARCO TEORICO 11

La sustentacion ocurre debido a que la forma del perfil obliga al fluido a seguir una trayec-
toria curvada alrededor de la superficie. Al cambiar la trayectoria del flujo surge un gradiente
de presiones dp/dr = pU?/r que es asociado a la fuerza centripeta que acttia sobre las par-
ticulas de fluido. En estas condiciones se produce una disminucion significativa de la presion
con respecto a la presion atmosférica, pg, alrededor del perfil. Dicha reduccion es mayor en
la parte superior de la superficie que en la parte inferior y, por tanto, se produce una fuerza
neta de sustentacion (Hansen| [2008]). El arrastre es provocado por los esfuerzos tangenciales
y normales a la superficie del perfil. Los esfuerzos viscosos (tangenciales) ocurren debido a
la friccion existente entre las moléculas de fluido y la superficie Hall [2022]. El arrastre por
presion se debe a que cuando un fluido pasa alrededor de un cuerpo se presentan cambios en
la velocidad y presion locales, un cambio de presion producira una fuerza sobre el cuerpo. A
la componente actuando en sentido contrario al movimiento se le llama arrastre por presiones
Hall [2022]. Una tltima componente del arrastre se presenta en la punta de un ala, un alabe
o una hélice cuando la diferencia de presiones entre la superficie inferior y superior genera
un flujo inducido desde el intrados que genera un cambio de momento angular y por conse-
cuencia vortices viento abajo de la punta. A esto ultimo se le conoce como arrastre inducido

o arrastre debido a la sustentacion Hall [2022].

2.2. Teoria elemental aplicada a aerogeneradores

2.2.1. El rotor ideal unidimensional

Consideramos un rotor simple, que en una dimension (1-D) es concebido como un disco
permeable ideal. Por ser ideal, no se produce friccion entre el fluido y la superficie del alabe;
por consiguiente tampoco se induce vorticidad en la estela. A causa del arrastre, la velocidad

del viento disminuye desde el valor U; hasta el valor Uy, corriente arriba (como se muestra

en la Fig. .
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Disco Rotatorio

2 3 T

4

Figura 2.2: Esquematizacion del flujo en un rotor simple 1D (imagen provisional)

Sigue que la ley de conservacion de masa, aplicada al volumen de control ilustrado en la

figura (2.2)). Considerando caso estacionario incompresible se escribe como :

0
—

0:%(///‘/pdV)+//Sp(U-n)dA
:(//Sp(Um)dA)4+ (//S,O(U-n)dA)1 (2.1)
:///\4p(U4i-i)dA+//A1p(U1i'—i)dA

= pUsAy — pU1 Ay

Donde A es el area de la seccion transversal a lo largo del tubo de corriente, p la densidad
fluido de trabajo (aire), U la velocidad, ¢ el tiempo y n el vector unitario normal hacia el
exterior en cualquier punto de la superficie de control. De la misma manera, para la ley de

conservacion del momento lineal escribimos:

ZFi:%(/[/VpUdV)+//AUp(U.n)dA

- (//A Up(U.n)dA)4+(//A UP(U'n)dA)l (2.2)
) //A“ piptt s //Al Urip(Usi - —i)dA
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Para el caso estacionario, en la aproximacion de flujo uniforme, la ecuacion ([2.2)) se reduce
a:
> Fi=pAsUSi- pAUi (2.3)

donde (pAU); es el gasto masico m;. En este punto notamos que m; = riy = m debido
al resultado (2.1). Asumiendo que el empuje neto T = — ) F actua exclusivamente en la

direccion axial (i.e. a lo largo del eje “x”), obtenemos la ecuacion escalar:

T = m(U? - U?) (2.4)

Por otra parte, para un flujo estacionario, incompresible, isotérmico, y sin fuerzas externas,
se puede aplicar la ecuacion de Bernoulli entre los puntos 1, 2, 3, y 4 (Fig. . Entre los
puntos 1 y 4 se tiene la condiciéon p; = p4, mientras que las velocidades a través del disco
permanecen constantes: Us = Us. Por lo tanto:

| R R
P1 +§,0U1 :P2+§PU2

1 1
ps+5pUs = pa+ 5pUj (2.5)

A su vez, el empuje es causado por la diferencia de presiones a ambos lados del conjunto

de alabes del rotor, de modo que:

T = Az(p2 — p3) (2.6)

donde Ay es el area de la seccion transversal en el plano de entrada del rotor. Con las
ecuaciones [2.5] queda:

1
T =5pA2(Ur = Us) (2.7)
Mediante las ecuaciones y es posible deducir el factor de induccion azial
Ui - Uy
= -° 2.8
0= 29

que mide el nivel de disminucién de la rapidez del viento a través del rotor. Como el empuje

es positivo en la direccion axial (eje x) tenemos Uy < Uy, y por lo tanto:

Us = (1 - CZ)Ul (2.9)

Uy = Ui (1 - 2q) (2.10)
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La cantidad Uia es una rapidez inducida en el rotor; combina a la rapidez de la corriente
libre con la inducida en el viento. De acuerdo con la ecuacion 2.10 cuando a — 0 la rapidez
corriente abajo del rotor es igual a la de la corriente libre. Para a = 1/2 la rapidez angular

del rotor disminuye a 0; por el contrario, si a > 1/2 la teoria desarrollada no es aplicable.
La potencia del rotor se puede calcular directamente de la definicion:
P=TU
que tras las sustituciones apropiadas produce:

1
P = -pAy(U; - U;)Us

: (2.11)
= §PA2(U1 +Uy)(Ur — Uy) U2
Con las ecuaciones y [2.10, el resultado anterior se reduce a:
1
P= §pA2Uf4a(1 —a)? (2.12)

De la misma manera se define el coeficiente de potencia como:

Potencia del rotor
Co = 2.13
P Potencia del viento ( )

Tras realizar sustituciones similares a las anteriores queda:

P
Cp=1—r
apU°A (2.14)
=4a(1 - a)?

Debemos notar que el valor a = 1/3 maximiza el valor del coeficiente de potencia, de modo
que:
Cp.max = 16/27 = 0.59 (2.15)

Finalmente, haciendo uso de las ecuaciones (2.9) y (2.10|) reescribimos la expresion ([2.7))

para el empuje:

1
T = 5,oAU2[4a(1 —a)] (2.16)
Esta relacion ingresa, a su vez, en el coeficiente de empuje definido por:
T
Cr=1—35>— 5
apU=A (2.17)
=4a(l —a)

Notese que Crax = 8/9 para a = 1/3 (Manwell et al.| [2009]).
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2.2.2. Turbina horizontal con rotacién en la estela

El par aplicado sobre el rotor por el aire que pasa por los alabes implica la existencia de un
par de reaccion sobre el aire. A consecuencia de ello el aire gira en sentido contrario al rotor
con momento angular incrementado. La velocidad de cualquier particula dentro de la estela
tendra entonces componentes axiales y tangenciales. La componente tangencial en la estela
provoca una caida de la presion estatica. Debido a que el rotor imparte una cierta cantidad
de energia a la estela, la energia cinética extraible es menor. En general, esta energia es
inversamente proporcional al par sobre el rotor, por lo que las turbinas de baja velocidad
angular y alto par tienen méas pérdidas que las turbinas de alta velocidad angular (Burton
et al. [2021]).

El cambio de la velocidad angular que adquiere el aire después de entrar en contacto con
los alabes se expresa en términos del factor de induccion rotacional (a’). Inmediatamente
corriente arriba del rotor la velocidad tangencial es 0, mientras que inmediatamente corriente

abajo es 2rQa’(Burton et al. [2021]). Sigue que:
a =w/2Q (2.18)
donde w es la rapidez angular del viento y Q es la rapidez angular del rotor.

Para su estudio, el rotor se divide en elementos anulares (anillos concéntricos) y se considera

la contribucién individual de cada uno al momento total. El momento producido en un punto

es: 4
= — 2.19
T=— (2.19)

Al aplicarlo a un anillo, situado a una distancia r del eje, tenemos que:
dQ =2pU,(1 - a)Qa’r? dAp (2.20)

donde dAp = 2nrdr es el elemento de area ilustrado en la figura [2.3] (Wilson et al. [1976]).
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Figure 2.2.2 Rotor Blade Element

Figura 2.3: Elemento de 4labe de un rotor. Imagen tomada de Wilson et al.[[1976].

Procediendo de manera analoga a la seccién anterior, aplicamos la ley de conservacion del

momento lineal al disco:

ZF;’ = (f/A Vo(Via - n)dA)4 + (//A Vo(Viel - n)dA)l
= //A Urip(Uai - 1)dA +//A Urip(Uyi - —i)dA 221)

r+dr 2r r+dr 2n
= / / Urip(U4i - i)rdodr + / / Uiip(Uqi - —i)rdédr
r 0 r 0

Evaluando la expresion se obtiene:
dT = 2rnUprdr(Uy — Uy) (2.22)
que en términos de lo establecido por las ecuaciones en [2.22] se escribe como:

dT = 47rer%a(1 —a)dr (2.23)

Por su parte, la ley de conservaciéon de momento angular produce la relacion:
dT = AnrpQ2ra’ (1 - a')dr (2.24)

Igualando las ecuaciones y es posible concluir que:

s a(l-a) _erQ
T a(l+a)  U?

(2.25)
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A A, se le conoce como relacion de velocidad en la punta. Representa el cociente de la rapidez
del viento en la punta del alabe con la rapidez de la corriente libre. La relacion de velocidad

local es el cociente de la rapidez en un punto intermedio del rotor con la rapidez de la corriente
libre.

En este caso, la potencia generada por cada elemento se puede calcular utilizando y
dP = QdQ, dando como resultado:

1 3 8 ’ 3
dP = SpAU [ﬁa (1- a)/lrd/lg] (2.26)
con R
A= Ar(7) (2.27)

La contribucion a la potencia generada por cada elemento anular también se cuantifica me-

diante el coeficiente de potencia, como sigue:

dP
dCp = 7 3 (2.28)
Integrando y haciendo las sustituciones necesarias se obtiene:
8 [, 3
Cp=— a'(1—a)dlda, (2.29)
22 Jy

A partir de estos resultados es posible formular una ecuacion que relacione a’ con la potencia
maxima, en funcion del factor de induccion angular (ver Manwell et al.| [2009)])
, 1-3a
a =
da -1

Es interesante notar que el valor de la integral es nuevamente Cp . = 16/27 cuando a = 1/3.

(2.30)

2.2.3. Teoria del momento del elemento de dlabe (BEMT)

El supuesto basico de la teoria BEM es que la fuerza producida sobre un elemento de
alabe es la tnica responsable del cambio de momento axial en el aire que pasa a través del
anillo. Por lo tanto, se asume que no hay interacciéon radial entre los flujos que atraviesan
anillos contiguos. Dicha condicién solo es cierta cuando el factor de induccién axial no varia

radialmente. Los experimentos realizados por Lock en 1924 EI demuestran que dicho supuesto

Lock, C.H.N (1924). “Ezperiments to Verify the independence of elements of airscrew blade”, ARCR R
& No.953.
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es aceptable (ver por ejemplo: |[Burton et al. [2021]). En el presente analisis se divide el alabe

en un namero de elementos N,. La figura2.4) muestra un corte de la seccion transversal del

alabe y su relacion con el flujo incidente.

Plane of blade rotation

U (1-a ) = Wind velocity at blades

U, = Relative wind velocity
6, = Section pitch angle

U(1-a) o = Angle of attack

9= gyta= Angle of relative wind

6,0 = Blade pitch angle

61 = Section twist angle

Figura 2.4: Geometria de un alabe HWAT. Imagen tomada de [Manwell et al.| [2009].

La componente angular de la velocidad del viento es la suma de la velocidad inducida y la

velocidad en la seccion del dlabe, cuya magnitud es:
Qr+Qad'r=Q(1+a) (2.31)

Tanto la fuerza de sustentacion como la fuerza de arrastre (sobre el elemento anular) dependen
del angulo de ataque a. El dngulo relativo del viento (¢) es el de la linea de accion del viento
con respecto al plano de rotacion. A su vez, el angulo de paso, 6 = ¢ — a, se mide desde la

cuerda al plano de rotacion.

Observamos que la fuerza de arrastre dFp actiia en la misma direccion que la velocidad
U,.;, y que es perpendicular a la fuerza de sustentacion dF . Por su parte, dFy es la fuerza
normal al plano de rotacion del alabe. En consecuencia, esta fuerza es la que contribuye al
empuje axial. Por tltimo, dFy es la fuerza tangencial que genera par tutil. De la figura

siguen las siguientes relaciones geométricas:
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U(l-a) l-—a
M= d+a)  (+a)d, (2.33)
Ul -
v, =20-9 (2.34)
sin ¢

Las fuerzas de sustentacion y arrastre sobre el elemento del alabe estan dadas, respectiva-
mente, por:
1
dFy, = 5CL,oU{,,cdr (2.35)

r

1
dFp = §CDpUrQelcdr (2.36)

Entonces, para un rotor conformado por un nimero B de aspas tenemos:

dFy =dFy cos ¢ + dFp sin ¢

1 ) (2.37)
dFy :§BpUrel(CL cos ¢ + Cp sin ¢)cdr
para las componentes normales, y
dFr =dFy sin ¢ — dFp cos ¢
(2.38)

1
dFr :§BpUr2el(CL sin ¢ — Cp cos ¢)cdr

para las componentes tangenciales. Sigue que el par producido sobre el elemento esta dado
por:
1
dQ =rFp = §BpUr2€1(CL sin ¢ — Cp cos p)crdr (2.39)

De las ecuaciones (2.37) y y se pueden obtener las siguientes expresiones:

U2 1= 2
dFy = a’ﬂpM(CL cos ¢ + Cp sin @)rdr (2.40)
sin ¢
Y 2 2
U“(1 -
dFp = U,ﬂpM(CL sin ¢ — Cp cos @)ridr (2.41)
sin ¢
donde: B
o= o (2.42)
2ntr

es la relacion de solidez local. Este factor representa a la fraccion de area que ocupan los

alabes del generador con respecto al area del disco elemental.
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Conviene obtener una soluciéon simplificada para el caso idealizado en el que Cp = 0.
Igualando las expresiones y obtenemos:

’ O-,CL(1 —(1)
a=———">"

2.43
42, sin ¢ ( )

y, por lo tanto,

'C 1-
a=Z LCO_S"g( @) (2.44)
48in” ¢
al tomar en cuenta las ecuaciones y [2.40] Usando los resultados anteriores se pueden

derivar las siguientes ecuaciones:

cos ¢ — Agsin ¢

CL diseiio = 4sin 900"(Sin o+ 4, cos ) (245)
en la que
a= 1 5 (2.46)
" 4sin”(¢p)
0’Cp cos ¢
y
a = _ (2.47)
4 cos(¢) _q
O'ICL

Es posible deducir una relacion de mayor util practica al sustituir en (2.29). Donde A, es

la relacién de velocidad en la base del generador, escribimos:

2
Cp = (8/2%) sin? p(cos ¢ — A, sin @) (sin ¢ + 4, cos ) [1 — (Cp/CL) cot ]A%dA,  (2.48)
An

En este punto se procede en el sentido opuesto al usual, en el que se “integran” las contri-
buciones elementales. Es decir, en lugar de considerar que los elementos son diferenciales se
considera que son elementos “finitos”. De este modo, al suponer que el alabe esta dividido en
N elementos de igual longitud (ver [Manwell et al. [2009]), el valor del coeficiente de potencia

puede calcularse aproximadamente con:

N
8 C
Cp= N ;; sin? ¢(cos ¢ — A, sin @) (sin ¢ + A, cos @) [1 - C_IL) cot go] A2 (2.49)
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2.2.4. Factor de correccién por pérdidas en las puntas

El célculo anterior no incorpora los efectos de borde en el dlabe. La diferencia de presiones
que existe entre el intrados y el extradds del perfil aerodinamico produce una circulaciéon en la
punta. Esta circulaciéon ocasiona una pérdida de energia que se transfiere a la estela. Prandtl
en 1927 E| desarrollo un factor de correccion (F) para incluir los efectos de la estela. Fue
derivada con el supuesto de que la estela consiste en un sistema de vortices rectos (traduccion

del inglés para “Straight vortex sheets”) ( ver [Zhong et al.|[2005]) .

2 1 B[1-r/R]
F = ; COS [exp (—EW)] (250)

F debe de ser incluido en las ecuaciones previamente desarrolladas (tal como se muestra en
el capitulo [3).

2.2.5. Curva empirica de Glauert

Otra limitacion de la teoria BEMT ocurre cuando a > 0.4, fenémeno que se presenta
cominmente en turbinas con relaciones de velocidad grande. La zona cercana a la punta
de un alabe presenta velocidad inducida elevada, lo que puede ocasionar que el factor de
induccién axial se eleve. A su vez, las pérdidas en las puntas son notables en dicha zona,
por lo que ambos efectos combinados hacen mas probable la entrada en una zona de carga
pesada. (ver El-khchinea and Sritib [2017]) .

Por lo anterior, el método BEM da resultados inadecuados. Fisicamente se debe, a que
los efectos relacionados con la turbulencia y las recirculaciones corriente abajo del rotor se
manifiestan con mayor amplitud. Como es bien sabido, es muy dificil modelar estos patrones

de circulacién e incorporarlos al calculo.

Cuando un aerogenerador opera dentro de los valores nominales de los parametros de diseno,
entonces Cr < 0.4 y se dice que la méquina esta en un “estado ligero”. Por el contrario, si el
factor de induccién continda creciendo hasta rebasar el valor 0.5, la teoria desarrollada deja
de ser véalida. No obstante, experimentalmente se ha observado que el empuje puede seguir

aumentando hasta que Cr = 2 para a = 1. En esta condiciéon se dice que el aerogenerador

2Prandtl L, Betz A. Vier Abhandlungen zur Hydrodynamik und Aerodynamik. Géttinger Nachr.: Got-
tingen, 1927; 88— 92.
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ingresa en un “estado pesado”, o “estado de estela turbuleta”. Glauert (2.51)) desarroll6 la

relacion empirica de correccion:

1
a=+ [0.143 +/0.0203 = 0.6427(0.839 — CT)] (2.51)

Que relaciona al coeficiente de empuje con el factor de induccién axial y el Factor de correccion

de Prandtl en el estado de estela turbulenta.

2.2.6. Factor de relajacion

La figura ([2.5) muestra la naturaleza oscilatoria del valor numeérico de a en funcion del

numero de iteraciones.

QFBBT o vt @ g o 82 SRR S e S 0.562 — - - - -
- - 0560**-1** =
S 063 +-A--F---A--+- . -—-A- a |
:_cé f:ﬁ 0.558 +~ — —1—
5 0483 |- - N - 1\ .§ 0.556 —f——:—
§ 9 0554 I I I I
; R it By o i I A e
E Beas - ) N REE B = [ I [ I [ [ [ [
® w0652+ -4 -—4 - At - -k - - =+ — = —
= N Y\ A (N 1 S < I 1 I I 1 I I | I
é 0.383 é 0IBB0 lembnmdp o ks w ol s fmsafnmiafim o df = w2
0.333 , ; : ‘ 05484+ 4+ |
0 5 10 15 20 0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10
lteration # (a = 0.3333 as the initial guess) lteration #

(b)

Figura 2.5: Comportamiento oscilante del factor de inducciéon axial usual. Imagen tomada de [Maheri et al.
[2015)].

Suele considerarse como causa comun de las fluctuaciones de a al cambio brusco en el
comportamiento de Cr cuando a > 0.5 (figura2.5(a)). La teorfa BEMT deja de ser aplicable
pero los datos experimentales demuestran que tanto el empuje, como la inducciéon axial,
pueden seguir creciendo (es decir, se puede pasar del caso de carga ligero al caso de carga
pesado).

El trabajo publicado por (Maheri et al.| [2015]) demuestra que la introduccion de un fac-
tor de relajacion puede acelerar la convergencia o evitar la divergencia del célculo (figura
2.5(b)). Después de unas pocas iteraciones en el bucle se actualiza el factor de induccion
axial mediante:

aj+1 = ,Bai + (1 —ﬁ)ai_l (252)
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donde B es el factor de relajacion. Su valor depende del problema especifico, aunque se

recomienda que no sea menor a 0.5.

2.2.7. Obtencién numérica de curvas polares

En este trabajo se evaliia el desempeno aerodinamico de los perfiles con el codigo Xfoil.
Este es un programa interactivo disenado para el analisis y disenio de perfiles aerodindmicos

en el régimen subsonico, distribuido bajo la licencia de GNU.

Basa su funcionamiento en un método de paneles de vorticidad lineal que utiliza la correc-
cion de compresibilidad de Karman-Tsien a velocidades subsénicas elevadas y se utiliza un
método integral de disipacion retardada de dos ecuaciones para representar la capa viscosa.

Para una explicacion detallada se refiere al lector al articulo original Drella [2017].

Del andlisis correspondiente surgen las curvas polares para el perfil en cuestion (ver Fig.
. Anteriormente, se reconocié que el problema de validacion radica en la dificultad para
realizar mediciones completas sobre rotores grandes. Por esta razon, los investigadores op-
taron por realizar simulaciones numéricas del ﬂujoFf] con el proposito de validar los disenos
obtenidos a través de la teoria BEM. En particular, el trabajo de (Zhu et al.| [2014]) permitio
validar numéricamente el diseno de un generador de 60[m] de radio utilizando EllipSys3D,
un software de propoésito general que resuelve las ecuaciones de Navier-Stokes con el método

de volumen finito multibloque de segundo orden.

Los analisis que subsecuentes confirmaron que Xfoil puede predecir adecuadamente el com-
portamiento de los perfiles aerodinamicos con niimeros de Reynolds elevados (Re= 1.6 % 1()7)E|.
Esto permite concluir que el método de BEM produce predicciones muy aceptables del com-
portamiento real de perfiles aerodinamicos disenados para aerogeneradores. Mas ain, en
(Kallstrom! [2022]) concluy6 que, en general, Xfoil predice bien los valores de sustentacion,
arrastre y presion, en los intervalos de los datos experimentales disponibles. El programa
tiene un desempeno aceptable en la zona lineal de la curva de Cp = f (@) pero sobre-predice

los valores en la region de entrada en pérdida.

3Es muy usual el acronimo CFD para referirse a la version inglesa “Computation Fluid Dynamics”.
“En un flujo dado, el nimero de Reynolds relaciona a la densidad (p), la rapidez (u) y la longitud

caracteristica (/), con la viscosidad (u): Re= pul/pu.
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NACA 0012 | Mach 0.5 | Re/M 5.2x10°
1.50
1.25
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e O\/ERFLOW - Fully Turbulent = QVERFLOW - Transition

Figura 2.6: Comparacion entre las curvas polares Cp = f(«@) obtenidas con Xfoil, Overflow y datos experi-

mentales. Imagen tomada de Kallstrom| [2022].

Una limitacion importante de Xfoil es que es apta exclusivamente en el régimen subsoénico.
Sin embargo, Kallstrom obtuvo resultados aceptables con valores del numero de Mach E|

Ma< 0.5, dentro del intervalo de validacion con Re~ 106.

SEl ntimero de Mach (Ma) es el cociente entre la velocidad relativa de un objeto (U,) y la velocidad local

del sonido(Uy) : Ma = u,/us. Determina la magnitud de muchos efectos compresibles.



Capitulo 3

OPTIMIZACION DEL PERFIL
AERODINAMICO

En este capitluo se presentan aportaciones propias, que consisten en modificaciones al
procedimiento general de calculo basado en los conceptos expuestos en el capitulo anterior
(Manwell et al. [2009]). En particular, se describen las mejoras realizadas a aquellos pasos de

la metodologia que potencialmente conducen a problemas de convergencia.

3.1. Determinacién de parametros para un rotor “HAWT”
por el método “BEM”

En primer lugar es necesario determinar la potencia nominal de diseno de acuerdo con la

velocidad particular de la zona en la que estara situado el aerogenerador:
1 2,13
P= énCpnmech U (3.1)

Para iniciar el calculo deben suponerse los valores de los parametros que dependen de los
sistemas eléctricos y estructurales. Estos valores luego son retroalimentados conforme avanza

el diseno.

Luego debe ser elegido el intervalo apropiado para el valor de A, que esta en fuciéon de la

aplicacion en cuestion. Se tienen dos posibilidades: 1) valores pequenos para maquinas que

25
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requieran pares elevados, y 2) valores mayores a 4 para maquinas que operan a alta velocidad.
Cuando el valor de A es inferior al 6ptimo, la potencia realmente obtenida también sera menor

a la estimada. Por lo tanto, para evitar esto se procede a aumentar el valor y recalcular.

Finalmente, el nimero de alabes del aecrogenerador también debe ser especificado. La tabla
contiene los valores recomendados como funcion del parametro A. Tipicamente se requie-
ren 2 o 3 alabes en aerogeneradores disenados para operar en los regimenes de potencias

intermedias y altas.

Tabla 3.1: Numero de paletas recomendado de acuerdo a la relacion de velocidad en la punta

A B

1 8-24
2 6-12
3 3-6
4 3-4
>4 1-3

3.2. Geometria del alabe

En este paso es necesario generar las curvas polares de los perfiles aerodinamicos con
posibilidades de ser utilizados. Véase la seccion [2.2] para escoger valores de a, CryCp.

Para ello se requiere dividir la geometria del dlabe en N elementos anulares. Normalmente,
se considera 10 < N < 20 para las primeras iteraciones. Enseguida se calculan los siguientes

parametros en el i—ésimo anillo ubicado en la posicién radial r;:

ri Qri
A i =Al=] = 3.2
=3 -G 32
2 1
¢ =3 arctan (—) (3.3)
= =N cos(e)) (3.4)
BCl,design
— A, sin @
CLJ' = 4sin @ COS @i ! S @i (35)

o/ (sin ¢; + A, cos ¢;)
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wi = Gp,i + Qdesign,i (36)
Ui |1 + /11-26‘,‘ P
Rejf= — (37)
u
Bc;
’ 1
g 3.8
7i 21y (38)

3.3. Meétodo iterativo para la estimacion de parametros

En el método iterativo propuesto por Manwell et al. [2009|EI se resuelven las ecuaciones
(3.12) a (3.18) sobre el elemento i. Consecutivamente se itera sobre los elementos i + 1, etc.

Existe una dependencia circular entre los factores de induccion (a, a’) y el angulo relativo
(¢). Aqui deben suponerse los valores iniciales de ¢, a y a’, pueden ser utilizados los valores

para el rotor ideal, de modo que:

2 1

ol = 3 arctan (/1—”) (3.9)
1

al = (3.10)

1 4sin2(goi1)

+ 0/ Cl,ais cos(i})
1-al

ayt = ——— (3.11)

! (4a;) -1

[3Eb]

El superindice “;” indica la iteraciéon en curso.

Asimismo, puede asumirse simplemente que los valores iniciales de los factores de induccién
axial son cero, lo que supondré realizar unas pocas iteraciones més en la mayoria de los casos.

Definidos los valores para la primera iteracion, se procede entonces a calcular:

; 1- a{
@; = arctan m (3.12)
y
F/ = (2) cos ™t [exp (— {(3/2)[1 — r,fR] }) (3.13)
Lo\ (ri/R) sin(¢])
para j > 1.

Denominado en inglés como “Fixed Point Method”, o FMP.
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Elegir el perfil aerodindmico 6ptimo para cada seccién transversal del alabe es la parte
més delicada del proceso de diseno. (Manwell et al. [2009]) recomienda examinar curvas
empiricas, o numéricas, de Cy (@) y Cp(a) para escoger el angulo de ataque que maximice el
cociente L2D = C1/Cp para cada elemento anular. Otros autores como(Burton et al. [2021])
concuerdan con dicha recomendaciéon. Es importante reconocer que lo anterior no toma en
cuenta que muy probablemente el Cr, que corresponde a la méaxima relacion L2D para un
perfil dado, no necesarimente se acerca al valor ideal (por “ideal” se refiere al valor tedrico que
deberia tenerse al resolver analiticamente las ecuaciones de la teoria BEMT). A consecuencia
de ello, la extraccién de energia no seria 6ptima y podrian surgir problemas numéricos de
convergencia. La manifestacion més recurrente de la inestabilidad numérica es que el valor
del factor de induccién axial se incremente sibitamente y tienda a valores superiores a 0.5;

esto supondria que se ha ingresado en una zona donde la estela es turbulenta.

Aunque sea probable que un perfil escogido arbitrariamente no presente la mejor relacion
CL/Cp, el objetivo es seleccionar el angulo de ataque que resulte en un Cy cercano al ideal.
Se postula que probando un nimero suficientemente elevado de angulos es posible encontrar
la configuraciéon 6ptima a partir de la combinacion de los perfiles analizados. Esta posibilidad

se detalla mas adelante en capitulos posteriores.

Debemos recordar que las curvas polares de un perfil dependen del ntimero de Reynolds.
Entonces, es recomendable establecer un angulo de ataque maximo razonable para evitar
desprendimiento de la capa limite. Conociendo los valores de «@; y ¢;, se puede estimar el
angulo 6; mediante:

0/ = ¢l —a (3.14)

i

De igual manera, el coeficiente de empuje se puede calcular como:
’ N2 (T J T i o)
;T (1-ay) (Cl,icosgol. +Cd,l.sm(pl.)

T~

- 3.15
sin(¢]) (349)

Luego se procede a actualizar los valores de a y a’ para la siguiente iteracion. Cuando :C;l. <

0.96 se calcula :
j+l 1
4% = 4F/ sin? (o))
1+ ——==

(3.16)
a"C;;l. cos<p{

Cuando C%l. > 0.96 se calcula:

1

F/

1

i+1
al*! =

[0.143 + \/0‘0203 — 0.6427(0.889 — CJ..) (3.17)
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En cualquiera de los dos casos se actualiza a’” mediante:
- 1
A — (3.18)

b M esle)
O'/Clj4
i

y luego se aplica el factor de amortiguamiento:

al,, = Bal +(1-pal_, (3.19)

i+1

Los factores de induccion convergen tras pocas iteraciones (via la retroalimentacion de valores

en la ecuacion [3.9]). En el ultimo paso se calcula el coeficiente de potencia total mediante:

N
8 C
Cp=— Z sin® ¢; (cos ¢; — A, sin ;) (sin ¢; + A, cos ;) |1 — =D ot i | A (3.20)
AN i=k 9 9 CL 9

3.4. Consideraciones sobre la convergencia

Meng and Xiaogang| [2021] identifican dos causas relevantes que pueden impedir la conver-

gencia del método empleado. En detalle, estas causas hacen que el célculo falle cuando:

1. El algoritmo conduce a una solucién trivial. Esto sucede paraa=1,a"=-1y ¢ =0.

En el presente caso se observd que este error aparece con mayor frecuencia cuando se
itera sobre los elementos cercanos a la punta. Esto se debe, principalmente, a que suelen
ser elegidos dngulos de ataque demasiado elevados para maximizar CL/CD. A su vez,
esto mismos angulos producen un Cy, alejado del Cp gisefio- A consecuencia de ello, el
valor de a — 1 abruptamente en el tultimo elemento. Recuérdese que la teoria BEMT

no es aplicable paraa > 0.5y a < 1.

2. El calculo ingresa en un bucle infinito. Generalmente los elementos que ingresan a un
bucle infinito son los que se encuentran cercanos al encastre (el eje del rotor). En este
caso el valor a comienza a oscilar alternando el signo. Cabe senalar que Meng and
Xiaogang [2021] mencionan que algunos elementos que logran converger para a > 1

suelen ingresar en un bucle infinito.

Un factor de solidez local elevado (cercano o mayor a 1) también juega un papel im-
portante. En el presente trabajo también se ha observado que, aunque el criterio de

seleccion de perfiles sea 6ptimo, un ¢’ elevado puede producir un valor @ > 0.5 con
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una elevada probabilidad; esto conduce igualmente a un bucle infinito. El trabajo de
(Masters et al.| [2011]) deja en claro que es dificil hacer converger elementos donde el
factor de inducciéon rotacional es elevado. Esto limita severamente los métodos FMP
y de Newton para resolver las ecuaciones de BEMT. Afortunadamente, los elementos
cercanos a la base son lo que producen menos par y empuje, por lo que las pérdidas

asociadas pueden ser simplemente despreciadas.

Las figuras y muestran, respectivamente, el diagrama de flujo del método BEM y

el método iterativo para asegurar la convergencia de los parametros a y a’.
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Método de BEM

Determinar Potencia de Diseno

/ Elegir Valor de 4 /

Determinar Nume-
ro de Paletas (B)

12

si

Elegir:
Qdesign » Cl,design y Cd,design Cr >
de acuerdo al per- no 0.967
fil seleccionado
¥
Dividir Aspa en ele-
mentos Finitos (N)
Definir geometria del aspa
no
calculando: 4,;, ¢;, Ci, Re;, o7
Método Iterativo para
convergencia de a y a’
Calcular Potencia No- . Potencia
minal del Generador aceptable?
si
Fin

Figura 3.1: Diagrama de Flujo para BEM.
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Método Iterativo T . Elemento
Inicializar
para la conver- al =0y R N puede
gencia de a y a’ ! d converger?
no
Jj=Jj+1
) ., Todos los
[ Fin } o elementos no

convergen?

. J+l
L4
rj+1
y a;

convergen?

i+
Calcular a; *

con

Calcular o’ no

con : si
1 Calcular a] +
con

si

Recalcular 90{

Calcular Fl’

Seleccionar per-
fil aerodinamico
con el maximo
% para un an-
gulo de ataque
dado y el Re;

correspondiente

Figura 3.2: Método Iterativo para la Convergencia de a y a’ ( mirar )
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3.5. Optimizaciéon del perfil aerodinAmico mediante un

algoritmo genético

3.5.1. Parametros de Diseno

El perfil de velocidades utilizado para el diseno es el reportado por (Gutierrez et al. [2016])
. El perfil en cuestion corresponde a un chorro de baja altitud localizado al este del estado

americano de Texas por la Torre Meteorologica del “Reese Center” (Fig. .

220m
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Figura 3.3: Perfil de velocidades del chorro de baja altitud medido en el este de Texas.

Puede notarse el perfil no corresponde al de la capa limite normalmente desarrollada sobre

la superficie del terreno. Se trata de un chorro libre con una distribucién no uniforme de

velocidades en el nicleo.

Por otra parte, la Tabla muestra los parametros de diseno para el aerogenerador. Como
referencia, son incluidos los valores de diseno del generador Vestas164-8M. En particular se

usa el valor de A4 = 8.0 como punto de partida para el diseno propuesto en el presente trabajo.
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Tabla 3.2: Parametros béasicos necesarios para el disenio del generador.

Pardmetro Unidad Vestasl64-8MW Disenado

Radio m 82.0 50.00
Unominal m/s 13.0 13.70
Wnominal rad/s 1.3 2.10
CL disetio - - 0.92

A - 8.0 8.00
B - 3.0 3.00

En la seccion de resultados se discute ampliamente la eleccion del coeficiente Cp gigesio- Vale

comentar que en este caso el generador fue disenado para tener un corte negativo respecto al

LLJ.

3.5.2. Base de datos

Como se discutié previamente se requieren valores de Cp(a) v Cp(a) apropiados para
el perfil aerodindmico solicitado, de modo que se satisfaga la ecuacion [3.15, Estos valores se
seleccionan a través de las curvas polares que son generadas numéricamente por Xfoil (usando
el criterio previamente descrito en el Capitulo . Los valores numeéricos de las curvas polares
conforman una base de datos que sirve para generar las soluciones mediante el método de
BEMT.

Para el namero total de elementos anulares (N,) corresponde un nimero de Reynolds
diferente; por ello se requieren 2N, curvas para cada perfil aerodinamico que se desee calcular

(en la Tabla se enumeran los 75 perfiles que definen el diseno propuesto)ﬂ.

Con el algoritmo descrito en la secciéon se generd un conjunto de datos, organizados
en un “dataframe” para cada perfil aerodinamico. Los parametros que contiene el arreglo de

datos son los que se indican en la Tabla[3.3] a continuacion.

2Los 75 perfiles aerodindmicos fueron obtenidos de |http://airfoiltools.com/ en formato DAT. Los perfiles

fueron refinados posteriormente con el codigo libre “XFLr5”https://www.xflr5.tech /xflr5.htm


http://airfoiltools.com/
https://www.xflr5.tech/xflr5.htm
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Tabla 3.3: Contenido general de cada dataframe en la base de datos.

i r airfoil RE estatus cuerda ¢ a 0 a a Cp Cr Cp Cr F  espesor
1 ri nombre RE; conv/unconv c1 o1 a1 6 a1 a4y Cp1 Cri Cpax Cri I T
2 ro nombre RE> COHV/IHICOIIV co ©2 9 6o as a’2 Cpo Cra Cpa Cra Fy T>

N, ry, nombre REy, COHV/IHICOIIV CN, ¢n, an, Oy, an, ay, Cyn, Con, Cpn, Crn, Fy, T,

A partir del arreglo de datos es posible construir individuos aleatorios para la primera etapa
de la ejecucion del algoritmo. Después del proceso iterativo el elemento en cuestion puede
tener uno de dos estados: 1) convergi6 y 2) no convergio. Notese que el espesor se refiere al

del perfil aerodinamico.

3.5.3. Codificacion de individuos

Cada individuo esta codificado en funcion del nimero de genes N,, determinado con la
informacion generada en el paso anterior (3.5.3)).

Es importante resaltar que seria posible codificar cada elemento anular como un gen (tal
como sugieren Yeo et al. [2022]) ello supondria un costoso computacional muy elevado para
el caso de interés. En el trabajo mencionado se utiliza un numero de pobladores N, = 100,
compuesto por 9 genes. Asimismo, se utiliza una funcion de aptitud que pondera tnicamente
a la potencia generada y al momento flector (para un radio maximo de un metro). Por lo
tanto, el calculo requiere generar un ntmero elevado de pobladores con el objeto de que la
estrategia mencionada en el tenga éxito. La Tabla indica el esquema de la codificaciéon

correspondiente.

Tabla 3.4: Codificacion de un individuo de 48 elementos de alabe (N, = 48) en 6 genes N = 8.

Fenotipo
Elementos [1,8] | Elementos [9, 16] | Elementos [17-24] | - - - - | Elementos [40-48]
g g g g g
Gen 1 Gen 2 Gen 3 cee Gen 6
Genotipo (Cromosoma)
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La estrategia utilizada consiste en agrupar N, y N, en cada gen a fin de ampliar progresi-
vamente el niimero de genes, hasta lograr la convergencia. De esta manera es posible asegurar
que se obtendra una soluciéon 6ptima a un costo computacional aceptable. Nuevamente, aqui
cada gen tiene asociado un “dataframe” (fenotipo) con la informacion del rendimiento de un

tnico perfil actuando en dicha posicion de la envergadura (genotipo)|3.4].

3.5.4. Funcién de aptitud

El Aerogenerador optimizado para extraer energia del viento en una localidad concreta
es, con toda seguridad, el resultado de la combinaciéon de miltiples perfiles aerodinamicos
a lo largo de su envergadura. De acuerdo con la teoria bidimensional (donde no existe flujo
radial entre los elementos) es posible generar individuos a partir de otros individuos, a través
del intercambio de genes. De manera esquematica, consideramos a los individuos v; y w;
codificados con 6 genes cada uno:

vi = [v1,v2,V3,v4, V5, V6] (3.21)

wi = [w1, wa, wg, wa, ws, we]
Un posible individuo nuevo, generado a partir de la recombinacion genética de v y w, podria

quedar definido como:

Zi = [v1, w2, V3, v4, V5, we) (3.22)

Claramente el individuo z; es una copia de v; salvo por el hecho de que contiene genes de w

en las posiciones i = 2,6. Por otra parte, un individuo no valido seria:
a; = [w3,v2,v1, v4, V5, ve] (3.23)
pues contiene genes “fuera de posicion”.

Debemos notar que, aunque un individuo contenga a todos los genes en posiciones validas,
aun cabria la posibilidad de escoger una configuracion que favorezca discontinuidades geo-
métricas relacionadas con el dngulo 6; (segmentos sin continuidad tangencial). No obstante,
tal estrategia dificultaria el analisis del alabe y su manufactura. Debido a esto la funcion
de aptitud debe ponderar el grado de “continuidad tangencial”’ que exista entre elementos.
Dicha ponderacion puede lograrse por medio de la comparacion del valor geométrico 6 en las
fronteras de los cromosomas. El proceso que debe seguir para determinar la suavidad en la

transicion consiste en:
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1. Considerar un gen ubicado en la posicion N, conformado por un n» nimero de elementos
anulares. Se toman los valores del angulo 6 en las fronteras de los genes Ny N +1 (6%

y 60! respectivamente).
2. Escoger el valor de 6,17 = 6;4041 €n la base de datos.

3. Calcular el error relativo entre ;4041 v 011V *1.Se guardan los valores en un vector (Csyqy.g)
que contiene N-1 elementos.
Hideal - 9]1V+1

Csuav,9 = (324)

gideal

4. Repetir hasta que N = N, — 1.
El apareamiento de genes colindantes en las fronteras de los elementos se ilustra en la Tabla
3.5 a continuacion.

Tabla 3.5: representacion de dos genes colindantes, se muestra en amarillo los valores de 6 en la frontera

entre ambos. En verde 6;4.4; que se obtiene de la base de datos

Gen N Gen N+1

N N+1
01 01

N N+1
92 92

N N+1
6)3 93
oy o+

EL método de BEM requiere que el factor de induccién axial sea continuo, suave y lo mas
cercano al valor “ideal”. Ello requiere que cada elemento de cada gen sea evaluado de forma
individual con:

C, = Lideal — @ (3.25)
Aideal
C, es un vector con N, elementos y es nombrado como Coeficiente de error del factor de

mduccion axial .
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De manera similar al requisito para el calculo del coeficiente de suavidad Cgyqy g también
se busca que las transiciones entre los valores del factor de induccion axial (a) sean suaves.
Asimismo, se requiere que el espesor maximo (EM) del perfil entre las fronteras de los genes
no sea muy diferente. Para cumplir estos requisitos se definen adicionalmente los coeficientes

de suavidad:

N+1
Aideal — A
Csuav.a = = L (326)
Qideal
y
EMigear - DM{V-H
Csuav,EM = (327)

EMideal
Como antes, Cgyava ¥ Csuav.EM SOD Vectores.

Por ultimo, debe ser ponderardo el coeficiente de potencia a fin de seleccionar al aerogene-

rador ideal. Este se obtiene como va Cp,. La funciéon de aptitud es entonces
n=a Cp—-b- Csuav,0 — d- Csuav,a —€- Csuav,EM -f-C, (328)

donde a, b, d, e y f son los pesos de Cp,, Cyuav,6, Csuav,as Csuav,em ¥ Ca, respectivamente.

Para el algoritmo evolutivo considerado en esta tesis se determiné (iterativamente) que
a=1,0;=0.05d; =02 ¢ =005y f; =0.2.

3.5.5. Seleccion de progenitores

El proceso de seleccion de progenitores se lleva a cabo aleatoriamente. Se emplea un proce-

¢

dimiento tipo “ ruleta ” en el cual la probabilidad de que un individuo sea seleccionado esta

dada por el cociente de su aptitud individual y la aptitud total de la poblacién.

pi = i
Ym

Luego, a cada individuo se le asigna una porcién de la ruleta, cuyo tamano es directamente

(3.29)

proporcional a su aptitud (p) (Sivanandam and Deepa; [2008]).

La secuencia de pasos utilizada para seleccionar a los progenitores es el siguiente:

1. Se enumera y evalia a la poblacion inicial usando la funcion de aptitud (i3.28)).

2. Se calcula la probabilidad de seleccion de cada individuo (asignando una porcion de la

ruleta a cada individuo) con la ecuacion ([3.29)).
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3. Con la funciéon Ru; = Z"l pi se construye la ruleta. Representa el limite superior del

espacio que ocuparia cada individuo en la ruleta.

4. La generacion de dos niimeros aleatorios entre 0 y 1, simbolizan dos tiradas de la ruleta

con las que son seleccionados los progenitores.

5. Repetir el paso anterior X veces, donde X es el tamano de la poblacion final.

Una representacion gréfica de las probabilidades de seleccion de progenitores se ilustra en
la Fig. 3.4y en la Tabla[3.6

Tabla 3.6: Probabilidad de seleccién de 5 individuos y sus respectivos intervalos construidos a partir de la

funcién. Ru;

Individuo p intervalos
1 0.40 (0.00 — 0.40]
2 0.30 (0.40 — 0.70]
3 0.20 (0.70 — 0.90]
4 0.70  (0.90 - 0.97]
5 0.03 (0.97 - 1.00]

m1
02
03
04
05

Figura 3.4: Esquematizaciéon de una ruleta.
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3.5.6. Vinculacion cruzada de individuos

El algoritmo requiere la cruza tradicional de corte de un solo punto. Dicho método consiste
en partir la informaciéon genética de los progenitores para intercambiarla con el objeto de
formar dos nuevos individuos. En este caso, se elige un punto de cruza aleatorio por cada

pareja de progenitores siguiendo el esquema:

Xi = [bl,bQ, e ,bp, bp+1, Ce bN] — X;k = [Cl, Coyev vy bp, bp+1, Ce bn] (3.30)

Xj=[c1,¢2,...,Cp,Cpils...CN] = x;- = [b1,ba,...,cp,Cps1,...Cnl (3.31)

La probabilidad de cruza es del 100 %, lo que garantiza: 1) que siempre habra cruza, 2) que
toda la descendencia contiene informacion genética de ambos progenitores y 3) que nunca

habra copias exactas en la descendencia.

3.5.7. Mutaciéon del genotipo

Consideramos la mutacion uniforme en la que un gen seleccionado aleatoriamente en un
individuo es reemplazado por otro elemento. En otras palabras, sea x; = [x1, -, Xg - -, X;n] un
individuo de una poblacién, cuyo gen x; sera reemplazado por x7, resultando en un individuo

’

mutado x; = [x1, -+, x} -+, X, ] [Chambers.| [2001]]. De esta manera se reemplaza al gen mutado

por otro generado a partir de la base de datos.

3.5.8. Elitismo

Como se vio en la seccion , para poder asignar una probabilidad de seleccién a un
individuo, su aptitud (n) tiene que ser positiva. Cualquier individuo dentro de la poblacion
en la generacion “g” con n < 0 es descartado del conjunto haciendo que su probabilidad de ser
elegido sea 0 (p = 0). Enseguida se aplican las funciones de cruza y mutacion a los individuos

hasta cubrir a toda la poblacion.
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3.6. Adecuacion del Perfil de Velocidad

Una limitacion importante del proceso de optimizacion de los alabes (con el método de
BEMT) es la correcta asignacion de la velocidad en el plano de entrada en cada disco rotatorio.
La posicion de cada alabe depende del dngulo que guarda con respecto a la torre. Debido
a esto, la velocidad de entrada cambia a lo largo de una revolucién del rotor. La Fig. |3.5
muestra el perfil de velocidades definido en el modelo numérico para estimar la velocidad de

entrada indicada.

200 -

Ulm/s]

Figura 3.5: Perfil de velocidades que presenta un chorro de baja altitud sobre el cual se disena.

Para contabilizar las caracteristicas de este perfil de velocidades, dadas las complicaciones
senaladas anteriormente, se procedié a calcular un promedio de la velocidad, a lo largo de

una revolucion completa del rotor, para la posicion correspondiente en cada disco (Fig. [3.6)).
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Udisco = prom(Uentrando)

Figura 3.6: Esquema de un disco rotativo a lo largo del aerogenerador disenado.

En la ﬁgura se observa la velocidad que se registra en el tltimo disco del rotator. La

curva solamente muestra el resultado para media revoluciéon de la maquina.
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Figura 3.7: Velocidad entrando al disco 48/48 de un aerogenerador .

Cabe recordar que el experimento citado por (Doosttalab et al. [2020]) muestra que un

rotor colocado en la region del flujo donde se produce un corte negativo (con respecto al

viento), tiende a registrar un incremento en la eficiencia de hasta 10 %.
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RESULTADOS

4.1. Base de datos generada con Xfoil

El ntimero de Mach (Ma = u/c) medido a lo largo de la envergadura tiene forma hiperbolica
(Fig. [4.1)). Alcanza un valor méximo de Ma = 0.31 cuando z = 50[m| y un minimo de Ma
= 0.04 cuando z = 0.5[m].

0.4
0.3
= 0.2
0.1 -
O I I I I I I I I I I I
0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50
z[m]

Figura 4.1: Desarrollo del namero de Ma sobre el alabe.

Como se mencion6 anteriormente en la subseccion(2.2.7)), la fiabilidad de Xfoil depende en

44
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gran medida del nimero de Mach. El calculo solamente es valido en el régimen subsoénico
(Ma < 0.7). Evidentemente el rotor disenado aqu’ise encuentra lejos del régimen transonico,
lo cual incrementa la precision del calculo. Segun [Kallstrom! [2022], Xfoil produce resultados
aceptables con Ma = 0.3. Ademés el tamano del presente generador es similar al diseniado por
Zhu et al|[2014]. Estos autores mostraron que para un Reynolds de orden 10° Xfoil también

entrega resultados confiables.

Como referencia, en las figuras 4.2al, [4.2b| [4.3a] y [4.3b| se presentan las curvas polares para

el perfil FX 79-W-151A, cuyo comportamiento se ajusta al promedio del comportamiento de
los perfiles estudiados aqui. El alabe se dividi6 en N, = 48 elementos anulares por lo que

aparecen 48 curvas en cada figura (el Re varia entre ellas).

1072
4,
1,
3,
G] Q
0 O 5
-1 14
T T T T T 1 f
B _ B T T T T \ \ ‘
15 10 -5 aﬁq 5 10 15 15 =10 -5 0 5 10 15

(a) Polar: Cr, = f(a) (b) Polar: Cp = f(a)

Figura 4.2: Polares calculadas por XFoil con 48 ntimeros de Reynolds diferentes.
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14 100
0- 0
-1 ~100 -
T T T T T T T T T T T
1 2 3 4 -15 -10 -5 0 ) 10 15
Cp 1072 al’]
(a) Polar: Cp = f(CL) (b) Polar:L2D = f(a) (Lift to Drag)

Figura 4.3: Polares calculadas para el perfil FX 79-W-151A por el programa XFoil.

Las curvas de Cp = f(a) y Cp = f(a) son necesarias para satisfacer las ecuaciones de
BEMT. Por su lado, las curvas polares Cp = f(Cr) v L2D = f(a) son importantes para

comparar el rendimiento entre perfiles.

Para seleccionar el valor adecuado del parametro C; de diseno, se procedié a calcular
iterativamente la solucion ideal (ver subseccion 3.2). El dngulo de ataque que corresponde
al L2D méximo para cada perfil conduce al valor de Cy ideal. Los valores promedio de los

parametros calculados se resumen en la Tabla

Tabla 4.1: comportamiento promedio de los perfiles analizados

Valores Promedio Ideales

CL 0.920
L2D 148.730
al’] 4.880

Cp 0.006

Notese que, dado que el valor @ =~ 57, el flujo estda muy alejado del fenémeno de entrada
en pérdida; por lo tanto, es razonable permitir al algoritmo utilizar angulos cercanos a este

valor.
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4.2. Resultados para el rotor ideal

En la subseccion se indico que el valor maximo (6ptimo) del coeficiente de empuje
es Cr = 8/9 =~ 0.88 cuando a = 1/3. Las ecuaciones derivadas para un rotor ideal sin estela
asume que a = 1/3 a lo largo de todo el alabe. Por consiguiente, el algoritmo diseniado busca
que la solucién obtenida por el método iterativo tienda a la solucién ideal. En general, todos

los valores convergen en la medida en la que el factor de inducciéon axial converge.

En particular, las figuras (4.7), (4.5), (4.6)), (4.4) respectivamente muestran el desarrollo

del numero de Reynolds, la cuerda, la relaciéon de solidez y la relaciéon de velocidad a lo
largo de la envergadura del dlabe. Estos parametros son calculados una sola vez, debido a
que sus valores no dependen del perfil aerodinamico seleccionado. Algunos autores proponen
actualizar dichos valores en cada iteracion para reducir el factor de solidez del alabe y la
correspondiente masa total (Yeo et al. [2022] y Zhu et al.| [2014] ).

Revisamos, a continuacion, la velocidad local (Fig. |4.4)). Se observa que ésta tiene una
relacion casi lineal con respecto a la envergadura. En la punta adquiere el valor maximo
Ar=1=8.

8 _|
6 _
~ 4
2 _|
O | I I I I I I I I I I I
0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50
z[m]

Figura 4.4: Relacién de velocidad local

La relacion de velocidad en la punta es directamente proporcional a la rapidez angular
del rotor. Por tanto, la generacion de energia y los esfuerzos que debe de soportar el dlabe

aumentan con A.
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Por su parte la cuerda (c¢) alcanza un valor maximo de 7.8|m| a una distancia de 4.7[m)]

sobre la envergadura, tal como ilustra la figura (4.5).

10 4
B
< 5
O T T T T T
0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50
z[m])

Figura 4.5: Cuerda a lo largo de la envergadura

Notamos que la cuerda disminuye conforme aumenta A en cada seccion y el consiguiente au-
mento en la velocidad angular del rotor. Es por ello que se suele optar por recortar segmentos

cercanos a la base para reducir costos de manufactura reduciendo la cuerda media.

De igual manera, el factor de solidez decae rapidamente. A partir de z = 7|m] el valor tiende

suavemente a 0 en la punta.

2,

1.5

b 14

0.5
T T

O |
T T
20 25 30

Figura 4.6: Relacion de solidez

Debido a que la velocidad relativa es baja en la region proxima al eje, la superficie del rotor
es significativamente mas grande para satisfacer el requisito de extraer la mayor cantidad
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posible de energia. A medida que la velocidad aumenta la o lo hace también. Un factor de
solidez local mayor a 1 indica que el area conjunta de los &4labes es mayor al area del elemento
anular. Lo anterior no implica que forzosamente ambas superficies se traslapen (debido a que
existen angulos de elevacion grandes cerca de la base), pero puede ser un buen criterio para

remover dichos elementos del diseno para ser reemplazados por el eje.

La figura (4.7) muestra que el valor del nimero de Reynolds se incrementa rapidamente en

los primeros 6[m] de la envergadura y tiende a un valor de 14 x 106.

107
1.5
1,
V
a4
0.5
I I I I I I I I I I I
0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50

z[m]

Figura 4.7: Naumero de Reynolds

Este comportamiento esta dictado por la expresion (3.7)), por lo que su valor se incrementa
rapidamente con la velocidad angular. La pendiente de la curva cuando z > 7|m| desciende

suavemente en consonancia con el decremento de la cuerda.

El factor de correccion de Prandtl es F ~ 1 en [0 < z < 40)|m|. En particualr, en z > 40[m],
F tiende a 0 rapidamente, como se puede ver en la Fig. [1.8
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Figura 4.8: Factor de correcciéon por pérdidas en las puntas de Prandtl

Debido a que la presion en el extrados es significativamente menor a la que se registra en el
intradods, se produce una circulacion en la punta del alabe. Este efecto es mucho mas notorio
en alabes cortos (Manwell et al. [2009]). En este sentido, F corrige el error introducido al
ignorar el efecto de la estela sobre el desemperio del alabe (ver [3.3).

También el dngulo que se forma entre el plano del rotor y el viento relativo decrece a lo

largo de la envergadura del alabe. El valor de inicio es 1[rad| y llega hasta 0.08|rad].

1]
0.8
= 0.6-
0.4

0.2

0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50
z[m]

Figura 4.9: Angulo de paso
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Como en la solucién ideal no se genera una estela, el arrastre correspondiente en el perfil

aerodinamico es inexistente. Por esta razéon 6 y ¢ son iguales y el d&ngulo de ataque es 0°.

El factor de induccién axial para la solucion ideal es aproximadamente 1/3 a lo largo de
la envergadura. Es decir, a adquiere el comportamiento de F en la zona cercana a la punta,
mientras que a’ desciende rapidamente hasta z = 6.5|m| para descender posteriormente a 0

en la punta.

—a’ ideal
1.5 ——a ideal
1 _
0.5
0 | [ [ [ [ [ [ [ [ [ [ [
0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50

Figura 4.10: Factor de induccion axial (a) y factor de inducciéon angular (a’)

a es una medida de la energia de la corriente libre que se transforma en energia rotacional
en la maquina. En la zona de la punta el efecto de las pérdidas debido a la estela se hace
evidente y, en consecuencia, el factor de inducciéon axial decae de forma proporcional a F.
El factor a’ pondera el cambio de la velocidad angular del viento al atravesar el rotor. En
la zona donde la cuerda y el factor de solidez son grandes se transferird mayor cantidad de

energia rotacional al viento. Conforme estos pardmetros disminuyen también disminuye a’.

Consideramos ahora al coeficiente de sustentacion. Se observa que éste tiene un comporta-
miento similar al de a. El valor concreto es C; = 0.92 y cae abruptamente en la zona cercana
a la punta (Fig. 4.11]).
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Figura 4.11: Coeficiente ideal de sustentacion

En este trabajo se adopta el valor Cy = 0.85 como valor de diseno (verd.3]).

La integracion de los resultados para el rotor ideal conducen al disefio mostrado en la figura
M.12] La figura ilustra la forma general del aerogenerador. La altura medida, medida desde
suelo hasta el eje del rotor, es de 170[m]|; en su punto més bajo los alabes mantienen una

distancia de 100[m]| con respecto al suelo.
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Figura 4.12: Esquematizaciéon del aerogenerador a disenar

4.3. Resultados del Método BEM

El método desarrollado durante la presente tesis ofrece, sin lugar a dudas, una atractiva
alternativa a los métodos usualmente empleados (de acuerdo con los datos reportados por
Ning| [2011])). Se trata de una estrategia rapida que tiene una reducida tasa de falla, debido
a que solamente los dos primeros elementos y el ultimo elemento pueden no converger favo-
rablemente. Adicionalmente, el método desarrollado evita considerar todos los detalles de la
zona de estela turbulenta, para la cual tipicamente se requeririan relaciones empiricas para
predecir el comportamiento del factor de induccién axial. A este respecto, vale la pena resaltar

que las metodologias semi-empiricas también pueden llevar a problemas de convergencia.
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Cabe enfatizar que la metodologia contempla la inclusiéon de un factor de relajacion g = 0.7.
Este factor tiene el efecto de disminuir la tasa de fallas de convergencia de 6.2 % a 4.2 %. Para

comparar el desemperio del método propuesto, la Tabla [£.2] resume el porcentaje de falla en
funcion del nimero de iteraciones.

Tabla 4.2: Los valores de esta tabla tienen un error maximo absoluto de 1 x 1078.

Comparacion entre diferentes estrategias de iteracion

Algoritmo Ntamero de Iteraciones Ratio de Falla | %]
FMP (tradicional) 31.8 12.6
Newton 79.0 5.8
Steffensen 16.4 16.3
Powell hybrid 72.3 16.2
Levenberg-Marquardt 92.3 8.8
Ning (una ecuacion) 11.3 0.0

Método presente 25.4 4.2
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Tabla 4.3: Convergencia del algoritmo en relacion al &ngulo méximo de ataque permitido por elemento, en

amarillo se muestran a los aerogeneradores que presentan problemas de convergencia.

Perfil Aptitud Perfil Aptitud  Perfil Aptitud Perfil Aptitud

AH 85-L-120 17 -0.60 FX 84-W-127 0.47 5803 0.47 5822 0.46
AH 93-W-145 0.48 FX 84-W-140 0.48 5804 0.46 5823 0.46
AH 93-W-174 0.48 FX 84-W-150 0.48 S805A  -0.32 5825 0.46
AH 93-W-215 0.47 FX 84-W-175 0.47 S806 0.09 5826 0.47
AH 93-W-257 0.47 FX 84-W-218 0.47 S807 0.47 S827 -0.48

AH 93-W-300 0.46 £x76100 -1.21 S808 0.47 5828 -0.76
ah851120 -1.62 fx76120 -1.13 S809 0.46 5829 -1.71
FX 76-100 -0.56 fx77080 -0.72 5810 -0.44 5830 0.47
FX 76-120 -0.46 fx791100 -1.05 5811 0.47 5831 0.46
FX 77-080 -0.76 fx791120 -0.99 5812 0.47 5832 0.48
FX 79-L-100 -0.51 LWK 79-100 -0.36 5813 0.47 S833 0.46
FX 79-L-120 -0.42 LWK 80-080 -2.47 5814 0.47 5834 0.46

FX 79-W-151 A 0.47 MH 102 16.99 % 0.47 S815 0.31 sg6040 0.47

FX 79-W-151 B 0.41 MH 104 15.28% 0.05 5816 0.46 sg6041 0.47

FX 83-W-108 0.47 MH 106 13.07%  -0.69 S817 0.47 sg6042 0.44

FX 83-W-160 0.47 MH 108 11.98%  -0.75 5818 0.47 sg6043 0.46

FX 83-W-227 0.43 MH 110 10.01%  -1.59 5819 0.46 sg6050 0.47

FX 84-W-097 0.41 5801 0.04 5820 0.47 sg6051 0.47
5802 0.45 5821 0.46

4.4. Algoritmo Evolutivo

Habiendo determinado el coeficiente de sustentacién de diseno, resta precisar el nimero
de perfiles aerodinamicos diferentes que deben ser utilizados para maximizar la funciéon 7.
Nuevamente, para esto se dividié el aerogenerador en 48 elementos (finitos) para generar
individuos con 2, 3, 4, 6, 8, 12, 16, 24 y 48 genes.

Para el aerogenerador disefiado se concluye, de acuerdo con la tabla (4.4]), que los perfiles
aerodindmicos que maximizan a la funcion de aptitud son el S812, AH 93-W-215 y S811 en el
orden descrito en la tabla [4.4]. Las graficas [4.13a] , [4.13D] , [4.144], [4.14D] y [4.15] muestran

la convergencia del algoritmo evolutivo correspondiente.
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Tabla 4.4: Individuos ganadores del algoritmo genético

o6

# de Genes Perfil elegido por cada Gen Cp Aptitud(n) # Individuos Tiempo de computo ||
2 [S817 , S811] 0.46 0.43 500 6.0
3 [AH 93-W-215,5812,S811] 0.48 0.43 500 6.7
4 [AH 93-W-215,AH 93-W-215,5811,S811] 0.49 0.44 1000 229
6 [S812,AH 93-W-215,5811,S811,S811,S811] 0.5 0.45 2000 136.2
8 [S812,AH 93-W-215,9811,8811,9811,9811,8811,8811] 0.5 0.45 3000 388.0

El individuo ganador de 6 genes y de 8 genes son practicamente el mismo, por lo que se ha

alcanzado la convergencia.
La Tabla compara los resultados para los individuos generados.

Tabla 4.5: Comparacion entre los individuos ganadores

Individuo Potencia nominal| MW]|

2 genes
3 genes
4 genes
6 genes

8 genes

5.4
5.6
5.8
5.9
5.9

Generar y evaluar el diseno con una codificaciéon de 8 genes toma en promedio 0.0018

segundos de computo. En consecuencia, evaluar todas las posibles combinaciones de forma

ordenada, con los 48 perfiles aerodinamicos seleccionados, tomaria alrededor de 0.0018-48% =
5.07 x 10'9[s] (es decir, aproximadamente 1600 afios). En contraste, el algoritmo genético

descrito en esta tesis (esquematizado en la seccion [3.5) produce resultados 6ptimos en un

tiempo maximo de 6.50 minutos (ver tabla [4.4).

A continuacién se muestra graficamente la convergencia del algoritmo para individuos codi-

ficados con diferente niimero de genes. En cada caso, la funciéon de aptitud crece rapidamente

en las primeras generaciones, pasando por maximos relativos, y finalmente alcanzando el
maximo absoluto (Figs. [4.13a} [4.13b| [4.14al, [4.14Db| y [4.15]).
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Figura 4.13: Convergencia del algoritmo evolutivo para individuos con 2 y 3 genes por cromosoma
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Figura 4.14: Convergencia del algoritmo evolutivo para individuos con 4 y 6 genes por cromosoma
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Figura 4.15: Convergencia del algoritmo para individuos con 8 genes

Como puede verse, es muy dificil de predecir el niimero de generaciones y la cantidad
necesaria para alcanzar la convergencia en cada caso. Debido a esto el algoritmo fue ejecutado
muchas veces, variando pardmetros como el tiempo y la poblacion, hasta lograr una relacion

6ptima entre el tiempo y el costo computacional.

Al analizar las curvas de la figura (4.17)) se hace evidente que la soluciéon mejora a medida en
que los individuos se hacen méas complejos. Concretamente, una codificacion de 6 genes basta
para lograr una convergencia casi total en toda la envergadura. La figura muestra el
comportamiento tipico del proceso de convergencia del algoritmo evolutivo. Cabe resaltar que
la grafica corresponde a un generador méas grande del disenado para este trabajo, debido a que

se ha notado el proceso de convergencia es mas notorio mientras mayor sea la envergadura.
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Figura 4.16: Convergencia del algoritmo evolutivo utilizando individuos con 2, 3, 4, 6 y 8 genes.

Como el méximo empuje tedrico se obtiene para a = 1/3, el algoritmo busca elegir el perfil
aerodinamico que tenga un valor de a cercano al ideal, mientras simultaneamente se maximiza
el Cp. En funcion de esto, aqui se considera que el factor de induccion axial (a) constituye el
principal criterio de convergencia: mientras més cercano sea el valor de diseno al valor ideal,
mayor sera el nimero de elementos que converjan. Se ha observado que para el presente caso,

la solucién no varia significativamente con individuos que tienen més de 6 genes (Fig. [4.17)).
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Figura 4.17: Convergencia del algoritmo evolutivo utilizando individuos de 6 genes.

Como era de esperar, la convergencia de a asegura la convergencia de a’. Esto queda
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perfectamente ilustrado en la figura (4.18)), donde se observa que la solucion con 6 genes se
ajusta muy bien la curva ideal.

e 6 genes
0.6 --- ideal
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Figura 4.18: Factor de induccién angular del individuo que mejor cumple la funcién objetivo.

Otro buen indicador de que la soluciéon ha convergido satisfactoriamente es que el factor de
correccion de Prandtl para el mejor individuo de la poblaciéon también concuerde con el valor

ideal correspondiente (ya que F depende esencialmente de el dngulo ¢ que dicta la geometria
del 4labe) La Fig. muestra la curva respectiva.
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Figura 4.19: Factor de correccion de pérdidas en la punta del individuo que mejor cumple la funcién objetivo.
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Por otra parte, de acuerdo con la figura (4.20)), el error méaximo relativo en la solucion es
menor al 5% en toda la extension del alabe, a excepcion del ultimo elemento (el de la punta)

que presenta un error aproximado de 13.7 %. El comportamiento del error se aprecia mejor

en la curva de la figura [4.20
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Figura 4.20: Error absoluto a lo largo de la envergadura

Claramente el error es insignificante en casi todos los puntos del alabe, salvo en la punta.

Notese que la zona intermedia del aerogenerador es la de mayor conversion de energia.

4.5. Aerogenerador 6ptimo

Esta seccion contiene las curvas resultantes para los diversos pardmetros de disenio del alabe
optimizado. El angulo relativo al viento depende fuertemente de los factores de induccion

axial. Por consiguiente, ¢ converge a un valor ¢éptimo en la medida en que lo hacen dichos

factores (ver Fig. [4.21)).
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Figura 4.21: Angulos ¢ , 6 y a del aerogenerador 6ptimo (con 6 genes).

[gualmente, el dngulo de paso (“pitch” en inglés) es el resultado de combinar perfiles aero-
dinamicos cuyos coeficientes de sustentacion son similares para diferentes angulos de ataque.
Lo anterior explica el “salto” que presentan las curvas para a y 6 en el tltimo tramo de la
envergadura, donde se pierde la mencionada condicion. En Manwell et al. [2009] se sugiere
probar diferentes distribuciones para 6 a fin de encontrar el perfil aerodinamico ideal para
cada segmento. En este caso, @ y 6 surgen naturalmente de resolver la teoria BEMT con el

algoritmo propuesto y no suponen un error en la solucion.

Como se mencion6 anteriorimente, el algoritmo BEM propuesto en esta tesis tiene como
objetivo seleccionar un dngulo de ataque que produzca un valor de Cy lo méas cercano posible
al que se verifica en la solucion ideal (lo que evita buscar maximizar el L2D en primera
instancia). La Fig. 4.22| muestra el resultado para los angulos relevantes, a lo largo de la
envergadura; se muestran conjuntamente el caso ideal y el caso del alabe optimizado con

elementos de 6 genes.
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Figura 4.22: comparacion del coeficiente de sustentacion ideal y el convergido.

La razon por la cual las dos curvas tienden a despegarse en el tramo final es que el factor de
correccion para las pérdidas en las puntas (F) tiene el efecto de elevar el factor de induccion
axial méas de lo necesario en los ultimos elementos del alabe. Para evitar este efecto se definio,

entonces, el siguiente coeficiente de sustentacion objetivo.

CL = FCy, (4.1)

objetivo ideal

Desde el punto de vista del calculo, este paso se incorpora al método de BEM a través de
la ecuacion [3.14]. El impacto que tiene este coeficiente en la convergencia queda claramente

expuesto en la figura [4.23].
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Figura 4.23: Comparativa entre las soluciones sin correccion del C Lobjetivo (@anterior) y con correccion.

Asimismo, se observa que la curva del coeficiente de potencia tiene la forma esperada:
crece rapidamente a medida que aumenta la velocidad tangencial en el alabe. No obstante,
muy cerca de la punta la conversion de energia decae réapidamente debido a las pérdidas

ocasionadas por los efectos de borde (Fig. 4.24)).
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Figura 4.24: Coeficiente de Potencia a lo Largo de la Envergadura

Un efecto similar se presenta en el caso del coeficiente de empuje Cr. En este caso su valor

se mantiene relativamente constante hasta el punto en el que los efectos de borde en la punta
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se hacen importantes (Fig. [4.25)).
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Figura 4.25: Coeficiente de Empuje a lo largo de la envergadura

Conviene recordar en este punto que el valor teérico maximo del empuje es de Cr = 8/9 =
0.9. Evidentemente, la grafica permite establecer que este valor es el que se verifica en la
mayoria de las secciones calculadas a lo largo de la envergadura. Esta observacién confirma,
definitivamente, que el disenio del 4labe ha sido optimizado adecuadamente. En otras palabras,
el diseno optimizado es muy cercano al diseno del alabe ideal capaz de convertir la maxima

cantidad de energia.

4.6. Post Procesamiento

El fenotipo del individuo ganador es la solucion al aerogenerador 6ptimo cuyas curvas suaves
maximizan la conversion de energia en condiciones realistas de flujo. Aunque la codificacion
es igual para todos los individuos, la forma final del alabe requiere post-procesar el conjunto
completo de datos (incluyendo la informacion geométrica descrita en cada seccion del alabe).
Se hace notar que las curvas polares generadas con Xfoil consideran una “corte vertical” que
corresponde al [1 %] de la envergadura, con el proposito de facilitar la manufactura y evitar
puntos singulares en el procedimiento de mallado de la geometria. Para ello se desarroll6 un

script en Python 3.7 con el que s ejecutan las siguientes acciones:
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1.

5-1072

—

2.
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Escalamiento de los perfiles aerodindmicos con respecto a la cuerda deseada (conside-
rando que el programa Xfoil trabaja con archivos que contienen la geometria del perfil
aerodindmico, normalizado con respecto a su cuerda, es decir ¢ = 1). Entonces, para
cada x; y y; en el archivo del perfil aerodinamico se definen las reglas de escalamiento:

Xescalado,i = CXi

(4.2)
Yescalado,i = CYi

La figura [4.26] muestra el perfil aerodindmico correspondiente al elemento 19 del 4labe

disenado, con escalamiento y sin escalamiento .
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0.4
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0 02040608 1 12141618 2 22242628 3 323436 38
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Figura 4.26: Perfil S812 A escalado a una cuerda ¢ = 3.75[m]

Rotacion de los perfiles aerodindmicos previamente escalados al angulo de torsion 6;
apropiado, usando como centro de rotacién el punto O = (O, O,); en este caso se busca

un borde de ataque recto, por lo que O = (0,0) y

Xrotado = Oy + (x,- - OX) cos 0; — (yi - Oy) sin 6;

(4.3)
Oy)siné; + (y; — O,) cos 6

Yrotado = Oy + (xi -

La figura muestra el perfil escalado y rotado apropiadamente de acuerdo con su

posicion.
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Figura 4.27: Perfil S812 escalado a una cuerda ¢ = 3.729731162[m] y rotado con un angulo 8 de 5.5[°]

3. Generacion de curvas para el borde de ataque y el borde de fuga. Este paso es importante
pues permite definir y suavizar correctamente la superficies cuando se llevan a cabo las

operaciones de generacion de superficies.

4. Impresion de los archivos de datos a partir de los cuales se generan las curvas 3-D (con

programas como Autudesk Inventor, SoidWorks, NX, FreeCad, etc.).

En la figura [4.28] se muestra la composicion de los perfiles aerodinamicos que definen el
alabe. Esta imagen corresponde a una visualizacion a lo largo del eje del alabe (es decir, en

la direccion definida de la punta al eje del rotor).
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Figura 4.28: Vista Superior del alabe disenado

La figura [£.29] muestra una vista lateral. En ella se pueden observar claramente todos los

detalles de la geometria tridimensional del alabe completo.

Una vista ligeramente rotada permite ver el efecto del angulo de torsion (Fig. [4.30). En la

apariencia general este efecto se percibe como un “adelgazamiento” de la estructura.
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Figura 4.29: Aerogenerador disefiado, vista 1.
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Figura 4.30: Aerogenerador disenado, vista 2.

Finalmente, en las figuras [4.3T], .32 y [4.33] se muestra el rotor completo. La configura-

cion geométrica de la maquina es significativamente distinta de los rotores convencionales
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disenados para otras condiciones de flujo.

Figura 4.31: vista lateral del rotor disenado

La vista frontal mostrada en la Fig. [£.32] permite contrastar las diferencias caracteristicas

del borde de ataque (que es recto) y del borde de fuga (curvado suavemente).
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Figura 4.32: vista frontal del rotor disenado

72
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Figura 4.33: vista isométrica del rotor disenado

Como comentario final se recalca que esta geometria sera evaluada mediante simulaciones
numéricas de alta resolucion. Dichas simulaciones se focalizaran en las interacciones produci-
das en el campo de velocidades, en la vecindad de la maquina y en la estela que se desarrolla

corriente abajo de la méaquina.
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CONCLUSIONES

5.1. Resumen

En el presente trabajo se optimiza el perfil aerodinamico para cada secciéon de la enver-
gadura de un aerogenerador que aprovecha el flujo producido por el chorro de baja altitud

descrito en (Gutierrez et al. [2016]). EL proceso de disefio cuenta con 4 etapas:

1. Analisis de 75 perfiles aerodinamicos disenados para aerogeneradores con la herra-
mienta Xfoil. En donde se obtienen las curvas polares Cp = f(a), Cp = f(a) y
L2D = f(Cyr,Cp) para satisfacer las ecuaciones de BEMT

2. Generacion de una “piscina” o base de datos de donde surge la informacién genética.

Lo anterior mediante la resoluciéon de las ecuaciones descritas.
3. Uso del algoritmo genético que computa la solucion ideal para el flujo estudiado

4. Generacion de superficies para modelar en 3D el generador disenado.

5.2. Contribuciones
1. El generador propuesto cumple con la meta de disefio de generar al menos 5.5[MW].

Colocado a la altura optima para aprovechar el incremento de hasta el 10% de la

energia obtenida por el LLJ estudiado.

74
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2. Se propone una metogologia novedosa que evita la ambigiiedad inherente al proceso de
seleccion de los perfiles aerodindmicos y su angulo de ataque en cada seccion del dlabe.
Lo anterior a través de un algoritmo genético que es capaz de indicar cuales y cuantos
perfiles escoger, no solo para maximizar la energia producida, también para obtener
alabes con continuidad tangencial en su geometria. A su vez, se evitan arbitrariedades

al escoger los angulos de ataque y de elevacion en cada seccion.

3. Se aporta un nuevo método para incrementar la efectividad en el proceso iterativo de la
teoria de BEM. El algoritmo tiene el objetivo de impedir que el alabe entre en un estado
de estela turbulenta haciendo que a se acerque lo més posible al 6ptimo. Este método

figura como una gran alternativa en términos de velocidad y ratio de convergencia.

4. Todo el codigo estd automatizado. por lo que es una gran herramienta para disenar
generadores edlicos para diferentes condiciones geograficas y no solo las que presenten

LLJ. Es capaz de exportar curvas para generar superficies a través de un modelador en

3D.

5.3. Recomendaciones y trabajo futuro

Como trabajo futuro:

= Realizar simulaciones de un modelo numérico detallado. Para esto se requiere crear una
malla rotatoria que aproveche la proyeccion de mallas en una descripcion euleriana.
Esto permitira analizar el comportamiento del rotor y sus efectos tridimensionales en
el campo de velocidades, con el objeto de establecer los arreglos 6ptimos de maquinas

en un parque eélico.

= La base de datos compuesta por las curvas polares de los perfiles aerodindmicos puede
ser mejorada con simulaciones numeéricas en dos dimensiones (permitiendo reemplazar

el método de paneles).

= Una aplicaciéon puede generarse a partir del script
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