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Resumen

La turbina edlica RAT (Ram Air Turbine), es un pequeno aerogenerador que
funciona unicamente en casos de emergencia cuando los motores de la aeronave dejan
de funcionar de manera adecuada y no generan la energia necesaria. La RAT funciona
cominmente a una velocidad minima de 41 m/s generando arriba de 5 kW, por debajo
de esa velocidad no produce la energia necesaria para mover las superficies de control de
la aeronave y equipos de emergencia. Asi pues, un aumento en la generacién de poten-
cia a baja velocidad significaria mayor tiempo de control de la aeronave para el piloto.
El desarrollo de la presente investigacion contribuye a la mejora del rendimiento de las
turbinas RAT. Para esto se utilizaron herramientas como la Dinamica de Fluidos Compu-
tacional (CFD), el Disefio Asistido por Computadora (CAD) y sistemas de programacion
matematica.

Primero se realiz6 el disenio de una turbina RAT comercial, el cual esta ba-
sado en las condiciones de funcionamiento conocidas de esta clase de aerogeneradores y
con ayuda de la teoria se plantee un primer diseno que cumpliera con el rendimiento
esperado. La pala se dividié en tres diferentes secciones las cuales cuentan con diferentes
caracteristicas aerodinamicas y se seleccionaron los mejores perfiles alares para cada sec-
cion. Los disenios generados fueron analizados a una velocidad minima de funcionamiento
(41 m/s) y los disefios preseleccionados se estudiaron a otras velocidades criticas (81 y
251 m/s). Seleccionado el disefio que genera mayor potencia a baja velocidad como el
mejor, aumentando asi el rango de funcionamiento de la RAT propuesta.

La teorfa BEM (Blade Element Momentum) y la simulacion CFD fueron
utilizados para el analisis del diseno inicial, entonces validando estos resultados con el
programa de acceso abierto (Qblade. Para la teorfa BEM se realizé un cédigo compu-
tacional que permite obtener el diseno optimo del aerogenerador y predice el rendimiento
del mismo, fue necesaria la adiciéon de la metodologia Viterna para el andlisis de perfi-

les alares. 50 disenos fueron propuestos intercambiando el uso de los perfiles alares en



las diferentes secciones de la pala de manera estratégica. Los disenos fueron analizados
mediante CFD, utilizando el rotor completo y el modelo de turbulencia SSTk — w. Se
selecciono el diseno optimo que generara mayor potencia a menor velocidad de funciona-

miento, logrando una optimizacién de 23% ampliando el rango de funcionamiento de la

RAT.

Palabras claves: Optimizacién aerodindmica, CFD, rotor, Ram Air Turbine (RAT),

BEM.



Abstract

The Ram Air Turbine (RAT) is a small wind turbine that operates solely in
emergency situations when the aircraft ceases to function properly and its engines no
longer generate the necessary power. The RAT typically operates at a minimum speed of
41 m/s, generating over 5 kW of power. Below that speed, it doesn’t produce the energy
required to move the aircraft’s control surfaces and emergency systems. Therefore, an
increase in power generation at low speeds would provide the pilot with more control
time over the aircraft. This research contributes to improving the performance of RAT
turbines. Computational Fluid Dynamics (CFD), Computer-Aided Design (CAD), and
mathematical programming systems were used to achieve this.

First, a commercial RAT turbine design was developed, based on the known
operating conditions of this type of wind turbine. Using aerodynamic theory, an initial
design was created to meet the expected performance. The blade was divided into three
different sections, each with distinct aerodynamic characteristics, and the best airfoil
profiles were selected for each section. The generated designs were analyzed at a minimum
operating speed (41 m/s), and the preselected designs were further analyzed at other
critical speeds (81 and 251 m/s). The design that generated the most power at low speed
was selected as the best design, thus expanding the operating range of the proposed RAT.

The Blade Element Momentum (BEM) theory and CFD simulation were used
to analyze the initial design, with results validated using the open-access program QBlade.
For the BEM theory, a computational code was developed to generate the optimal wind
turbine design and predict its performance. The Viterna method was also incorporated for
airfoil analysis. A total of 50 designs were proposed, strategically swapping airfoil profiles
in different sections of the blade. The designs were analyzed using CFD, modeling the
complete rotor and the SSTk —w turbulence model. The optimal design, which generated

the most power at the lowest operating speed, was selected, achieving a 23% optimization



and expanding the operating range of the RAT.

Keywords: Aerodynamic optimization, CFD, rotor, Ram Air Turbine (RAT), BEM
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Capitulo 1

Introduccion

1.1 Introducciéon

El desarrollo de los medios de transporte y la produccién de energia han sido
factores fundamentales en el desarrollo de la civilizaciéon a lo largo de la historia. En
la actualidad la industria aeroespacial y el sector de las energias renovables juegan un
papel crucial en nuestra vida cotidiana. A medida que se producen avances tecnologicos
y aumenta la competencia en estas industrias surge la necesidad de optimizar tanto el
funcionamiento como el proceso de desarrollo de sus productos.

La aerodinamica desempenia un papel fundamental en el rendimiento y dise-
no de las aeronaves, influyendo directamente en todos sus componentes. Factores criticos
como el ahorro de combustible, el control y la estabilidad, el rendimiento general, la
capacidad de carga y la reducciéon de ruido estan vinculados directamente por el compor-
tamiento aerodinamico.

Para el caso de los aerogeneradores, la aerodinamica también es crucial en su
rendimiento y disenio. La aerodinamica dicta principalmente la eficiencia en la conversion
de la energia cinética de la velocidad del viento a energia mecanica y posteriormente a
eléctrica. Por lo tanto, una mejora en la aerodinamica de una aeronave o un aerogenerador
se traduce en una optimizacion directa en el rendimiento y eficiencia de esta tecnologia.

A pesar de los avances tecnologicos en la aviacién moderna, persiste la posibi-
lidad de fallos en las aeronaves. Para garantizar la seguridad durante situaciones criticas,
existen numerosos componentes auxiliares que permiten a la aeronave realizar un aterri-

zaje seguro en caso de emergencia. Entre estos elementos, destaca la turbina RAT (Ram
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Air Turbine), un pequeno generador edlico de eje horizontal que se despliega del fuselaje
cuando los motores del avion experimentan un fallo durante el vuelo. La turbina aprove-
cha la energia cinética del viento para hacer girar sus palas, lo que genera la electricidad
y presion hidraulica necesarias para el funcionamiento de los sistemas vitales del avion.

La ubicacién y disenio de la RAT se pueden observar en la Figura 1.1.

Figura 1.1: Posicion de la turbina RAT.

Uno de los factores cruciales que afecta el rendimiento de cualquier aeroge-
nerador es el rango de velocidades en el que opera y la cantidad de energia que puede
generar a diferentes velocidades. Durante anos, el disefio de las turbinas RAT se basé en
calculos derivados de correlaciones empiricas obtenidas a través de experimentos en tine-
les de viento. Sin embargo, gracias al avance en las herramientas de calculo y optimizacién
computacional, se ha abierto la posibilidad de mejorar estas turbinas, especialmente en
su capacidad para generar energia a bajas velocidades.

Una herramienta fundamental para el analisis y la optimizacion de la aerodi-
namica en aerogeneradores y aeronaves es la Dindmica de Fluidos Computacional (CFD).
Esta disciplina, que se considera una rama de la mecanica de fluidos, utiliza software es-

pecializado para resolver y analizar el flujo de fluidos. Los programas de CFD se basan
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en algoritmos y métodos numéricos que permiten realizar numerosos cédlculos, facilitando
la observacion del comportamiento de los fluidos a través de superficies complejas. La
importancia de esta herramienta radica en su capacidad para ahorrar tiempo y costos en
la experimentacion aerodinamica, lo que representa un avance significativo en el campo.

Las herramientas de calculo y optimizacién computacional son programas
que simplifican la ejecucion de procedimientos matematicos complejos, lo que resulta en
un ahorro significativo de tiempo en los procesos de experimentacion e investigacion de
nuevas variables. En la actualidad, existen algoritmos computacionales que facilitan el
desarrollo de geometrias optimizadas, permitiendo asi modificar las variables operativas
de diversas herramientas de ingenieria. Estos algoritmos, como los basados en técnicas
evolutivas, han demostrado ser efectivos para resolver problemas de optimizacién multi-
objetivo, lo que permite encontrar soluciones éptimas en un tiempo reducido. Ademas, el
uso de metodologias paramétricas en el diseno aerodindmico ha permitido a los ingenieros

explorar diferentes configuraciones y distribuciones morfolégicas de manera mas eficiente.

1.2 Planteamiento del problema

Uno de los principales retos en la actualidad de aerogeneradores es la creacion
de pequenos aerogeneradores de eje horizontal que sean eficientes en la generacion de
energia a bajas velocidades.

El rotor de la RAT cuenta con diferentes areas de mejora, una de las més
importantes es la falta de generacion de energia a baja velocidades, cominmente encon-
tradas en los momentos finales de un aterrizaje forzoso, siendo uno de los momentos
mas criticos. La falta energia a estas bajas velocidades provoca que el piloto no pueda
manipular las superficies de control y otros equipos eléctricos dejen de funcionar.

Actualmente se sigue buscando un diseno optimo para que la turbina RAT
genere la potencia minima necesaria a la velocidad de funcionamiento mas baja posible.
En la aviacién civil se busca la mayor seguridad manteniendo la eficiencia aerodinamica.

La RAT cumple con su funcién, pero cuenta con rendimiento aerodindmico
que puede ser mejorado, mediante el uso de métodos como el Blade Element Momen-
tum (BEM) y programas computacionales como el Diseno Asistido por Computadora

(CAD) y el CFD. Obteniendo un mejor andlisis de las variables de forma que afectan
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aerodindmicamente en la RAT.

1.3 Justificacion

La importancia del proyecto radica en la ayuda a la resolucién de problema-
ticas que existe en la aviacion civil. El proyecto busca contribuir con los avances en las
técnicas de disenio y anadlisis, en la aerodindmica de pequenos aerogeneradores y de la
aviacion final, donde este factor se encuentra en constante desarrollo. Las turbinas RAT
deben de generar potencia eficazmente sin afectar la aerodindmica general de la aeronave
para su correcto funcionamiento durante una emergencia.

El desarrollo de la investigacién contribuye a la mejora del rendimiento de
las turbinas RAT, las cuales son instrumentos de suma importancia en el proceso de
un aterrizaje forzoso sin la disponibilidad de los motores para la generaciéon de energia
necesaria para el control de la aeronave. Hasta el dia de hoy la RAT a salvado miles
de vidas, como fue el caso del vuelo 143 de Air Canada también conocido con el Gimli
Glider donde la aeronave se quedo sin combustible y planeo para aterrizar en una pista
abandonada referencia [1].

En el sector de las energias renovables en el drea de energia edlica, los aeroge-
neradores cuentan con rotores de 90 m de didmetro, y otros més grandes necesarios para
producir cantidad considerable de energia utilizando la velocidad del viento entre 12 y 30
m/s. La turbina RAT es un pequeno aerogenerador que funciona a velocidades entre 40
y 100 m/s, optimizarlos a una baja velocidad darfa la oportunidad de utilizar pequetios
aerogeneradores en otras aplicaciones.

El uso de programas computacionales como de programacién matematica y
de simulacién numérica CFD permite elaborar predicciones en tiempos reducidos, ob-
servar y analizar todo el campo de velocidades, presiones y otros valores importantes
para la aerodinamica del componente. Al igual que el ahorro del tiempo lo hay de dinero

disminuyendo la cantidad de prototipos para la experimentacion fisica.
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1.4 Estado del arte

En las ultimas décadas, el crecimiento del sector de las energias renovables a
sido considerable, impulsado principalmente por la necesidad de reducir las emisiones de
gases de efecto invernadero y mitigar el cambio climatico. Entre las fuentes de energia
renovable més destacadas se encuentra la energia edlica siendo una de las mas eficientes
y estudiadas para la generaciéon de electricidad. Este sector ha crecido significativamente
a nivel mundial y sigue abriendo sus posibilidades de aplicaciéon. Con todo esto el estudio
e informacién acerca de la energia edlica y aerogeneradores de eje horizontal (HAWT) ha
aumentado.

La turbina RAT es un aerogenerador que pertenece a la categoria de aeroge-
neradores de eje horizontal, pero a la vez pertenece a una sub categoria menos estudiada
la cual es los aerogeneradores pequenos de alta velocidad (High Speed Small Wind Tubi-
nes). El estudio de pequenos aerogeneradores de alta o baja velocidad ofrece la posibilidad
de aumentar su aplicacién en la vida diaria, pero la gran mayoria de los trabajos esta
enfocado en los grandes aerogeneradores.

En mayor medida la informacién acerca de aerogeneradores va enfocado en
el uso de grandes aerogeneradores, ejemplo de esto es la gran cantidad de estudios que
se basan en el estudio realizado a diferentes proyectos de experimentacion. En el 2000, el
National Renewable Energy Laboratory (NREL) con este proyecto Unsteady Aerodyna-
mics Experiment (UAE), alcanz6 resultados de alta calidad para una HAWT Grumman
de 20 kW y de dos palas; este modelo fue probado en el tinel de viento en el Centro de
Investigaciéon Ames de la NASA. Los resultados mas importantes fueron encontrados en
la Fase VI de la experimentacién y se recopilaron en diferentes trabajos [2, 3]. Unos anos
después en 2006 en Europa se llevé a cabo el proyecto nombrado MEXICO, realizado
en un tunel de viento de grandes magnitudes, esta investigacién se enfocod en la estela
generada por el paso del flujo a través del rotor [4].

Ademas de la experimentacion fisica para el andlisis de aerogeneradores, teoria
BEM provee resultados cercanos a situaciones reales usando formulaciones simples. En la
teoria BEM, la pala del aerogenerador se divide en pequenas secciones donde los perfiles
alares de cada seccién son analizados en dos dimensiones (2D) para obtener el arrastre y
sustentacion de este; integrando asi las fuerzas globales como la fuerza axial y el momento

a lo largo de la pala completa.
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En anos recientes, la experimentacion fisica a quedado un poco de lado y se
ha utilizado la teoria BEM para la prediccion del rendimiento de aerogeneradores com-
parando sus resultados con la simulacién CFD, obteniendo resultados muy cercanos a los
obtenidos con la experimentacién fisica. C.J. Bai et al., [5] disend y analizé la pala de un
aerogenerador de eje horizontal con la ayuda de la teoria BEM y el analisis CFD, mos-
trando una buena relacion entre las magnitudes del empuje y el momento generado por
la pala diseniada. Fei-Bin H. et al., [6] diseni6 y analizé tres palas con diferentes considera-
ciones de diseno. Obtuvieron resultados muy similares con el andlisis BEM, CFD y datos
experimentales obtenidos de un tinel de viento, con lo cual confirmaban y validaban sus
métodos. Y. Khalil et al., [7] usé algoritmos computacionales basados en el analisis BEM
para disenar y predecir el comportamiento de un aerogenerador de 7 metros de didme-
tro y posteriormente utilizd andlisis CFD, los resultados entre los métodos coincidian.
Tahani M. et al., [8] usé la teorfa BEM y simulacién CFD para comparar con los datos
experimentales de un aerogenerador comercial Vestas V47, alcanzando resultados muy
similares entre los tres métodos, validando asi su analisis.

Para el disefio de aerogeneradores existen ecuaciones que brindan el mejor
diseno posible, pero existen trabajos que utilizan diferentes métodos para la optimizacion
de la pala. van Rooji, R. et al., [9] divide la pala en tres secciones, utilizando un perfil ae-
rodinamico diferente en cada una de las secciones segin las caracteristicas aerodindmicas
que tiene cada seccién, obteniendo una mejora en el funcionamiento de la pala propuesta.
Hasan, M. et al., [10] disené la pala de una HAWT con tres diferentes perfiles alares, la
pala fue evaluada con la ayuda de CFD y el programa de acceso abierto Qblade el cual
esta basado en la teoria BEM. Lin, Y. et al., [11] analiz6 con simulacién CFD y datos
experimentales, el aerogenerador INER-P150 de 150 kW, este rotor utiliza una pala con
4 diferentes perfiles alares. Obteniendo resultados muy cercanos entre los dos métodos de
analisis.

La simulacién CFD es una herramienta poderosa que nos permite el entendi-
miento del comportamiento del flujo a través de geometrias complejas y obtener resultados
cercanos a los reales. Pero es necesario el realizar una correcta simulacién para que los
resultados que nos brinde sean de calidad, es por esto que varios trabajos se enfocan en
la metodologia del analisis de la simulacién. Algunas investigaciones tratan el CFD para

validacién de disenos optimizados de aerogeneradores sin necesidad de experimentacion
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fisica o simplemente con el propésito de investigar los procedimientos més eficientes para
el andlisis de este fenémeno. Sun Y. & Zhang L. [12] utilizan el modelo de turbulencia
SSTk — w para el flujo transitorio en el mallado de un rotor completo, obtuvieron resul-
tados méas cercanos a los de la experimentacion fisica. Keerthana M. et al., [13] obtuvo
una buena descripcion del flujo alrededor de las palas utilizando el modelo de turbulencia
SSTk — w en el andlisis del perfil de un aerogenerador HAWT. Nouioua A. et al., [14]
comparan los resultados de tres modelos de turbulencia contra los datos experimentales
para el perfil alar S809 del NREL-Fase VI, los modelos de turbulencia fueron el k — e,
RSMk—ey SSTk —w. Los resultados fueron cercanos entre ellos, el mas preciso con res-
pecto los datos experimentales fue el modelo SSTk — w. Moshfeghi M. et al.,[15] estudié
la separacion de la capa limite de una pala, utilizo el modelo de turbulencia SSTk — w
y vario el valor de y* hasta encontrar el valor ideal el cual fue por debajo de 1, el pro-
cedimiento fue til para encontrar resultados mas cercanos a los reales. Sgrensen N. et
al., [16] compar6 diferentes simulaciones CFD del perfil alar en 2D de una HAWT uti-
lizando: compresibilidad, incompresibilidad y correcciones explicitas de compresibilidad.
Estos resultados fueron similares entre ellos, mostrando que la compresibilidad no es tan
relevante en el andlisis de aerogeneradores. Sogukpinar H. and Bozkurt I. [17] obtuvo el
angulo de ataque 6ptimo de la pala de un aerogenerador con la ayuda de la simulacion
CFD y la experimentacion fisica coincidiendo en el dngulo con los dos métodos. Yin, R.
et al., [18] optimizo el coeficiente de sustentacion y la eficiencia aerodindmica de un perfil
NACA utilizado en aerogeneradores con la ayuda de algoritmos genéticos.

Este trabajo busca el maximizar la generacion de potencia a la velocidad mi-
nima de funcionamiento de una RAT. Con base en los antecedentes senalados se tomaron
consideraciones de diseno, uso de la teoria BEM y simulacion CFD para la generacion del
diseno inicial y 50 disefios mas, con el propésito de encontrar la combinacion mas opti-
ma. Existe una gran cantidad de bibliografia acerca del rendimiento de aerogeneradores,
pero es deficiente esta informacion para el caso de la RAT. Parte del trabajo radica en la

generaciéon de informacion de este pequeno aerogenerador.
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1.5 Hipoétesis

Las turbinas RAT tienen una deficiencia en la generacién de potencia a una
baja velocidad debido a sus caracteristicas aerodinamicas. Una mejora en el disenio de la
forma del rotor de la RAT provocaria una mayor generaciéon de potencia mecanica a una
baja velocidad y con esto mejor funcionamiento en casos de emergencia. El andalisis con
ayuda de software como de programacion computacional, disefio mecanico y simulacion
de fluidos, permitird encontrar los puntos criticos con oportunidad de mejora del rotor.
Los puntos mas relevantes para el rendimiento aerodinamico del aerogenerador son el

rotor, la nariz y las palas.

1.6 Objetivos

1.6.1 Objetivo general

Aumentar la potencia generada a baja velocidad de una turbina RAT de un
avién comercial, al modificar la geometria para extraer la maxima energia del flujo de

aire.

1.6.2 Objetivos especificos

o Realizar revision de la aproximacion BEM y la simulacion CFD de aerogeneradores.

e Desarrollar un cédigo computacional BEM para el disefio y analisis de aerogenera-

dores.
« Investigar sobre el diseno de pala de aerogeneradores y técnicas de optimizacién.

o Modelar paramétricamente mediante CAD el primer disenio y someter a simulacion

CFD.
« Validacién del cédigo BEM con la simulacion CFD y programas de acceso abierto.

o Comparacion de las propuestas de diseno y seleccion del rotor éptimo.
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1.7 Metodologia

« Estado del arte — Revision de la bibliografia acerca del disefio y anélisis de aeroge-

neradores.

o Prediccién tedrica — Creacion de un coédigo computacional apoyado en el BEM para

el diseno y analisis de aerogeneradores.

e Modelado CAD — Modelado de la RAT inicial y de las propuestas de mejora de

disefio.

e Simulacién CFD — Simulaciones numéricas para la obtencién de las fuerzas aerodi-

namicas y analisis del fluido a través del rotor.

o Optimizacion — Generacion de disenos utilizando métodos de optimizacion de aero-

generadores.

e FEvaluacion de resultados.
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Figura 1.2: Diagrama de flujo metodologia de investigacién y diseno.
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Capitulo 2

Marco teodrico

2.1 Aerogeneradores de eje horizontal

2.1.1 Historia y fundamentos

El uso de las energias renovables y en especial el de la energia edlica viene de
mucho tiempo atras, algunos estudios indican la existencia de molinos de viento que datan
de aproximadamente 644 d.C. Durante la historia, esta forma de energia ha sido utilizada
extensamente, aunque su uso no ha alcanzado el nivel de otros recursos energéticos como
el de los combustibles fésiles (carbdn, petroleo y gas natural), los cuales han predominado
debido a su bajo costo de extraccion. Sin embargo, las demandas actuales y el avance de
nuevas tecnologias han reducido los costos de generacion de energia edlica, facilitando su
implementacion en diferentes areas [19].

Los aerogeneradores de eje horizontal (HAWT) se fundamentan principal-
mente en el principio de la "hélice”. Este diseno se encuentra presente tanto en los tra-
dicionales molinos de viento europeos como en las turbinas eélicas modernas de Estados
Unidos, convirtiéndose en la tecnologia dominante en el sector edlico actual. Se considera
que los HAWTSs superan a los aerogeneradores de eje vertical (VAWT) debido a varias

caracteristicas clave:

« El diseno de la pala, se puede controlar la velocidad del rotor y la potencia de salida
ajustando la inclinacion de las palas del rotor. Este control se vuelve crucial para
proteger el rotor de velocidades excesivas y condiciones de viento extremas, con

especial peligro para los aerogeneradores de gran tamano.
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o La forma de las palas del rotor puede ser optimizada aerodinamicamente, logrando

su maxima eficiencia al aprovechar las propiedades del flujo del fluido.

« Un aspecto clave es el liderazgo tecnolégico en el desarrollo de estos disenos, que ha
permitido mejoras significativas en la eficiencia del aprovechamiento de la energia

edblica.

2.1.2 Principios aerodinamicos

El diseno aerodinamico es esencial para el funcionamiento eficiente de los
aerogeneradores de eje horizontal. Su principio operativo basico se basa en que el flujo
de aire que impacta las palas del rotor genera fuerzas que producen un momento sobre
el eje, provocando su rotacion. Este movimiento transforma la energia cinética del viento
en trabajo mecanico, que se transmite a través de la caja de engranaje para accionar el
generador eléctrico. Finalmente, la energia eléctrica generada se inyecta a la red eléctrica
para su uso por los consumidores.

El disenio de un aerogenerador es un tema que abarca miltiples disciplinas,
incluyendo la aerodinamica, la mecanica estructural, el analisis de materiales, la meteoro-
logia y los sistemas de control eléctrico y electrénico. Sin embargo, la aerodinamica es la
disciplina mas critica, ya que establece parametros esenciales como el tamano del rotor,
la forma y el dngulo de las palas, la distribucién de la cuerda a lo largo de las mismas,
el tipo de perfil aerodindmico utilizado, asi como las fuerzas que acttian sobre ellas y los
niveles de eficiencia y potencia de salida requeridos. Estos elementos son fundamentales
para optimizar el rendimiento del aerogenerador y maximizar su capacidad de generacion
de energia.

Los enfoques de modelado aerodinamico para aerogeneradores de eje horizon-
tal (HAWT) se fundamentan en la combinacion de los modelos matematicos méas efectivos
disponibles para representar la aerodinamica de sus diversos componentes. Estos analisis
abarcan desde la teoria clasica del momento hasta modelos basados en teorias de Ele-
mento de Pala (BE) y Elemento de Pala-Momento (BEM). Ademads, se incluyen modelos
BE que se combinan con sofisticados métodos aerodinamicos inestables, como el método
de Estela Prescrita y el Método de Vértice Libre (FVM). La integracién de estos modelos

permite predecir las cargas y caracteristicas de rendimiento de la turbina edlica en su
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conjunto, aunque requiere un acoplamiento eficaz entre todos ellos [20].

En la actualidad, se estan llevando a cabo nuevos esfuerzos de investigacion
para desarrollar modelos que incorporen teorias de vortices y técnicas de Dindmica de
Fluidos Computacional (CFD), basadas en soluciones numéricas de las ecuaciones de
Euler y Navier-Stokes. Sin embargo, hasta ahora, estos modelos han tenido un impac-
to limitado en el diseno de aerogeneradores de eje horizontal (HAWT), principalmente
debido a los altos costos computacionales y los tiempos de respuesta prolongados, asi
como a la falta de aceptacién como herramientas certificadas para el diseno. A medida
que los métodos numéricos se vuelven mas robustos y las capacidades computacionales
aumentan, el uso de CFD en aerodinamica se integra cada vez mas como un componente

esencial en la practica del disefio de aerogeneradores.

2.1.3 Analisis de energia en el viento

Volumen de control

Qr

Cara del cilindro de CV a un radio R,

—_——

T ]

v 1 Linea de corriente

o]
_J

Ry

LT

Eje de rotacién

Figura 2.1: Relacién del flujo en volumen de control.
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Conservacion de la masa

Relacién del caudal antes (@), durante (@) y después (Q3) de la pala del

aerogenerador dentro de un volumen de control cv

QL=Q=0Qs

/ va-dSm,:/ vz-d§1+/z7-d§+/ 0y - dS;
Scv S1 S S3

/ ’U_i . n1d51 +/17 ndS+/ U_é : n3d53
51 S SB

Relaciéon del caudal que entra y sale, en términos de la velocidad y el area.

vm(Rgv — R§) + U37TR§ +Qr = vaiv

—TR; +v3mR; + Qpr =0
QR = WR%(Ul — ’Ug)
Q1 =Q=0Q;

TR = v R? = v3m RS

Conservacion del momento

Definicién de fuerza en términos de la masa y velocidad.

dv d
F = m% = E(mv)

Definicién de la densidad p

Despejando la masa

(2.1)

(2.2)

(2.3)

(2.9)

(2.10)

(2.11)

(2.12)

(2.13)



d dpii ,
F=2 [ pvav = %dv + / piv - dS (2.14)
S

dt v d
d(pv) _ d(pv) O
& = g T (v 9)(p0) (2.15)
T+D=0 (2.16)

Donde T es la fuerza empuje y D el arrastre generado por el rotor del aerogenerador.

T = —,0/?717- ds (2.17)

s
T = poyumR2, — pvinim(R2, — R3) — pusvsmR3 — pv1Qr (2.18)
T= pvlvlﬂRg — pv3vg7rR§ — p1QR (2.19)

Sustituyendo la ecuacién (2.6) en la ecuacién (2.19)

T = prR3 (v} — v3) — puimR3(vy — v3) (2.20)

T = prR3(v1 — v3)(vy + v3) — pv1TRa(v1 — v3) (2.21)
T = prR3(v1 — v3)[v1 + v3 — 4] (2.22)

T = prR3v3(vy — v3) (2.23)

Sustituyendo el valor de Q3 = mR3v3 en la ecuacién (2.23)

T = pQs(vy — v3) (2.24)

Otra ecuacién se puede derivar del empuje T' considerando el flujo que pasa a través
del disco que forma las palas del aerogenerador. Remplazando las palas por un disco
muy delgado con velocidad continua pero presion discontinua, entonces T es resultado
unicamente de la diferencia de presiones P — P,. P actia en direccién del viento en la

entrada del disco y P en direccién al viento en la salida del flujo.

T=(P—P)nR? (2.25)
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J AP
P, = Pytm - -

Figura 2.2: Relacion presiones a través del rotor.

Conservacién de la energia

Definicién de la energia

1
E = —muv?
2
Definicién de la potencia
dE. M  Fd F-v-A
P t = ——--— = — F . _’: —_— P
T T T ! A @

Donde M es el momento

1
P—P1:§,O(U%—U2)

Debido a que la P; es la presion atmosférica puede ignorarse
P = 1 2 .2
= 2;0(“1 v)
Misma relacién para P, y Ps
1 1
P2+§pU:P3+§pv§

1
P — Py = Ep(vg - 1)2)

30

Ps- Pym

(2.26)

(2.27)

(2.28)

(2.29)

(2.30)

(2.31)
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Al igual que P; P es la presion atmosférica asi que puede ignorarse

1
P, = §p(v§ —?) (2.33)
Pot = (P — P)Q (2.34)
Cambiando la deinicién de Q)
Pot = (P — Py)vrR? (2.35)

Sustituyendo la ecuacion (2.25) en la ecuacién (2.35)
Pot =Twv (2.36)

1
Pot = 5 pQs(v} — v3) (2.37)

Combinando en la ecuacién (2.36) con la ecuacion (2.37) y (2.24)

1
Pot =Tv = 5/)@3(“% —v3) = pQs(v1 — v3)v (2.38)
p=" ;r s (2.39)

Coeficiente de potencia

Combinando en la ecuacion (2.36) y la ecuacién (2.24)
Pot = pQ3(vy — v3)v (2.40)
Agregando la ecuacién (2.8)
Pot = prvR*(v; — v3)v (2.41)
Despejando vz de la ecuacién (2.39)

Pot = prv® R* (v — 20 + v1) (2.42)
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Multiplicando por

»—?oals w

3

v
Pot = 2pmv*R*(v; — v)v—% (2.43)
Pot = 2pmv* R3(—)2(1 — ) (2.44)
U1 U1
Coeficiente de potencia
Pot
Cpot = —— 2.45
Pot LT3 R? (245)

Sustituyendo el valor de a = 1 — (U—Ul) conocido como el valor de interferencia axial.
Cro = 1021 =Y 1 — o2 (2.46)

De acuerdo con Betz el C'p optimo es de 0.593 (exactamente ;—?) con un factor de inter-

ferencia de 0.333 (exactamente )

1
PBetz = OP,BetZEpU?A (247)

Coeficiente de empuje

En la ecuacién (2.24) se agrega la igualdad de @3 de la ecuacién (2.8)
T = proR*(v; — Us) (2.48)

Despejando vz de la ecuacién (2.39)

T = proR*(v; — 2v + 1) (2.49)
Multiplicando por Z—z
2
T = 2pmvR*(v; — U)U—é (2.50)
U1
T = 20m? R2()(1 — ) (2.51)
U1 U1
Coeficiente de empuje
T
Cr=—-> 2.52
g spmviR? (2.52)
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Sustituyendo el valor de a = 1 — (%)

Cp = 4@3(1 - Ui) = 4a(1 — a) (2.53)

De acuerdo con Betz el Cp optimo es de 0.593 (exactamente ;—g) con un factor
de interferencia de 0.333 (exactamente 3)
1

Ppet, = CP,BetzéPUfA (2.54)

2.1.4 Diseno del rotor
Introducciéon a perfiles alares

El rendimiento aerodindmico de aerogeneradores depende directamente de
las caracteristicas de los perfiles alares utilizados a lo largo de la pala. El empuje y po-
tencia producida por la RAT se ve influenciado por la sustentacién (Cp) y el arrastre
(Cp). Es asi necesario conocer las caracteristicas aerodindmicas de los perfiles alares para
poder desarrollar el andlisis de cualquier aerogenerador [21]. Para el entendimiento del
comportamiento de los perfiles alares existen diferentes recursos como son los datos expe-
rimentales, analisis computacionales por medio de programacion y el uso de la simulacion

de fluidos CFD.

Definicién y geometria de perfil alar

Existen diversas familias de perfiles alares, cada una de las cuales sigue sus
propias directrices en el diseno. Entre las més reconocidas se encuentran los perfiles NACA
(U.S. National Advisory Committe on Aeronautics) que fueron desarrollados y estudiados
tras la Primera Guerra Mundial. Dentro de los perfiles NACA, se pueden identificar
diferentes familias, como los perfiles de 4 digitos [23] y la serie 6 [24], que se rigen por
distintas reglas de disefio. En la Figura 2.3 se presentan los elementos caracteristicos de

la geometria de un perfil aerodinamico.
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Posicion espesor maximo

Borde de ataque

Borde de
Salida
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Radio maximo

Figura 2.3: Elementos de un perfil alar.

En el caso de la familia de perfiles NACA de 4 digitos, la nomenclatura
utilizada refleja la geometria del perfil. Por ejemplo, en el perfil NACA 8318, el primer
digito, situado a la izquierda, representa el porcentaje maximo de curvatura en relacion
con la cuerda, que es 0.08c. El segundo digito indica la posicién de la maxima curvatura,
expresada en décimas de la cuerda; para el NACA 8318, esta se encuentra al 30% de
la longitud de la cuerda, comenzando desde el borde de ataque. Los dos ultimos digitos
especifican el maximo espesor del perfil, que es un 18% de la cuerda (0.18¢). Ademas,
la ubicacion del maximo espesor para todos los perfiles de esta familia se establece, por
convencion, en el 30% de la cuerda medida desde el borde de ataque.

Debido a su capacidad para reducir la resistencia aerodinamica, los perfiles
NACA de la series 6 se utilizan con frecuencia en aerogeneradores de gran tamano [22].
La geometria de estos perfiles se refleja en su nomenclatura; por ejemplo, el primer di-
gito a la izquierda (6) en el caso NACA 63-421 identifica la familia de perfiles alares
correspondiente. El punto de minima presién, que en este caso se encuentra al 30% de la
cuerda desde el borde de ataque (0.3¢), se indica con el segundo digito (3). El coeficiente
de sustentacién de disenio, que es 0.4, se muestra en el tercer digito (4). Finalmente, los

dos 1ltimos digitos muestran el grosor maximo del perfil, que es del 21% (0.21c¢).

Sustentacién, arrastre y método Viterna

Las caracteristicas aerodindmicas fundamentales de un perfil alar son la sus-
tentacion (L) y el arrastre (D), que son cruciales para el rendimiento de las palas de
un aerogenerador. Tanto la sustentacion como el arrastre dependen de varios factores,
incluyendo la velocidad relativa del viento (W), la cuerda del perfil (¢), la densidad del

aire (p) y el grosor de la seccion de la pala (b). Estas variables se expresan cominmente en
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forma de coeficientes aerodinamicos, que permiten evaluar el comportamiento del perfil

en condiciones de flujo especificas.

L
Cp=-—— (2.55)
schbpW?
D
Cp=+—7—7= 2.56
b schbpW? (2:56)

Para el diseno de aerogeneradores, se consideran diversas caracteristicas ae-
rodindmicas que influyen en la seleccion del perfil mas adecuado, siendo la eficiencia
aerodindmica (Cp/Cp) uno de los pardmetros mas importantes. En este contexto, se
analiza la variacion de las curvas de sustentacién y arrastre en funcién del angulo de
ataque. Aunque se establece un angulo de disenio base, es crucial reconocer que el angulo
de ataque del perfil puede variar debido al movimiento del rotor del aerogenerador y a
los fenémenos aerodinamicos asociados. Por lo tanto, es fundamental realizar un estudio
exhaustivo de los coeficientes aerodinamicos en un amplio rango de angulos de ataque,
que abarca desde -180° hasta 180°, para optimizar el rendimiento del aerogenerador en
diversas condiciones de operacion.

En el andlisis de perfiles alares el método Viterna es una técnica ampliamente
reconocida, especialmente en condiciones donde se operan angulos de ataque altos, si-
tuaciones en las que los enfoques tradicionales de andlisis aerodinamico pueden resultar
ineficientes. Este método fue desarrollado por Larry A. Viterna y Robert D. Corrigan en
la década de 1980 [26], en el contexto del disefio de turbinas edlicas, y se centra en la
predicciéon del comportamiento aerodindmico en la region posterior al desprendimiento
de flujo. Su importancia radica en la capacidad de proporcionar estimaciones precisas del
coeficiente de sustentacién y del coeficiente de arrastre en angulos de ataque altos, donde
los fenémenos de flujo turbulento y la separacion de la capa limite son predominantes
[25].

El método Viterna se fundamenta en la extrapolacion de datos obtenidos de
pruebas en tuneles de viento o simulaciones a baja velocidad y angulos de ataque mo-
derados, extendiendo estos datos a la regién no lineal mediante una serie de parametros
empiricos. Esta estrategia resulta particularmente 1til en el analisis de aerogeneradores y

otros sistemas aerodinamicos donde los perfiles alares operan bajo condiciones de flujo se-
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paradas. A pesar de su enfoque empirico, el método ha demostrado ser robusto y efectivo,
especialmente en situaciones que requieren una rapida parametrizacion y razonablemente
precisa del comportamiento aerodinamico, sin necesidad de realizar complejas simulacio-
nes de dindmica de fluidos computacional (CFD). La simplicidad del método Viterna,
junto con su capacidad para integrarse en modelos aerodinamicos de orden reducido, lo
convierte en una herramienta esencial en la ingenieria aerodindmica, aplicada al diseno y
andlisis de perfiles alares bajo condiciones de flujo no lineales.

Para la obtenciéon del comportamiento de los coeficientes aerodinamicos des-

pués del angulo de perdida (asqu) se utilizan las siguientes ecuaciones:

, cos? ()
Cr = Arsin(2a) + A o (2.57)
Cp = Bysin*(a) + Bycos(a) (2.58)

Donde la definicién de las variables A y B depende de conocer el angulo
de perdida (asian), €l coeficiente de sustentacién en el dngulo de perdida (Crsiay), €l
coeficiente de arrastre en el &ngulo de perdida (Cpsiay) v €l coeficiente de arrastre maximo

(Cpmaz) que es dependiente de la relacion de aspecto (AR), donde:

Comar = 111+ 0.018AR (2.59)
4, = Gomas (2.60)
2
Bi = Cpmaz (2.61)
Ay = (CLstau — CDmaxSm(Oéswu)COS(OéStazz))% (2.62)
B, = Cpstalt — CDmaz Sin*(istair) (2.63)

cos(stair)
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Diseno de palas basado en Schmitz

En la Figura 2.4 se observa los elementos que constituyen el diseno de la pala
del aerogenerador a lo largo del radio del rotor (r), los principales elementos de diseno

de la pala son el dngulo de ataque 5(r) y la cuerda c(r).

Y V= (1—(1)1)1

R D | Paw

Rotor plane

\

Figura 2.4: Elementos del diseno de palas.

Todos los dngulos son dependientes del radio; v(r) dngulo del viento relativo
con respecto al eje del rotor, 1(r) angulo del viento relativo respecto al plano del rotor y
B(r) dngulo de ataque de la pala.

Donde w es la velocidad angular del rotor y esta definido por

Wy =27TMN (2.64)

donde n es la velocidad rotacional en revoluciones por segundo.
Una variable importante en el analisis de aerogeneradores es la "relacion de
velocidad punta” la cual se define como
wy R

X =2 _ (2.65)
(%1 (%

Schmitz ha diferencia de Betz toma en consideracién la rotacion del flujo,
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en base a eso propone formas para calcular el diseno de la pala del rotor y extraer la
maxima potencia posible, llegando a la definiciéon del angulo de ataque a lo largo de la

pala ecuacién 2.66 y la variacién de la cuerda a lo largo de la pala ecuacién 2.67 [27].

2 R
B(r)schmit= = gaTCtanX—T —ap (2.66)
116 1 R
(1) schmitz = B CZT Sin2(§aTCta”(X—r)) (2.67)

2.1.5 Teoria BEM

La teoria del momento de elemento de pala sigue un flujo de trabajo iterativo,
en el proceso la pala se divide en pequenas secciones donde se va realizando el calculo.
El procedimiento de calculo estd basado en la teoria BEM y sigue los siguientes

pasos para cada elemento del radio de la pala [27]:

« Paso 1: se estipulan los valores del factor axial (a) y tangencial(a’) en 0 para la

primera iteracion.
o Paso 2: se calcula el angulo ¢ y con este el angulo de ataque «

1—a v

Y = arctan (2.68)

1+adrw,
a=19—p (2.69)

» Paso 3: con el angulo de ataque a obtener el valor del C'y, y C'p del perfil aerodina-

mico seleccionado.

« Paso 4: calcular los valores de C, y C,,

C, = Cpsin(v) — Cpcos() (2.70)

Cy = Cprcos(y) + Cpsin(y) (2.71)

o Paso 5: el factor axial a y tangencial a’ son calculados
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a = 4AF sin2(v) (272)
o Cy +1
a1 (2.73)
AF sin)eos(¥) _ 1

donde o es definido como la relacion del solido y F' es utilizado en los aerogenera-

dores con pocas palas en su rotor

cB
0= (2.74)
2 B R-—
F= ;arcos(exp(—gm(;))) (2.75)

donde B es el nimero de palas del rotor. Para el caso de que a sea mayor a 0.2 este

factor (a. = 0.2)se vuelve a calcular utilizando la siguiente ecuacién

o= %(2 4 K(1—2a) — /(K1 =2a) + 2 + 4(Ka2 — 1)) (2.76)
donde
4 Fsin? (1)
e (2.77)

o Paso 6: si el ay d tiene una diferencia mayor del 1% con respecto a su valor en la
iteracién pasada se vuelve a iniciar desde el paso 2, si la diferencia es menor al 1%
se detiene el proceso iterativo y se utilizan los valores de a y o’ para el calculo del

torque y del empuje en cada seccién de la pala.

Para el calculo de las fuerzas en el rotor es necesario calcular primero la

velocidad del flujo relativo W

vl —a)
W= (2.78)

Para el calculo del torque por cada seccién se utiliza
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Cco1mo

1
U*(r) = ipWQCCx (2.79)

mientras que para el empuje en cada seccion de la pala se usa

1
T*(r) = 57 W2cC, (2.80)

El empuje total del rotor esta definida por

T — B/R T* () dr (2.81)

donde dr es el grosor de cada seccion, para el caso de la potencia se define

R
P = va/ rU*(r)dr (2.82)
0

2.1.6 Ram Air Turbine (partes y fundamentos)

La Ram Air Turbine (RAT) es una pequenia turbina utilizada en aeronaves

para generar energia a partir del flujo de aire creado por la velocidad del avién. General-

mente, la RAT esta conectada a un generador eléctrico que convierte esta energia cinética

en energia eléctrica. En algunos casos, también se vincula con la bomba de combustible

hidraulica. Al igual que las grandes turbinas edlicas, la RAT cuenta con palas que giran

al atravesar el aire, generando asi la energia necesaria. La Figura 2.5 ilustra los diferentes

componentes de la turbina RAT en un avién comercial.
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Figura 2.5: Morfologia una turbina RAT.

Todos los aviones comerciales modernos estan equipados con un sistema de
generacién de energia de emergencia, en el cual la turbina RAT (Ram Air Turbine)
juega un papel crucial. Esta turbina se activa en situaciones extremas, como cuando la
aeronave pierde potencia, desplegandose desde el fuselaje para aprovechar la corriente de
aire y generar la energia necesaria para controlar el avién y facilitar un aterrizaje seguro.
Aunque su uso es poco frecuente, la RAT puede ser vital en emergencias.

Uno de los primeros tipos de aeronaves en incorporar la turbina RAT fue el
Vickers VC10, que se introdujo en 1960. En la actualidad, el Airbus A380 cuenta con la
turbina RAT de mayor diametro, alcanzando los 1.62 metros, mientras que el diametro
promedio de una turbina RAT es de aproximadamente 80 cm. Estas turbinas son capaces
de generar entre 5 KW y 60 kW, dependiendo del generador utilizado. Ademaés, los modelos
més pequenios disefiados para bajas velocidades pueden producir hasta 400 Watts [1].

La RAT funciona como un sistema de emergencia que se activa cuando los
motores de la aeronave dejan de operar. En la mayoria de las aeronaves, la RAT puede
desplegarse automaticamente durante situaciones de emergencia, aunque el piloto también
tiene la opcién de activarla manualmente si es necesario. Este sistema es crucial para
proporcionar energia hidraulica y eléctrica casi instantaneamente, permitiendo que los

controles de vuelo y otros sistemas esenciales sigan funcionando hasta que se restablezca
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la potencia principal.

Actualmente, la mayoria de las aeronaves estan equipadas con una turbina
RAT, que ha demostrado ser vital para salvar vidas en situaciones de emergencia durante
el aterrizaje. En la actualidad, se estan realizando esfuerzos para modificar tanto la unidad
de energia auxiliar como la RAT, con el objetivo de hacerlas mas ligeras y eficientes. La
RAT genera energia a partir del movimiento de rotaciéon del rotor, que se encuentra
ubicado en la parte delantera de la turbina.

El diametro del rotor varia segin el tipo de aeronave y la cantidad de energia
que necesita producir para el funcionamiento del sistema de emergencia. Los rotores
pueden tener entre 2 y 4 palas, dependiendo de los requisitos energéticos del avion. Aunque
los rotores de dos palas pueden ser mas eficientes que los de cuatro, ya que pueden operar
a velocidades relativamente altas, la eficiencia también depende del material utilizado
en las palas. Estas pueden estar fabricadas de metal o plastico, lo que influye en su
rendimiento y durabilidad.

La RAT se ha demostrado que produce una cantidad considerable de energia,
aunque en aplicaciones de baja velocidad, su capacidad se limita a aproximadamente 400
watts. Esta potencia, aunque modesta, es suficiente para proporcionar energia durante
periodos cortos, lo que puede ser crucial para ayudar a la aeronave a aterrizar de manera
segura en situaciones de emergencia. En los tltimos afios, mas de dos mil personas han
sobrevivido gracias a la generacién de energia proporcionada por la RAT, destacando su
importancia en la seguridad aérea.

El sistema de generacién de energia alterna conocido como Auxiliary Power
Unit (APU) es comin en las aeronaves, pero a diferencia de la turbina RAT, la APU
requiere una considerable cantidad de combustible, mantenimiento continuo y produce
emisiones perjudiciales para el medio ambiente.

En contraste, la RAT genera energia a partir de fuentes renovables, utilizando
el aire de impacto que se produce por la velocidad de la aeronave. Este sistema puede
activarse en cuestion de segundos una vez que se despliega desde el fuselaje, proporcio-
nando energia eléctrica e hidraulica necesaria para mantener los sistemas vitales del avion
durante situaciones de emergencia. Mientras que la APU opera quemando combustible
y requiere un mantenimiento mas riguroso, la RAT ofrece una solucién més ecologica y

eficiente en términos de respuesta rapida ante fallos en los sistemas principales.
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Los célculos de par motor (torque), velocidad y potencia son aspectos cruciales
en el diseno de una turbina RAT. Estos factores determinan el tamano del generador,
el nimero de palas y el didmetro del rotor, los cuales se seleccionan en funcién de la
potencia y velocidad requeridas para el funcionamiento 6ptimo del sistema.

El disefio asistido por computadora (CAD) es una herramienta fundamental
en el desarrollo de turbinas Ram Air Turbine (RAT). Una vez que se crea el modelo 3D,
se procede a la generacion de prototipos, los cuales son esenciales para realizar pruebas y
mejoras en el disenio. Este enfoque permite a los ingenieros optimizar caracteristicas como
la geometria del rotor y la disposicién de las palas, asegurando que la turbina funcione
de manera eficiente y cumpla con los requisitos de potencia necesarios.

El uso de CAD facilita la visualizacion y modificacion del disefio antes de
la construccion fisica del prototipo, lo que ahorra tiempo y recursos. Ademas, permite
realizar simulaciones aerodinamicas y estructurales que son cruciales para evaluar el ren-
dimiento de la turbina bajo diferentes condiciones operativas. A medida que se obtienen
datos de las pruebas de los prototipos, se pueden realizar ajustes en el diseno para mejorar

su eficiencia y efectividad en situaciones reales.

2.2 Dinamica de Fluidos Computacional aplicada a

la aerodinamica

2.2.1 Historia

El avance de la computacién durante el siglo XX ha tenido un impacto signi-
ficativo en la mecanica de fluidos y la transferencia de calor, especialmente en el disefio
ingenieril. En las ultimas décadas, el uso de la Dindmica de Fluidos Computacional (CFD)
para predecir el comportamiento de flujos ha crecido considerablemente. En los anos 80,
las soluciones CFD eran principalmente utilizadas por académicos y expertos en el campo.
Sin embargo, hoy en dia su aplicacién se ha expandido a multiples industrias, convirtién-
dose en una técnica poderosa con un amplio rango de aplicaciones. El uso creciente de
CFD ha permitido resolver problemas complejos que antes requerian costosas pruebas fi-
sicas, haciendo que esta herramienta sea indispensable para mejorar disefios y eficiencias

operativas en diversas aplicaciones industriales. Algunos ejemplos populares son:
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Aerodinamica de aeronaves y vehiculos, para el cdlculo de las fuerzas aerodinamicas

como la sustentacién (lift) y arrastre (drag).

Energia como la combustién en motores de combustién interna y turbinas de gas.
Hidrodinamica en el caso de las embarcaciones.

Turboméaquinaria con flujos que pasan por difusores, aerogeneradores etc.

Ingenieria eléctrica y electrénica, utilizado para el calculo de enfriamiento de mi-

crocircuitos.

Ingenieria en procesos quimicos en la separacién y combinacién, moldura de poli-

meros.
Construccion se analiza las cargas del viento, calefaccion y la ventilacion.
Ingenieria ambiental la distribucion de las aguas residuales y de la contaminacion.

Hidrologia y oceanografia es utilizado para el calculo del flujo en rios, océanos y

estuarios.
Meteorologia para la prediccion del clima.

Ingenieria biomédica es utilizado para el flujo de sangre a través de las venas y

arterias.

La industria aeroespacial ha integrado la técnica de simulacion CFD en el

disefio y manufactura de aeronaves y motores, convirtiéndose en un componente vital para

optimizar productos industriales y procesos. Esta herramienta permite a los ingenieros

simular y analizar el rendimiento aerodindmico de las aeronaves en diversas condiciones,

mejorando la eficiencia y la seguridad.

El uso de programas computacionales de ingenieria ha proporcionado grandes

beneficios a la industria, siendo uno de los mas destacados el ahorro econémico, ya que

reduce la necesidad de realizar experimentacion fisica para validar diferentes disefios y

procesos. Esto permite a las empresas optimizar sus recursos y acelerar el desarrollo de

productos. Algunas de las ventajas del CFD sobre la experimentacion fisica son:

e Reduccién sustancial en los tiempos de entrega y costos de nuevos disenos.
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« Facilidad para el estudio de sistemas que por su tamano es muy dificil o imposible

replicar experimentalmente.
o Facilidad para el estudio de sistemas en condiciones peligrosas.
o (Casi un nivel ilimitado de detalle en el resultado.

A pesar de estas ventajas, la experimentacion fisica sigue siendo una practica
comun y necesaria para validar los anélisis realizados por los programas de ingenieria. Las
pruebas en el mundo real son esenciales para asegurar que los modelos computacionales
reflejen con precision el comportamiento del producto en condiciones operativas, lo que
garantiza la fiabilidad y seguridad en el disenio final.

El costo de un experimento suele ser proporcional al tiempo y al nimero de
datos que se deseen obtener. En contraste, los c6digos CFD pueden generar una gran
cantidad de resultados de manera econémica, lo que los convierte en herramientas ideales
para estudios paramétricos y la optimizacion del rendimiento de equipos. Esta capacidad
permite a los ingenieros explorar multiples configuraciones y variables sin incurrir en los
altos costos asociados con la experimentacién fisica, facilitando asi un proceso de diseno
mas eficiente y agil.

Una consideracion importante en la utilizacién de codigos CFD es la necesi-
dad de contar con personal calificado para operar estos programas y obtener resultados
precisos. Muchas empresas ven esto como una desventaja, ya que implica el costo de
preparar al personal, asi como la inversiéon en equipos computacionales y en los propios
programas de CFD. Aunque estos costos pueden ser significativos, la capacidad de reali-
zar simulaciones detalladas y optimizar disenos puede justificar la inversién a largo plazo,
mejorando la eficiencia y reduciendo el tiempo de desarrollo en comparaciéon con métodos

tradicionales [28].

2.2.2 Etapas de solucion CFD

Para resolver una simulacion CFD, los cdédigos comerciales cuentan con inter-
faces sofisticadas que permiten ingresar los parametros necesarios, resolver y examinar los
datos obtenidos. Todos los cédigos CEFD siguen tres pasos principales: (1) el pre-proceso,
(2) la solucién y (3) el post-proceso. Menciondndose a continuacién las principales accio-

nes realizadas en cada uno de estos pasos [29].
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1. Pre-procesamiento: Incluye todos los pasos necesarios antes de ejecutar la simula-

cién y convierte el problema a las condiciones requeridas por el programa CFD.

Algunas actividades necesarias son:

(a)

Se realiza el diseno del dominio del flujo que se analizara, normalmente rea-
lizado con algin programa CAD. Existen una gran cantidad de programas

comerciales de disefio CAD como Spaceclaim, Solidworks, Catia, etc.

Para resolver una simulaciéon CFD, se genera una malla que divide el dominio
computacional en varios elementos pequenos llamados celdas. Este dominio
puede ser creado en 2D o 3D; en el caso de 2D, las celdas son areas, mientras
que en 3D son volimenes. Cada celda actiia como un pequeno volumen de con-
trol donde se resuelven las versiones discretas de las ecuaciones de conservacion
y transporte. La creacion de la malla es un paso crucial para la simulacion, ya
que la calidad de la solucién depende directamente de la calidad de esta malla.
Una malla bien disenada asegura que los resultados sean precisos y representa-
tivos del fenémeno fisico que se esta simulando. Por lo tanto, es fundamental
prestar atencion a los parametros de calidad durante el proceso de mallado,
como la relacion de aspecto y la ortogonalidad de las celdas, para optimizar el
rendimiento de la simulacion. Hay varios programas para el proceso de mallado
muy famosos como ANSYS Meshing, ANSYS ICEM, CFD-GEOM, Gridgen

etc.

Aproximadamente el 50% del tiempo utilizado en un anélisis por medio de CFD es

utilizado en la definicién de la geometria del dominio y la generacién de la malla.

Varios programas CFD tienen incluido una interface de diseno CAD el cual facilita

la importacién de datos y la generacion de la malla.

2. Soluciéon: Etapa en la que se brindan las diferentes condiciones del problema nece-

sarias para la solucién y se resuelven las ecuaciones necesarias, para este paso es

utilizado

()

Es necesario especificar el tipo de fluido (aire, agua, gasolina, entre otros), y
las propiedades del fluido (temperatura, densidad, viscosidad, etc.). La gran
mayoria de los paquetes de CFD cuentan con una base de datos de propiedades

de los fluidos mas comunes, lo que facilita este paso.
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(d) Se especifican las condiciones de frontera en cada lado del dominio compu-

tacional (2D) o en cada cara del dominio (3D).

(e) Se seleccionan los pardmetros numéricos y los algoritmos de solucién. Los

programas CFD cuentan con diferentes algoritmos de solucion.

(f) Se genera una primera aproximacién para las variables de campo de flujo que
se especifican en cada celda. Estas son condiciones iniciales, que podrian ser
imprecisas, sin embargo son necesarias como punto de partida, para que el

proceso de iteracion proceda de manera correcta.

(g) Al comenzar con los valores inicializados, las formas discretizadas de las ecua-
ciones de continuidad y Navier-Stokes se resuelven por iteracion, generalmente
en el centro de cada celda. Si todos los términos de la ecuacién de Navier-Stokes
se trasladaran a un lado para igualar a cero el otro lado, la solucion numéri-
ca seria “exacta” cuando la suma de estos términos, denominada residuo, se
vuelva cero para cada celda del dominio. Sin embargo, en una solucién CFD,
esta suma nunca es igual a cero, aunque se espera que disminuya con cada
iteracion. El residuo puede considerarse una medida de la desviaciéon de una
solucién numérica respecto a la solucién exacta para una determinada ecua-
cién de conservacion o transporte; por lo tanto, es fundamental monitorear
el residuo promedio relacionado con cada ecuacién para determinar cudndo
converge la solucion. En ocasiones, se requieren cientos o incluso miles de ite-
raciones para que la soluciéon final converja, y los residuos pueden disminuir

en varios 6rdenes de magnitud durante este proceso.

3. Post-Procesamiento: Recientemente muchos de los avances a los c6digos CFD han
estado en la parte del post-procesamiento. Debido a la creciente popularidad del
uso de estos programas, se ha mejorado la capacidad de las graficas, actualmente
los paquetes CFD se encuentran equipados con herramientas muy utiles para la

visualizacién de resultados.

(h) Al converger la solucién en una simulaciéon CFD, las variables del campo de
flujo, como la presién y la velocidad, se representan y analizan graficamen-
te. También es posible definir y analizar funciones adicionales que se forman

mediante combinaciones algebraicas de estas variables. La mayoria de los pa-
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quetes CFD incluyen postprocesadores integrados, disenados para facilitar un
analisis grafico y rapido del campo de flujo. Sin embargo, también existen
paquetes dedicados exclusivamente a esta area, lo que permite una mayor

especializacion en el analisis de resultados.

Las propiedades globales del campo de fluido, como la presiéon y la velocidad,
asi como las propiedades integrales, como las fuerzas aerodindmicas (sustenta-
cién y arrastre) y los torques que actian sobre un cuerpo, se calculan a partir
de la solucién obtenida al converger. La mayoria de los paquetes CFD per-
miten realizar estos calculos simultdneamente, y es recomendable monitorear
estos valores durante el proceso de iteracién. Esto se debe a que, cuando una
solucion converge, las propiedades globales e integrales también deben estabi-
lizarse en valores constantes. El monitoreo de estas propiedades es crucial para
asegurar que los resultados sean precisos y representativos del comportamien-
to del sistema simulado. Al seguir estos valores a lo largo de las iteraciones,
los ingenieros pueden identificar rapidamente cualquier anomalia o problema
en la convergencia de la solucion, lo que les permite realizar ajustes necesarios
en el modelo o en los pardmetros de simulacién para mejorar la precision de

los resultados.

Los paquetes de procesamiento regularmente incluyen:

Monitores del dominio de la geometria y del mallado.
Diagramas vectoriales.

Lineas y sombras de graficas de contornos.

Gréficas de superficie 2D y 3D.

Rastreo de las particulas.

Manipulacién de las vistas.

Resultados escritos.

Recientemente se ha incluido la animacién dindmica, estas herramientas son muy

importantes para la comunicacién de ideas para los no especialistas en los temas de

CFD.
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2.2.3 Ecuaciones Gobernantes

Para resolver el flujo de un fluido, los c6digos CFD utilizan ecuaciones diferen-
ciales derivadas de los principios fundamentales de conservacién de la masa, el momento
y la energia. Las dos ecuaciones principales en este contexto son las de conservacion de
la materia y la cantidad de movimiento, que describen todos los problemas relacionados
con el flujo viscoso isotérmico de un fluido puro.

En situaciones que involucran fluidos no isotérmicos o mezclas de varios com-
ponentes, se requieren ecuaciones adicionales para abordar la conservacion de la energia y
la conservacion de las especies quimicas individuales. Estas ecuaciones son esenciales para
modelar adecuadamente el comportamiento del fluido en diversas condiciones operativas
y permiten simular fenémenos complejos que ocurren en sistemas reales.

El desarrollo de la ecuacion de continuidad se basa en la aplicacién de la ley
de conservacion de la materia a un pequeno volumen dentro de un fluido en movimiento.
Esta ley establece que la masa no se crea ni se destruye, lo que implica que cualquier
cambio en la cantidad de masa que entra o sale de un volumen de control debe ser igual
a la variacion de masa dentro de ese volumen.

Por otro lado, la ecuacion de movimiento se generaliza a través del balance de
cantidad de movimiento, que considera las fuerzas que actian sobre el fluido y coémo estas
afectan su movimiento. Este balance incluye tanto las fuerzas externas, como la gravedad
y la presién, como las fuerzas internas, resultantes de la viscosidad del fluido. Juntas,
estas ecuaciones forman la base para describir el comportamiento del flujo en diversas
condiciones y son fundamentales en el analisis CFD.

Para comprender la obtencion de las ecuaciones de continuidad y movimien-
to, es esencial familiarizarse con los tres tipos de derivadas con respecto al tiempo que
se utilizaran en el analisis. Un ejemplo préactico para ilustrar este concepto es la concen-
tracion de peces en un rio. Dado que los peces estdn en movimiento, la concentracion de

peces ¢ se considera una funcion de la posicién. (z,y, z) y del tiempo ().

dc

Derivada parcial con respecto al tiempo, &

Supongamos estamos en un barco con el ancla echada, y podemos observar como varia la

concentracion de peces exactamente por debajo de nosotros todo el tiempo. Se ésta pues
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observando como varia la concentracién de peces con el tiempo en una posicion fija en

Jdc

el espacio. De acuerdo con esto, 4 indico la parcial de ¢ con respecto a ¢, manteniendo

constantes z,vy, 2.

de

Derivada total con respecto al tiempo,

Supongamos que estamos en una lancha a motor que se mueve en el rio en todas las
direcciones que quiera, unas veces en contra la corriente, otras a través y tal vez otras a
favor de la corriente. Al referir la variacion de la concentracién de peces con respecto al
tiempo, los niimeros que resultan reflejan también el movimiento de la lancha. La derivada

total con respecto al tiempo viene dada por

dc_@c 8cd_:c 8cd_y 80@

de _dc | ocdw | dcdy | Oc )
dt 0t owdt oydt " ozdt (2:83)

donde ‘fl—f, %, y % son los componentes de la velocidad de la lancha.

Derivada substancial con respecto al tiempo, g—g

Supongamos que estas en la lancha con el motor apagado y el ancla recogida, dejando
que la lancha simplemente flote. En este caso, la velocidad del observador es exactamente
la misma velocidad de la corriente v. Al referir la variacion de la concentracién de peces
con respecto al tiempo, los niimeros dependen de la velocidad local de la misma corriente.

Esta relacionada con la derivada parcial con respecto al tiempo de la forma siguiente

&—@ﬂL%v —I—@v +
Dt ot Oz Oy !

dc

donde v,, v, ¥ v, son los componentes de la velocidad local del fluido v.
Es importante el entender el significado fisico de estas tres derivadas, para el
entendimiento de las ecuaciones de continuidad y Navier-Stokes [30].

Ecuacion de Continuidad

Esta ecuacién se deduce aplicando un balance de masa a un elemento estacionario de

volumen AzAyAz, a través del que esta circulando el fluido.
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Velocidad de acumulacién Velocidad de entrada de Velocidad de salida de

de materia. - materia. ) materia.
Figura 2.6: Ecuacién de Continuidad.
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Figura 2.7: Region de volumen fijo, a través del cual circula un fluido.

Se comienza considerando el par de caras perpendiculares al eje x. La veloci-
dad de entrada de materia a través de la cara = es (pv,)|.AyAz, y la velocidad de salida
de la materia a través de la cara z + Ax es (pv,)|s1aAyAz. Para los otros dos pares de
caras pueden escribirse expresiones analogas. La velocidad de acumulaciéon de materia en

el elemento de volumen es (Aa:AyAz)(%g). El balance de la materia por lo tanto queda;

(ArAyA)(5) = AyAzl(pva)l. — (pva)asnd] +
AzAz[(pvy)ly — (pvy)ly+ay] +

Al dividir toda la ecuacién por (AxzAyAz), y tomando limites cuando estas
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dimensiones tienen a cero se tiene que:

ap 0 0

0
pri —(%P% + 9y + Eﬂvz) (2.86)

Esta es la ecuacion de continuidad, que describe la variacion de la densidad
para un punto fijo, como consecuencia de las variaciones del vector de velocidad maésica
pv. La ecuacion de continuidad puede escribir en una forma mas conveniente utilizando

notacion vectorial:
% = —(Vepv) (2.87)
El término (V e pv) se denomina "divergencia” de pv, y a veces se escribe
div e pv, vea que el vector pv es la densidad del flujo de materia y que su divergencia
tiene un significado sencillo: representa la velocidad neta con que disminuye la densidad
de flujo de materia por unidad de volumen. Por lo tanto, la ecuaciéon anterior establece
que la velocidad con que aumenta la densidad en el interior de un pequefio elemento de
volumen fijo en el espacio, es igual a la velocidad neta de entrada de densidad de flujo de
materia en el elemento dividida por su volumen. Generalmente, es preferible modificar la

Op _

Ny b} p) 9 . .y T
ecuacion 37 = —(z-pv, + 3PV + 52 pv.), efectuando la diferenciaciéon que estd indicada

y reuniendo todas las derivadas de p en el primer miembro:

dp dp ap dp Ovy, N % v,

— Uy F Uy F U = — + 2.88
ot " ar T e, T T s Ty T (2:88)
El primer miembro de la ecuacién %—H}x%%—vyg—z —H}Z% = —p(%+%—vg’+%)

es la derivada substancial de la densidad, es decir, la derivada con respecto al tiempo para
un recorrido que sigue el movimiento del fluido. De acuerdo con esto, la ecuacién puede

ser expresada brevemente como:

D
Fi — —p(V o) (2.89)
En donde el operador D% esta definido por la ecuacién % = % + %UI + g—;vy + %vz.

La ecuacion de continuidad describe la velocidad de variacion de la densidad desde la
perspectiva de un observador que flota en el fluido, formulando asi la conservacion de la
materia. Esta deduccién puede realizarse para un elemento de volumen de forma arbi-

traria, lo que permite aplicar el principio a diversas configuraciones. Una forma especial
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y muy importante de esta ecuacion es la que se aplica a fluidos de densidad constante,

conocidos como incompresibles. para el que:

(Veuv)=0 (2.90)

Aunque en realidad ningiin fluido es totalmente incompresible, en la practica
se puede admitir con mucha frecuencia que la densidad es constante, con lo que se obtiene

una considerable simplificacion, sin cometer casi error [38].

Ecuaciéon de Movimiento

Para un elemento de volumen AzAyAz, se puede escribir el siguiente balance de cantidad

de movimiento:

Velocidad de Velocidad de Velocidad de Suma de las
acumulacién de entrada de salida de fuerzas que
cantidad de cantidad de ) cantidad de actdan sobre el
movimiento movimiento movimiento sistema

Figura 2.8: Ecuacién de Movimiento.
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Figura 2.9: Regiéon de volumen fijo, en el que se senala la direcciéon en que se transporta
el componente x de la cantidad de movimiento.

El flujo tiene un comportamiento no estacionario, permitiendo al fluido que
se mueva en una direccion arbitraria a través de las seis caras del elemento de volumen,
igual que en la ecuacion de continuidad. Es preciso decir que la expresion anterior es la
ecuacion de un vector, con componentes en cada una de las tres direcciones coordenadas,
x,y v z. Por mayor sencillez, comenzaremos considerando el componente x de cada uno
de los términos de la expresién anterior; los componentes y y z se pueden obtener por
analogia.

Vamos a considerar en primer lugar las velocidades de flujo del componente
x de la cantidad de movimiento que entra y sale del elemento de volumen que se indica
en la Figura 2.9. La cantidad de movimiento entra y sale del elemento de volumen en
virtud de dos mecanismos: por conveccion (es decir, debido al flujo global del fluido) y
por transporte molecular (o sea, a causa de los gradientes de velocidad).

La velocidad con la que entra por conveccion el componente x de la cantidad
de movimiento por la cara situada en x es pvyv,| AyAz y la velocidad con la que sale

por & + Az es puyUs|.1a:AyAz. La velocidad a la que entra por y es pvxvx\yAxAz para
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las demas caras se pueden escribir expresiones similares. Vemos, por tanto, que es preciso
considerar el flujo convectivo de la cantidad de movimiento x a través de las seis caras, y
que el flujo convectivo neto, de la cantidad de movimiento z, en el elemento de volumen

es:

AyAZ(pvaw|z - pUa:'Uz|33+A:l7) +
AzAz(pvyvgly — pryvglyray +

AzAY(pv2vg|: — po2vsaraz (2.91)

De igual forma, la velocidad con el que el componente x de la cantidad de
movimiento entra por transporte molecular por la cara situada en x es 7,,|, AyAz, y con
la que sale por =+ Az es Tyu|+a:AyAz. La velocidad con que entra por y es T,y |,ArAz;
para las otras tres caras se pueden obtener expresiones similares. Téngase en cuenta que
Tye €5 la densidad de flujo de cantidad de movimiento = a través de una cara perpendicular

al eje y. Sumando estas seis contribuciones se obtiene:

AyAZ(Txr|m - me'm—l—Am) +
AzAZ(Tyaly — Tyoly+ay) +

AxAy<7_zx|z - sz’z—i—Az) (292)

Observe que, de igual forma antes, estas densidades de flujo de cantidad de
movimiento pueden considerarse como esfuerzos. Por lo tanto,7,, es el esfuerzo normal
que actia sobre la cara x, y 7,, es el esfuerzo tangencial (o cortante) que actia sobre la
cara y en la direccion de x, y que resulta como consecuencia de las fuerzas viscosas.

En la mayoria de los casos las tinicas fuerzas importantes son las procedentes
de la presion del fluido p y la fuerza gravitacional por unidad de masa g. La resultante

de estas fuerzas en la direccién x sera:

AyAz(ple = platrac) + pgaArAyAz (2.93)

La presion de un fluido en movimiento esta definida por la ecuacién de es-
tado p = p(p,T), y es una magnitud escalar. Finalmente, la velocidad de acumulacion

de cantidad de movimiento z en el elemento es A:z:AyAz(Q%). Sustituimos ahora las
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anteriores expresiones en la ecuacion de la Figura 2.8. Dividiendo toda la ecuacién que
resulta por AzAyAz, y tomando el limite cuando AzAy y Az, tienden a cero, se obtienen

el componente x de la ecuacion de movimiento:

21} ——(gvv —|—£vv —|—gvv)
gl T T gyt T g Plle T g Pl
0 0 0 dp
_(81'7"” * 8yTyI - 8,27”) O TP (2.94)

Los componentes y y z, que pueden obtenerse de una forma analoga, son:

2v——(gvfu—l—gvv—|—gvfu)
atp Yy axp Try ayp yry azp zY%y
0 0 0 op
_(afwy + 8—yTyy + aTZy) ~ 3y + pgy (2.95)
gv——(ﬁvv—kﬁvv—kgvv)
gl T T\t T g Pvts T g Pl
0 0 0 op
—(%Tzz + a_yTyZ + @Tz,ﬁ — % + g, (296)

Las magnitudes pv,, pvy, pv., son los componentes del vector velocidad mésica
p, de igual forma g,,9,, g., son los componentes de la aceleracion gravitacional g. Por
otra parte, %,g—z,%, son los componentes de un vector Vp, denominado “gradiente de
presién” (a veces se escribe grad p). Los términos pv,v,, pugvy, pugv,, puyv,, ete. son los
nueve componentes de la densidad de flujo convectivo de cantidad de movimiento pvv,
que es el producto diddico de pv y v. Analogamente, 7.z, Tuy, Toz, Tys, €bc. Son los nueve
componentes de 7, que es el tensor de esfuerzo. Para la representacién de la ecuaciéon

es conveniente combinar las ecuaciones de cada coordenada, con el fin de obtener una

sencilla ecuacién vectorial:
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%pv = —[V-pvv]  -Vp —[V-7] +Pg
Velocidad de Velocidad de Fuerza de Velocidad Fuerza de
aumento de ganancia de presion que de ganancia gravitacion
cantidad de cantidad de actla sobre y cantidad que actla
movimiento movimiento el elemento de sobre el
por unidad por por unidad movimiento elemento
de volumen conveccion, de volumen por por unidad

por unidad transporte de volumen
de volumen viscoso, por

unidad de

volumen

Figura 2.10: Componentes de la ecuaciéon de movimiento.

Es preciso indicar que [V o pvv] y [V @ 7] no son divergencias simples, debido
a la naturaleza tensorial de pvv y 7. Sin embargo, la interpretacién fisica es analoga a la
de (Ve pv) en la ecuacién de continuidad que (V e pv) representa la velocidad de perdida
de materia (un escalar) por unidad de volumen debida al flujo del fluido, la magnitud
[V e pvv] representa la velocidad de perdida de cantidad de movimiento (un vector) por
unidad de volumen debido al flujo del fluido. La ecuacién para la componente x puede

reordenarse con ayuda de la ecuacion de continuidad:

Dvx__@_(gT —I-QT +£T ) +
th - Ox oxr ™ oy’ 09z Pz

(2.97)

Para los componentes y y z pueden obtenerse expresiones analogas. Sumando vectorial-

mente los tres componentes se llega a

% = —Vp —[V-1] +pg
Masa por Fuerza de Fuerza Fuerza
unidad de presién viscosa gravitacional
volumen, sobre el sobre el sobre el
multiplicada elemento elemento elemento
por por unidad por unidad por unidad
aceleracién de volumen. de volumen de volumen

Figura 2.11: Componentes de la ecuacién de movimiento resumido.

La ecuacién de movimiento, expresada en esta forma, establece que un peque-

no elemento de volumen que se mueve con fluido es acelerado pro las fuerzas que actiian
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sobre él. Por lo tanto el balance de cantidad de movimiento es totalmente equivalente
a la segunda ley de Newton del movimiento masa x aceleracion = suma de fuerzas.
La primera ecuacién representa un balance aplicado a un elemento de volumen fijo en el
espacio, y la segunda es una descripcion de las variaciones que tienen lugar en un elemen-
to que sigue el movimiento del fluido. Estas ecuaciones son validas para cualquier medio
continuo.

Para determinar las distribuciones de velocidad utilizando las ecuaciones de
continuidad y movimiento, es fundamental expresar los esfuerzos (o tensiones) en fun-
cién de los gradientes de velocidad y las propiedades del fluido. Esto se logra a través
de la relacion entre la viscosidad del fluido y el comportamiento del flujo. Para fluidos

newtonianos, estas expresiones son:

Toz = —2/1861;: + gu(v o) (2.98)
Tyy = —QM%—Z?’ + gu(v o) (2.99)
e = 205 4 2u(V 00) (2.100)
Ty = Tyz = —M(a(;; + %) (2.101)
Tys = Ty = —u(% %Uyz) (2.102)
Tow = Taz = —u(é;;z %?) (2.103)

Estas ecuaciones, constituyen un planteamiento mas general de la ley de New-
ton de la viscosidad, las ecuaciones (2.98) a (2.103) se aplican en casos complejos donde
el flujo circula en todas las direcciones. Cuando el fluido fluye en la direccion x, entre dos

laminas perpendiculares a la direccion y de forma v, es una funcién de y, de esta serie

. : . S B B0,
de seis ecuaciones de obtiene 7,, = Tyy = 7o, = Tyo = o, =0y Typ = — “(a_y)'
Sustituyendo las Ecs (2.98-2.103) en la Ec. (2.97) y las ecuaciones correspon-

dientes para y y z, se obtienen las ecuaciones generales de movimiento para un fluido
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newtoniano que presenta variacion de la densidad y viscosidad:

Du,, dp 0 9 ov, 2 0. ,0vu, % 0. 0Ov, Ovu,

sz——@—l-g[ (avx+auz)]+g[ <8vz+%)]+2[2 ov,
TR PR L ox Gy'u oy 0z 8- "o, T3

(2.104)
Du, op 0, 0v, Ovy, 0., Ov, 2 0. 0v, 0Ov,
— _ 4 . _J _ 2 __J _ _ _ _J
(
]

Rara vez se utilizan estas ecuaciones en su forma completa para el planteamiento de
problemas de flujo, sino que generalmente resulta mas conveniente emplear formas res-

tringidas de las mismas.

1. Para g constante y constante, las Ecs. (2.104 - 2.106) quedan simplificadas mediante

la ecuacién de continuidad [(V e v) = 0] para obtener:

Do

- = 2 2.107
D Vp + 1NV + pg ( )

P

La ecuacién (2.107) es la conocida ecuacién de Navier-Stokes, obtenida inicial-

mente por Navier en Francia, en 1822, mediante consideraciones moleculares.
2. Para [V e 7] =0 la ecuacién 2.107 se reduce a

Dv

= 2.108
T Vp + pyg ( )

P

La ecuacion (2.108) es la ecuacién de Euler, deducida por primera vez en 1775,
y es muy utilizada para describir sistemas de flujo en los que los efectos viscosos

son relativamente poco importantes [30].

2.3 Modelos de turbulencia

El nimero de Reynolds es un parametro crucial en la dindmica de fluidos, ya
que proporciona informaciéon sobre la relacién entre las fuerzas inerciales y viscosas en
un flujo. En experimentos de sistemas de fluido, se ha observado que cuando el nimero

de Reynolds esta por debajo de un valor critico, el flujo es laminar. En este régimen, las
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capas adyacentes del fluido se deslizan suavemente unas sobre otras de manera ordenada.
Si el flujo no varia con el tiempo, se considera estacionario.

Cuando el nimero de Reynolds supera el umbral critico, se producen cam-
bios complejos en el flujo, lo que lleva a un comportamiento radicalmente diferente. En
este estado final, el flujo se vuelve aleatorio y cadtico, convirtiéndose en turbulento. Las
propiedades del flujo, como la velocidad, varian de forma impredecible y cadtica, incluso
bajo condiciones de frontera constantes.

La dindmica de fluidos computacional (CFD) es eficaz para calcular flujos la-
minares incompresibles, ya sean estacionarios o no estacionarios, siempre que la malla sea
adecuada y las condiciones de frontera estén bien definidas. Sin embargo, las simulaciones
de flujo turbulento son mucho mas desafiantes que las de flujo laminar. Esto se debe a que
el campo de flujo turbulento es inherentemente no estacionario y tridimensional. En un
flujo turbulento, surgen estructuras vorticiales aleatorias llamadas remolinos, que tienen
un movimiento giratorio en diversas orientaciones.

Para abordar la complejidad del flujo turbulento, se utiliza una técnica cono-
cida como Simulacién Numérica Directa (DNS), que intenta resolver el movimiento no
estacionario en todas las escalas del flujo turbulento. No obstante, esta técnica requiere
mallas tridimensionales muy finas y grandes recursos computacionales, lo que la convierte
en una herramienta dificil de aplicar.

Para simplificar los calculos en campos turbulentos complejos con nimeros
de Reynolds altos, se emplea la Simulacién de Remolinos Grandes (LES). Esta técnica
captura las caracteristicas no estacionarias a gran escala de los remolinos turbulentos
mientras modela los remolinos pequenos como isentrépicos, permitiendo asi predecir es-
tadisticamente el comportamiento del campo de flujo turbulento. Aunque LES requiere
menos recursos que DNS, sigue siendo computacionalmente intensiva.

Los modelos de turbulencia mas comunes no resuelven las caracteristicas no
estacionarias de los remolinos turbulentos. En su lugar, utilizan modelos matematicos pa-
ra considerar el aumento en la intensidad del mezclado y la difusién debido a los remolinos
turbulentos. Generalmente, estos modelos se aplican al flujo incompresible y estacionario.
Al utilizar un modelo de turbulencia, la ecuaciéon de Navier-Stokes se reemplaza por lo

que se denomina ecuaciéon de Navier-Stokes promedio en niimero de Reynolds (RANS por
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sus siglas en inglés):
Lo 1 Lo
(VeV)V = —;VP’ + VPV 4+ V @ (T, turbutento) (2.109)

El termino 7;;, turbutento justifica las fluctuaciones turbulentas. Es un tensor conocido como
tensor de esfuerzo especifico de Reynolds denominado asi debido a que actiia de modo

similar al tensor de esfuerzo viscoso 7;;.7;j, turbuiento €0 coordenadas cartesianas es:

w?  uur ww!
Tij, turbulento — — U/_U/ U/2 U,EU/ (2110)

vw! v'w! w2

La barra superior de cada elemento en el contexto de la dinamica de fluidos
indica el promedio en tiempo del producto de dos componentes de velocidad fluctuantes, y
los apéstrofes denotan los componentes de velocidad fluctuantes. Dado que el esfuerzo de
Reynolds se presenta como un tensor simétrico, esto introduce seis incégnitas adicionales
al problema. Estas incdgnitas son modeladas de diversas maneras a través de modelos de

turbulencia [29].

2.3.1 Modelos de dos ecuaciones

Los modelos de dos ecuaciones son considerados los modelos completos de
turbulencia méas simples y se utilizan ampliamente en la simulacién de flujos turbulentos.
Estos modelos emplean dos ecuaciones de transporte diferentes para caracterizar propie-
dades independientes del flujo turbulento, lo que permite una representacién méas precisa

de la dindmica del flujo sin necesidad de especificar variables adicionales [31].

2.3.2 Modelo k — ¢

El modelo k—¢ es comtinmente utilizada en la industria para flujo turbulento y
calculos de la transferencia de calor esto debido principalmente a su robustez, su economia
computacional y su precisiéon razonable para una amplia variedad de flujos turbulentos.

Las ecuaciones del modelo k£ — €, cuentan con una ecuaciéon para la energia
cinética de la turbulencia, k, y una ecuacion para la tasa de disipacion de la turbulencia, €.

Donde, la viscosidad de la turbulencia (eddy viscosity) de este modelo puede ser obtenido
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por la siguiente ecuacion:
k.2
e = pCM? (2.111)
Donde C), es una constante adimensional, donde £ y € son determinadas por

las siguientes ecuaciones:

Para energia cinética de la turbulencia (k)

%—FVO(/)/{ZU) :Vo(u—i-%)Vk’] + Py — pe (2.112)
k

Para la disipacién (g)

Ape) +Ve(pev)=Ve(u+ ﬂ)Vé] +2

ot o k(Cslpk - Csng) (2113)

En palabras en la Figura 2.12:

Velocidad de cambio de k o € + Transporte de k o £ por conveccion = Transporte de k o £ por
difusién + Velocidad de produccién de k o £ — velocidad de destrucciénde ko ¢

Figura 2.12: Modelo de turbulencia k — €.

Donde P, es la produccion de la turbulencia

En donde E;; representa el componente de la velocidad de deformacion, y oy, 0., Co1 y Ceo
son constantes ajustables. Estos valores han sido alcanzados por numerosas iteraciones
de ajuste de datos para una amplia gama de flujos turbulentos [28]:

¢, =0.09 o =1 o. =13 Co =14 Co =192

2.3.3 Modelo k£ —w

El modelo de turbulencia £ — w, es un modelo empirico basado en el modelo
de transporte de la ecuacién de la energia cinética de la turbulencia (k) y la velocidad
especifica de disipacién (w). Este modelo es adecuado para el célculo de la turbulencia

cerca de la pared [31].
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Para energia cinética de la turbulencia (k)

9 (pk)
ot

+ Ve (pkv) =V e {(u + 5—;) Vk:] + Py — (' pkw (2.115)

Y para la velocidad de disipacion especifica (w)

9 (pw)
ot

+ Ve (pwv)=Ve [(u + %) Vw} + oz%Pk — Bphkw? (2.116)

w

Donde oy, 0, «, By (' son constantes:

o =1 Oy =2 B =0.075 B =0.09 Oé:g

La viscosidad de la turbulencia (eddy viscosity) de este modelo es:

k
= p (2.117)
w

Este modelo es ampliamente utilizado para flujos con bajos nimeros de Rey-
nolds, especialmente cerca de las paredes, ya que proporciona resultados mas precisos y
robustos. Este modelo es particularmente adecuado para flujos en capas limite complejas,
donde se presentan gradientes de presion adversos y separacion de la capa limite, como

en aplicaciones de aerodindmica externa y turbomaquinaria.

2.3.4 Modelo SST k —w

El modelo de turbulencia SST k — w (Shear-Stress Transport, Transporte
del esfuerzo cortante) fue mejorado para tomar ventaja de la formulacion precisa del
modelo k£ — w en la regiéon cercana a la pared con la independencia del flujo libre del
modelo £ — ¢ en el campo lejano. El modelo SST k — w es similar al modelo k — w,
pero con tres modificaciones. (1) Este modelo incorpora un término derivado de difusién
cruzada amortiguado en la ecuacién de w. (2) La definicién de a viscosidad turbulenta se
modifica para tener en cuenta el transporte del esfuerzo cortante turbulento. (3) cuenta

con constantes diferentes [31].
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Capitulo 3

Método y estudio tedrico

3.1 Formulaciéon y modelado geométrico

Para el andlisis del modelo inicial de la RAT (Ram Air Turbine), se ha desa-
rrollado un modelo genérico que considera las caracteristicas geométricas y de funciona-
miento conocidas en la aviacion civil. Este estudio se centra exclusivamente en el rotor,
ignorando los efectos de la torre, dado que no se busca investigar la estela en este trabajo.

Diseno del rotor

Didmetro del rotor (D): 1.016 m

Numero de palas (B): 2

Cuerda de la pala (¢): 0.127 m, constante a lo largo del radio.

Perfil alar: NACA 8318, utilizado como diseno base para toda la pala.

Diseno de la nariz
« Didmetro de la nariz (Dpy): 0.1 m
o Forma: Elipse
o Longitud de la nariz: 0.25 m desde la zona trasera hasta la punta de la nariz.

Angulo de ataque
El d4ngulo de ataque de la pala varia en funcién del radio del rotor, utilizando las ecuacio-

nes de Schmitz (2.66), que describen la inclinacién 6ptima para maximizar la potencia.
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En la Figura 3.1 se observa la variacién del valor de 8 a lo largo del radio, tomando un

angulo de disefio de base ap de 5°.

50r -,

40

B

20

10 T

0.1 0.2 0.3 0.4 0.5

r (m)

Figura 3.1: Angulo de ataque de la pala a lo largo del radio.

Cuadro 3.1: Angulo de ataque.
Radio rotor (metros) ‘ Angulo de ataque (con base de 5°) ‘

0.1 35°
0.15 27°
0.2 21°
0.25 18°
0.3 15°
0.35 12°
0.4 10.5°
0.45 8.8°
0.5 8°

3.2 Analisis BEM

Para el estudio inicial del disefio de la RAT generada, se realizo un analisis
del rendimiento del rotor del aerogenerador siguiendo la teoria BEM. Se genero un codigo

computacional con la ayuda del software de programacién matematica Wolfram Mathe-
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matica. El codigo sigue el proceso que se muestra en la Figura 3.2 como un diagrama de

flujo resumido.

Lectura de los datos necesarios:
Velocidad del flujo libre (m/s), nimero
de palas, radio mayor (m), radio interior
(m), nimero de secciones, velocidad
angular (RPM), relacion de velocidad
punta optima (X), altura de
funcionamiento (m), Angulo de diseno
(grados °) y bloc de notas del estudio de
xfoil del perfil alar desde -10° hasta 15°.

v

Se calcula la curva de
sustentacion y arrastre del perfil
alar desde -180° hasta 180° con

ayuda del Método Viterna

!

Se obtiene el dngulo de ataque
optimo y la variacién de la cuerda
utilizando las ecuaciones de
Schmitz, se puede mantener
también la cuerda constante.

!

En un ciclo iterativo se resuelve la
teoria BEM siguiendo los 6 pasos
desglosados en el marco tedrico, se
obtiene el valor de Cx, Cy, factor
axial y factor tangencial.

L J
Se caleula la velocidad relativa del
flujo en el rotor, la fuerza axial y
torque de cada una de las secciones de
la pala.

L J
Se realiza la sumatoria de todas
las secciones obteniendo el empuje
vy la potencia, asi como los
respectivos coeficientes del rotor.

Figura 3.2: Diagrama de flujo resumido que incluye el disenio del rotor y prediccién de su
rendimiento.

Para el desarrollo del método Viterna y del BEM dentro del cédigo compu-
tacional es necesario un bloc de notas donde enliste los dngulos de ataque desde -10°
hasta 15° con sus valores del coeficiente de sustentacion y de arrastre. Para la obtencion
de estos valores fue necesario apoyarse de programas de acceso abierto como lo son Xfoil
[32], Xflr5 [33] o Qblade [34], para la presente investigacion se utilizo principalmente el

programa de Xfoil y el bloc de notas sigue la estructura de la Figura 3.3
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xfoil

Calculated polar for: NACA 8318

1 1 Reynolds number fixed Mach number fixed

xtrf = 1.800 (top) 1.e0@ (bottom)

Mach = 9.ee0 Re = ©.558 e 6 Nerit = 9.008
alpha CL cD CDp Cm Top Xtr Bot Xtr

-16.600 -0©.4856 0.082999
-9.800 -9.369@ 0.92538
-8.800 -©.2383 0.62215
-7.600 -9.1138 0.92091
-6.000 9.0164 0.620824
-5.600 @.1357 9.92005

.02592 -0.1683 ©.9147 0.0232
.82063 -0.1783 ©.9112 ©.0258
.01693 -©.1876 ©.9098 ©.0315
.@1538 -©.1930 ©.9983 ©.0386
91458 -0.1978 ©.9070 ©.0511
.91433 -©.2021 ©.9055 ©.e724

.6865 ©.05401
.6981 0.66310

.84779 -0©.1217 ©.0192 1.0000
.85732 -0.1144 ©.0179 1.0000

<]

=]

=]

=]

9.

=]
-4.000 9.2643 0.81995 ©.01434 -0.26786 ©.9042 ©.1189
-3.000 2.4060 0.91941 9.01404 -©.2136 ©.8994 ©.1991
-2.000 9.4951 0.01949 ©.91436 -0.2101 ©.8862 ©.2813
-1.e09 9.6373 9.91857 9.91371 -©.2163 ©.8823 ©.3841
©.000 9.7856 0.01723 ©.91263 -0.2233 ©.8792 0.4826
1.e09 9.9420 9.91522 9.e1e91 -©.2315 ©.8768 @.5720
2.0600 1.0289 0.01502 ©.91697 -0.2259 ©.8581 0.6346
3.000 1.1929 9.91134 9.00749 -9©.2344 ©.8491 ©.6865
4.000 1.2752 0.01846 9.98661 -0.2265 ©.7630 ©.7209
5.000 1.3042 9.91349 9.00837 -©.2091 ©.5398 ©.7492
6.000 1.3492 ©.01652 9.91679 -0.1967 ©.4006 ©.7771
7.000 1.4005 0.91976 9.91333 -©.1863 ©.2485 ©.8064
8.000 1.4536 0.062200 ©.08856 -0.0792 ©.1944 1.0000
9.000 1.5068 0.92636 9.91912 -©.1676 ©.0643 1.0000
10.600 1.5645 0.062986 9.92263 -0.1597 ©.0430 1.0000
11.e00 1.6133 9.93398 9.92688 -©.1508 ©.0331 1.e0ee
12.600 1.6435 0.083978 9.093294 -0.1403 ©.0266 1.0000
13.000 1.6851 0.94479 9.83821 -©.1325 ©.0230 1.00ee

1 ]

1 <]

Figura 3.3: Documento de texto de salida de Xfoil.

El programa comienza con la lectura de los datos necesarios para la generacion
de la pala y el diseno optimo siguiendo el método que propone Schmitz, es necesario
agregar las condiciones de funcionamiento y el documento de texto de Xfoil como fue
especificado anteriormente, en la Figura 3.4 se ve un ejemplo de la solicitud de los datos
necesarios. Con los datos insertados se utiliza el método Viterna para extender el estudio
de los coeficientes de perfil desde -180° hasta 180, en las Figuras 3.5 y 3.6 se muestra de

manera grafica un ejemplo de la funciéon que se obtendria.

Agrega velocidad de flujo libre (m/s)

81

Figura 3.4: Ejemplo de la solicitud de datos del programa.
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Figura 3.5: Grafica de C', desde -180° hasta 180° método Viterna.
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Figura 3.6: Grafica de Cp desde -180° hasta 180° método Viterna.
Después de obtener el comportamiento del perfil aerodindmico a todos los
angulos de ataque, el codigo pasa a la generacion del diseno ideal segiin Schmitz donde

se obtendria el mayor rendimiento posible de las palas del rotor. En las Figuras 3.1 y 3.7

se ve el comportamiento de la pala a lo largo del radio, cabe recalcar que para el presente
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estudio se realiz6 con una cuerda constate por decisiones de diseno pero el programa esta

capacitado para generar la variacion de la cuerda.

0.25

0.20

0.15

¢ (m)

0.10

0.00

0.1 0.2 0.3 0.4 0.5
r (m)

Figura 3.7: Grafica de la cuerda constante (0.127 m) con respecto al radio.

Con todos los datos anteriores se realiza el método BEM de manera iterativa
siguiendo los 6 pasos indicados en el método tedrico apoyando en el uso de un ciclo For.
En la Figura 3.8 se muestra los datos obtenidos del ciclo, en ellos se puede ver el nimero
de la iteracion, la lista del factor axial de cada seccion, el factor tangencial, el angulo

y el dangulo a.
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1 {©.0983916, ©.0879909, 0.0832041, 0.081475, 0.0816442, ©.0832145, ©.202776, ©.220997, ©.24133, ©.26516, ©.294991, ©.336381, ©.407391}
{0.322259, ©.163734, ©.10171, 0.0704216, 0.0522551, ©.0407354, 0.110488, 0.0998027, 0.0930125, ©.0898361, 0.0909913, 0.6996749, 0.132028]
26 {61.4079, 54.4731, 48.5567, 43.5504, 39.3201, 35.7351, 32.6867, 30.0614, 27.7991, 25.8315, 24.1083, 22.5892, 21.2418}
(26.4837, 24.2915, 22.3676, 20.7, 19.263, 18.0258, 16.9584, 16.0337, 15.2286, 14.5238, 13.9031, 13.3535, 12.8642}
2 (0.178657, 0.0719619, 0.0698774, 0.181749, 0.19341, 0.206974, ©.246132, ©.265006, 0.287117, 0.313916, 0.348249, 0.396629, 0.480279}
(0.485507, ©.0944814, 0.0665892, 0.165221, 0.133198, 0.111968, 0.0726202, 0.0635118, 0.0568738, 0.0521401, ©.0490701, 0.0477938, 0.0492351)
26 {51.3692, 47.6699, 43.3689, 39.2111, 35.5644, 32.3721, 24.7326, 22.2955, 20.1037, 18.0806, 16.1316, 14.0964, 11.5043}
{16.445, 17.4882, 17.1198, 16.3607, 15.5073, 14.6628, 9.01023, 8.26787, 7.53325, 6.77286, 5.92644, 4.86071, 3.12665}
3 {6.195933, 6.6795707, 0.0746921, 0.204986, 0.216773, 6.236915, 0.248012, 0.267254, 0.289812, 0.317145, 0352113, ©.401231, 0.485486}
{0.322879, ©.116083, ©.0754591, 0.125493, 0.100533, 0.0833744, 0.0702154, 0.0610923, 0.0543671, 0.0494638, ©.0461053, 0.0443357, 0.044932}
23 (45.4162, 49.9063, 44.6495, 33.7309, 30.2473, 27.1683, 24.2737, 21.8051, 19.5801, 17.5228, 15.5396, 13.4753, 10.9006}
{10.492, 19.7247, 18.4604, 10.8806, 10.1902, 9.45906, 8.55136, 7.77747, 7.0096, 6.21501, 5.33439, 4.23961, 2.52304}
4 [9.190662, ©.0772323, 0.0734294, ©.204515, 0.216785, 0.231304, 0.248034, 0.267324, 0.289942, 0.317351, 0.352415, 0.401654, 0.486043}
(0.396205, ©.108403, ©.072904, 0.126721, 0.10051, 0.0827593, 0.0701869, 0.061016, 0.0542454, 00492938, @.045877, @.0440258, 0.0444889}
6  {48.1225, 49.1265, 44.2637, 33.8867, 30.2437, 27.0613, 24.2682, 21.7896, 19.5546, 17.4871, 15.4936, 13.4189, 10.8374}
{13.1984, 18.9388, 18.0746, 11.0363, 10.1866, 9.35208, 8.54592, 7.76196, 6.98406, 6.17933, 5.28836, 4.18323, 2.45981}
5 {6.193844, 0.6780656, 0.0737895, 0.204556, 0.216784, 6.231299, 0.248035, 0.267326, 0.289948, 0.317364, 0352439, 0.401694, 0.486105}
{0.358998, ©.111005, ©.0736135, 0.126617, 0.100511, 0.0827675, 0.0701866, 0.0610137, 0.0542395, 0.0492828, .0458589, 0.0439967, 0.04444]
4 {46.7693, 49.388, 44.3708, 33.8735, 30.2439, 27.0628, 24.2682, 21.7891, 19.5533, 17.4848, 15.4899, 13.4136, 10.8304)
(11.8451, 19.2064, 18.1818, 11.0231, 16.1868, 9.35351, 8.54587, 7.76149, 6.98282, 6.17703, 5.28471, 4.17792, 2.45283}
6 {0.192429, .0777835, 0.0736892, 0.204552, 0.216784, 0.231299, 0.248035, 0.267326, 0.289949, 0.317365, ©.352441, ©.401698, 0.486112}
(0.377019, ©.110109, ©.0734145, 0.126625, 0.100511, 0.0827674, 0.8701866, 0.0610136, 0.0542392, 0.0492821, 0.0458574, 0.043994, 0.0444346 )
1 {47.4285, 49.296, 44.3408, 33.8746, 30.2439, 27.0628, 24.2682, 21.7891, 19.5533, 17.4846, 15.4896, 13.4131, 16.8297}
{12.5043, 19.1144, 18.1517, 11.0242, 10.1868, 9.35349, 8.54587, 7.76148, 6.98276, 6.17688, 5.28442, 4.17742, 2.45205}

7 {6.193162, 6.0778807, 6.0737173, 0.204553, 6.216784, 6.231299, 0.248035, 0.267326, 0.289949, 0.317365, 0.352441, 0.401698, 0.486113}
{0.368074, ©.110416, ©.0734701, 0.126625, 0.100511, 0.0827674, 0.0701866, ©.0610136, 0.0542392, 0.0492821, ©.0458573, 0.0439937, 0.044434]
1 {47.1023, 49.3275, 44.3492, 33.8745, 30.2439, 27.0628, 24.2682, 21.7891, 19.5533, 17.4846, 15.4896, 13.4131, 10.8296}
(12.1781, 19.1459, 18.1601, 11.0241, 16.1868, 9.35349, 8.54587, 7.76148, 6.98276, 6.17687, 5.28439, 4.17738, 2.45196}

8 (0.19281, 0.0778474, 0.0737095, 0.204553, 0.216784, 0.231299, 0.248035, 0.267326, 0.289949, 0.317365, 0.352441, 0.401698, 0.486113}
(0.372463, ©.11031, ©.0734546, 0.126625, 0.100511, 0.0827674, 0.0701866, 0.0610136, 6.0542392, 0.0492821, 0.0458573, 0.8439937, 0.0444339]
1 (47.2626, 49.3167, 44.3468, 33.8745, 30.2439, 27.0628, 24.2682, 21.7891, 19.5533, 17.4846, 15.4896, 13.4131, 10.8296}
{12.3384, 19.1351, 18.1577, 11.0241, 16.1868, 9.35349, 8.54587, 7.76148, 6.98276, 6.17687, 5.28439, 4.17737, 2.45195}

Figura 3.8: Muestra de los datos obtenidos del proceso iterativo BEM.

Por tltimo, con los valores de C, y C, principalmente se calcula la fuerza
axial y el torque en cada una de las secciones de la pala. Se realiza la sumatoria de todas
las secciones y se obtiene la potencia del rotor, asi como el empuje que genera. En la
Figura 3.9 se observa la forma en que el programa brinda los resultados al usuario.

3] X

La potencia del aerogenerador es de 50.377 kW y el empuje de 102232 N

Figura 3.9: Ejemplo de los resultados que brinda el programa.

3.3 Condiciones de inicio

La turbina RAT fue disefiada a con una velocidad de flujo libre de 115 K FAS
(81 m/s), con una velocidad angular del rotor de 4215 RPM y las condiciones de la
atmosfera a una altura de 20000 ft (6.096 km). Estas condiciones fueron consideradas ya
que es una velocidad dentro de los rangos de la velocidad optima para obtener la mayor
relacion de planeo (glide ratio) posible y es la velocidad indicada por diferentes manuales
de vuelo [35, 36]. Las condiciones atmosféricas fueron tomadas de ISA (International

Standard Atmosphere) estos valores se muestran en la Tabla 3.2:
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Cuadro 3.2: Valores atmosfera a 20000 ft (6.0957 km).

| Pardmetro | Valor |
Densidad p 0.6536 kg/m?
Viscosidad dinamica p | 1.6 e-5 Pa s
Temperatura T’ 250 °K
Presién P 47198.82 Pa

3.4 Simulacion CFD

Se realiz6 una simulacién inicial bajo las condiciones de diseno con la intencién
de ser comparado al programa de Wolfram mathematica que utiliza la metodologia BEM
y estandarizar el método a seguir en las proximas simulaciones. Se muestra inicialmente
el proceso de la primera simulaciéon, todas las simulaciones posteriores siguieron el mismo

procedimiento.

3.4.1 Diseno CAD

En el programa Spaceclaim perteneciente al compilado de programas de inge-
nieria de ANSYS [37] se realiz6 el diseno del rotor RAT. La decision de utilizar Spaceclaim
recae en la herramienta de Script donde se puede realizar un coédigo para automatizar
el diseno el proceso para los disefios posteriores, ademas de asegurar la armonia entre el
disenio CAD generado y el programa de simulacién que se usara el cual sera Fluent. En

la Figura 3.10 se muestra el disefio inicial del rotor.

Figura 3.10: Diseio CAD del rotor de la turbina RAT.
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3.4.2 Mallado

El mallado del dominio a analizar es uno de los pasos mas criticos en la
simulacion CFD, ya que la calidad de la malla tiene un impacto significativo en la precision
y fiabilidad de la soluciéon obtenida.

Para el analisis realizado, se consideré el dominio como se muestra en la
Figura 3.11, dado que el interés radica en las fuerzas aerodindmicas generadas en el
rotor, principalmente el arrastre y el torque producido. No se busca investigar la estela
generada por el aerogenerador u otros fenémenos alrededor del rotor.

Se decidié realizar una malla hibrida, utilizando principalmente elementos
tetraédricos debido a la complejidad de la geometria, y elementos hexaédricos en la zona
cercana al rotor para capturar correctamente los efectos en las paredes. En la Figura 3.11
se presenta el modelo CAD del dominio a analizar, que esta sumergido en dos dominios ci-
lindricos, uno dentro del otro. El dominio interior serd un marco en movimiento, mientras
que el dominio exterior sera estacionario. La imagen también muestra las dimensiones

utilizadas en relacién al radio del rotor.

1R

>
25R
4R | ————> L

IR

Figura 3.11: Medidas del dominio interno y externo.

Uno de los factores mas importantes es el tamano de malla proximo a una
pared para la buena captura de los efectos provocados entre la interaccion del fluido
y la pared. Para esto es necesario considerar el modelo de turbulencia a utilizar y la
recomendacion de la cercania del primer nodo a la pared que cada modelo da, este valor

dado es un valor adimensional conocido como y*. Para el calculo de la distancia del
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primer nodo cerca de la superficie puede ser utilizado la ecuacion de la capa limite en

una placa plana (3.1)[38].
Ay=L-y" V74 (Rey) T (3.1)

Donde L es la longitud caracteristica Rej es el nimero del Reynolds del
flujo y Ay es la distancia del primer nodo a la pared (para este caso se encuentra en el
orden de 10~%m. Los siguientes nodos van creciendo con un factor de crecimiento de 1.2.
En la ecuacién el valor dado a y™ fue de uno ya que es la recomendacién del modelo de
turbulencia SST k—w. En la Figura 3.12 muestra la malla completa con un acercamiento

a la zona del rotor y la region de la capa limite.

Figura 3.12: Malla con acercamiento al rotor y region de la capa limite.

3.4.3 Analisis de sensibilidad de malla

Se realiz6 un estudio de la sensibilidad de malla con cinco diferentes mallas,
las cuales fueron creadas y probadas con el propdsito de encontrar la relacién optima
entre el tiempo computacional y precision en el resultado. Los valores principales para
la comparacién y analisis del error fue la potencia y el empuje del rotor de la RAT. Las
simulaciones fueron realizadas en una computadora Workstation con una memoria RAM
de 24 GB, un procesador Intel Xeon E3-1270 v5 3.60 GHz (2016) y 3 procesos en paralelo
para la solucién.

En la primera malla, se selecciond un tamafio de elemento mediano para el

dominio exterior mientras que para la zona interior una cantidad mayor de elementos
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fueron colocados debido a que contribuye de mejor manera al célculo de las fuerzas
aerodinamicas de interés. Los elementos cercanos a la pared son todavia mas pequenos
en relacion a los elementos del dominio interior siguiendo la ecuacion 3.1. Con el tamafno
de la malla, la malla se adapta de buena manera a la geometria compleja del rotor de
la RAT para el andlisis. Las siguientes mallas utilizaron el mismo elemento pegado a las
paredes pero se diferenciaron en el tamano de los elementos en los dos dominios, en la

Tabla 3.3 se muestran los resultados del estudio.

Cuadro 3.3: Estudio de sensibilidad de malla.

Caso 1 2 3 z 5
Nodos 3.330.117 | 2,162,436 | 1,492,105 | 1,079,302 | 576,923
Potencia (kW) 46.441 45.223 42.737 41.426 41.524
Error potencia (%) 0 2.623 7.974 10.797 | 10.588
Empuje (N) 1059.22 | 1041.28 | 1007.36 995.46 998.68
Error empuje (%) 0 1.693 4.896 6.019 5.715
Tiempo (h:min:s) || 100:00:00 | 05:42:00 | 03:25:02 | 09:16:12 | 04:09:36

En los casos 4 y 5 el tiempo de solucién vuelve a incrementar debido a que
la calidad de la malla empeora. Después del analisis de todos los casos, se decidié que
la malla del caso 2 cumple con con un tiempo mucho menor de solucién y el error no
incrementa en gran manera manteniendo un error por debajo del 5% comparado con la
potencia del caso inicial. El porcentaje de error de potencia y empuje fueron calculados
tomando de base el caso 1 debido a que es cercano a los resultado del programa realizado

en Wolfram mathematica y comparando con el programa de acceso abierto Qblade.

3.4.4 Condiciones de frontera

El modelo de turbulencia seleccionado para la simulacién de la turbina fue el
modelo SST k —w (modelo RANS), debido a las ventajas que ofrece sobre otros modelos
de turbulencia, ademas de ser el mas recomendado y utilizado en el estado del arte de las
simulaciones CFD para aerogeneradores.

Para la simulacién de la turbina, se seleccionaron al menos dos dominios: uno
rotatorio y otro estacionario. El dominio rotatorio es donde se encuentra el rotor, girando
a una velocidad de 4215 RPM, mientras que el dominio estacionario es el area exterior
a este. Se establece una interfaz entre ambos dominios para permitir la interaccion del

flujo.
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El tipo de analisis seleccionado para la simulacién fue incompresible esta-
cionario, dado que, a diferencia de muchos otros casos, el comportamiento del fluido se
mantiene constante a lo largo del tiempo. Esta eleccion permite simplificar el modelo y
centrarse en las caracteristicas aerodinamicas del rotor.

En cuanto a las condiciones fronteras declaradas, se utilizan las condiciones
del aire a una altura de 20000 ft. Para la entrada se utiliza una velocidad constante de 81
m/s, con un intensidad de turbulencia del 5% y una relacién de viscosidad de 10, en la
salida una presion de salida de 0 Pa, la presiéon ambiental fue cambiada en las condiciones
de operacion a la altura atmosférica del andlisis. Se declara ademas de las paredes del
tunel como simetria, esto es debido a que esta condiciones no afecta la velocidad del flujo
y no es necesario una simetria como tal para su funcionamiento [39]. La superficie del
aerogenerador es declara como una pared sin, pero con la capacidad de girar, declarando
una velocidad angular de 0, ya que el giro del fluido es estipulado en dominio interno
rotatorio. En la Figura 3.13 se muestra la localizacion de las diferentes condiciones, los
nombres de las condiciones estan en ingles debido a que de esa forma son encontradas en

el programa de Fluent.

Outer wall
(Symmetry)

Outlet
(Pressure outlet)

\ RAT
(No slip wall) /

/ Inner domain
(Rotating)

Inlet
(Velocity inlet) Outer domain
Interface (Stationary)

Figura 3.13: Representacion de las condiciones frontera.

3.4.5 Convergencia de la solucién

La convergencia de los resultados fue evaluada mediante el andlisis de los
residuales y los monitores de fuerzas més importantes. Se establecié un valor de residuales
de 1e73, y los resultados convergieron aproximadamente a las 3000 iteraciones, como se

muestra en la Figura correspondiente 3.14.
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Figura 3.14: Residuales contra el nimero de iteraciones.

En el analisis realizado, se utilizaron monitores de fuerza para observar la
variacion de las fuerzas aerodindmicas mas importantes, especificamente la fuerza de
arrastre (Drag) en la Figura 3.15 donde se ve que toma un valor aproximado de 1041.28

N y se estabiliza con una variacion minima.
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Figura 3.15: Fuerza de arrastre contra el nimero de iteraciones.

3.5 Resultados CFD

Para describir las caracteristicas de los resultados de la simulacién CFD del

diseno base de la RAT, es fundamental analizar el comportamiento del flujo cuando el
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rotor estda en funcionamiento. Este andlisis permitird establecer una base comparativa

con simulaciones futuras y entender mejor las fuerzas aerodinamicas involucradas.

3.5.1 Distribucién de presion

En la Figura 3.16 se puede observar el comportamiento de la presién a través
de la turbina RAT a una velocidad de 81 m/s. Los contornos de presién corresponden al
plano de la superficie que atraviesa las palas del rotor, ya que es la zona mas interesante
donde se puede ver mas de los fenémenos ocurriendo debido al flujo.

En la Figura 3.16 se muestra la distribucion de presién sobre la superficie de
la RAT revela caracteristicas clave del comportamiento aerodinamico del rotor. En este
analisis, se observa que la parte delantera del rotor presenta la mayor presién, lo que tiene
un impacto directo en la velocidad del flujo, mientras que la zona trasera muestra una

menor presion.

Figura 3.16: Distribucién de la presién al rededor del rotor (Pa) a 81 m/s.

3.5.2 Distribucién de la velocidad

La distribucion de la velocidad fue analizada en el mismo plano que la distri-
bucién de presiéon, ya que esto permite observar de manera més clara los fenémenos que
ocurren durante el funcionamiento del rotor de la RAT. Este andlisis conjunto propor-
ciona una visién integral del comportamiento aerodindmico y las interacciones entre las

fuerzas en juego.
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En la Figura 3.17 se ve la distribucion de la velocidad en direccién de entrada
del flujo, la velocidad es de 81 m/s y la velocidad angular del rotor a 4215 RPM.

En la Figura 3.17 se puede observar que la mayor velocidad esta en los ex-
tremos exteriores del rotor (zona 1), donde se ve que el flujo sale a mayor velocidad y
la menor velocidad en la parte cercana posterior al rotor (zona 2), esto es debido a los
vortices generados y al aprovechamiento de la velocidad del viento para la generacion de

potencia.

Figura 3.17: Distribucién de la velocidad alrededor de la RAT (m/s) a 81 m/s.

3.5.3 Potencia y empuje

La fuerza de empuje del rotor (1), que corresponde a la fuerza de arrastre
del avién, fue obtenida mediante el andlisis que se centré exclusivamente en el rotor de
la RAT. Se registré una fuerza inicial de 1041.28 N. Este valor base es fundamental, ya
que se busca reducirlo al maximo posible para disminuir la resistencia al avance y asi
aumentar el alcance durante un aterrizaje forzoso, mejorando la relacion de planeo de la
aeronave.

Ademas de la fuerza de arrastre, se consideré el par motor (torque) generado
por el rotor durante la simulaciéon. Se obtuvo un par de 102.45Nm, que es esencial para
asegurar que se cumpla con la potencia necesaria para el funcionamiento eficiente del

rotor. La potencia puede ser calculada a partir del par motor con la siguiente ecuacion

(3.2)
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21w, M

Fo=—%

(3.2)

donde w, es la velocidad angular en revoluciones por minuto (RPM), M es el par motor

en N my Py es la potencia en Watts.

Cuadro 3.4: Fuerzas aerodindmicas.
| Arrastre (Drag) | Par motor (Torque) | Potencia (Power) |

| 104128N [  10245Nm | 45223 KW |
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Los coeficientes de empuje (Cr) y potencia (Cp) son valores adimensiona-
les los cuales permiten ver el comportamiento esperado del aerogenerador a diferentes
condiciones de velocidad (v1), densidad(p) y area del rotor (A) como se muestra en las

ecuaciones (3.3) y (3.4).

Py
Cp = 3.3
d oA (3.3)
Tp
Cr = 3.4
g tpri A (3.4)

3.6 Validacion de resultados

Para el analisis del rendimiento de la turbina RAT, diferentes herramientas
fueron utilizadas con el proposito de comparar los resultado y validar el proceso. Los
resultados numéricos obtenidos con la simulacién CFD (usando el método de volumen
finito) debe ser validado o comparada con resultados obtenidos por métodos alternativos
como lo pueden ser numeéricos, analiticos o resultados experimentales. En este sentido,
Qblade es un programa de acceso abierto el cual utiliza el Blade Element Momentum para
realizar el calculo, asi pues compararlo con los resultados de la simulacion CFD se vuelve
de ayuda. Por otro lado, para revisar los resultados de Qblade, un algoritmo construido
en Wolfram mathematica, el cual permite realizar varias iteraciones numéricos, siguiendo
la metodologia de Schmitz, permitiendo la evaluacion de varias consideraciones de diseno,
fue comparado y validado utilizando CFD. La simulaciéon CFD, el codigo BEM generado
y el programa Qblade son tres diferentes metodologias que se ayudan para validarse entre
si.

Estas tres metodologias fueron utilizadas para validar los resultados obteni-
dos, apoyado por el conocimiento de los datos de funcionamiento de la RAT como lo es
la velocidad de operacion y el rango de la potencia esperada. En el caso de 81 m/s, se
esperaba un aproximado de 40 kW. En contraste, para una velocidad de funcionamien-
to minima como lo son 41 m/s se esperaba una potencia mayor a 5 kW [1, 35, 36]. El
comportamiento aerodinamico del NACA 8318 fue obtenido con la ayuda del programa
de acceso abierto Xfoil debido a su confiabilidad y se utiliz6 el método Viterna para la

prediccion del perfil desde -180° hasta 180°. Es esencial para la obtencién de un buen
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resultado en la prediccién del BEM un buen andlisis del perfil en 2D [40].

Una vez el analisis del perfil y el diseno de la pala esta completo, este pasa a
dividirse en 10 elemento para la aplicacién del la teoria BEM. Para el calculo fue tomada
de base la metodologia propuesta por Wood [20] para generar una rutina computacional
donde evalia automaticamente el rendimiento del rotor. En la Figura 3.18 y 3.19 se
muestran los coeficientes de potencia y empuje a diferente relacién de velocidad punta

(X), se puede observar una tendencia similar en los resultados.

0.8 R ———
e
&
0.6 i
~ & :/')'
© 04
A e BEM
[
02" e --m-- Qblade
-¢- CFD
0.0
1 2 3 4 5 6
X

Figura 3.18: Coeficiente de empuje (C7) Vs relacién de velocidad punta (X).
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Figura 3.19: Coeficiente de potencia (Cp) Vs relacién de velocidad punta (X).

CFD se atribuye a las limitaciones que tiene la teoria BEM en el andlisis de espacios en 3D
debido que el movimiento rotacional deja de ser considerado. Otra ventaja de la simulacion
CFD es que no es necesario realizar el estudio por separado de los perfiles alares. La
morfologia del perfil es incluida en el disenio desde antes de la malla, permitiendo que las
ecuaciones de la dindmica de fluidos pueda analizar la interaccién en tres dimensiones
del flujo sobre el rotor. Ademas, en la simulacién CFD se considera la nariz, mientras,
la teoria BEM unicamente analiza la pala. Debido a las ventajas ya mencionadas y que
ademas la simulacion CFD muestra una menor potencia lo cual en casos de emergencia a

baja velocidad se vuelve critico, se escogié esta herramienta como primaria en el anélisis

X

de todos los siguiente disenios generados.
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Capitulo 4
Optimizacion aerodinamica

Con la finalidad de obtener una optimizaciéon aerodindmica donde se man-
tenga o incremente la generacién de potencia y la resistencia parasita generada por la
RAT disminuya. Se realizé 51 diferentes disenios de turbinas RAT, donde se variaron los

perfiles aerodindmicos de las palas y el perfil de la nariz.

4.1 Geometria de la pala

Las caracteristicas aerodinamicas de cada perfil pueden brindar condiciones
para el mejor rendimiento en cada seccion de la pala, es por esto que le considera una
variacion de los perfiles aerodinamicos a utilizar a lo largo del radio de la pala del rotor
de un aerogenerador. La pala fue dividida en tres secciones: la primera secciéon consiste
del 25% de la longitud cercana a la nariz, la segunda incluye el 50% localizado en el
centro y por tultimo, la tercera que se encuentra al extremo de la pala en la zona de la
punta y contiene el 25% restante, en la Figura 4.1 se muestra la divisién de una manera
grafica. Estas divisiones son consideradas debido a que representan cambios sencillos en
la geometria los cuales pueden ser aplicados dentro del disenio de una aeronave. Estos

cambios representan una diferencia considerable en el rendimiento de la RAT.
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Seccion 1 Seccion 2 Seccion 3
25% 50% 25%

3
v

Nariz

Figura 4.1: Divisién de la pala de la RAT.

Cada una de las secciones de la pala cuenda con diferentes consideraciones
aerodinamicas; la primera seccién espera tener la mayor sustentacion a el nimero de
Reynolds méas bajo presente en el fenémeno, la segunda busca la mayor eficiencia aero-
dindmica en altos y moderados niimeros de Reynolds y la tltima, su principal objetivo
es la generacién del menor arrastre posible a un alto nimero de Reynolds [9, 41, 21, 42].
Se seleccionaron perfiles alares que cumplieran con las condiciones antes mencionadas,
se escogieron perfiles de la familia NACA 4 digitos por ser los mas comunes dentro de
la industria aeroespacial y los NACA series 6 los cuales son comtinmente utilizados en
grandes aerogeneradores.

Los perfiles NACA series 6 fueron escogidos al analizar su comportamiento
y considerar los que cumplian de mejor manera del catalogo de perfiles creado por Bert-
gnolio F., Sgrensen N. N., Johansen J. y Fuglsang P. [24]. Los perfiles aerodindmicos
seleccionados fueron: para la primera seccion el NACA 63-421 y 64-421, para la segunda
seccion el NACA 64-421 y 65-421 y para la secciéon restante el NACA 63-221 y 65-421.
Los perfiles NACA de 4 digitos fueron seleccionados de un catalogo de perfiles aerodi-
namicos cominmente utilizados en aerogeneradores con bajo nimero de Reynolds, Miley
S. J. [23]. De este catalogo se seleccionaron el perfil NACA 8318 y 6712 para la primera
seccion, NACA 6412 y 6712 para la segunda secciéon y NACA 4415 y 6412 para la ultima.

Con la seleccién de los mejores perfiles, se realizaron 16 disenos de palas

diferentes estas combinaciones de perfiles se muestran en las Figuras 4.2 y 4.3.
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Figura 4.2: Combinacién de diseno de la RAT con NACA 4 digitos.
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Figura 4.3: Combinacién de disefio de la RAT con NACA series 6.
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4.2 Geometria de la nariz

Para el disefio de la nariz o hub del rotor de la RAT, se decidié utilizar
diferentes perfiles aerodinamicos con el fin de evaluar su comportamiento en relacion
con el arrastre generado y su interaccion con las palas. Esta eleccién es crucial para
asegurar que el flujo de aire entre al rotor a una velocidad 6ptima, lo que contribuye a
la eficiencia general del sistema. Se seleccionaron los perfiles de nariz mas comunes y con
mejor comportamiento frente a la resistencia aerodinamica, en este caso fue la elipse, la
pardbola y ojiva, mostrados en la Figura (4.4).

La seleccion adecuada de los perfiles para la nariz del rotor no solo impacta
directamente en el rendimiento aerodindmico, sino que también influye en la estabilidad
y control de la aeronave. Al realizar simulaciones con diferentes perfiles, se pueden identi-
ficar las configuraciones mas efectivas que optimizan la eficiencia y reducen la resistencia
al avance.

La decisién de utilizar diferentes perfiles aerodinamicos para la nariz del rotor
es un paso estratégico en el diseno de la RAT. Al evaluar su comportamiento en términos
de arrastre e interaccién con las palas, se puede mejorar significativamente el rendimien-
to general del sistema, contribuyendo a un funcionamiento mas eficiente y efectivo en

situaciones criticas como aterrizajes forzosos.

4.3 Resultados

Se realizaron las simulaciones de todos los disenios elaborados y mencionados
anteriormente. Estas simulaciones se realizaron directamente a la velocidad minima de
funcionamiento de una turbina RAT), la cual es a 80 KEAS (41 m/s), ya que el interés
principal a optimizar es la generacién de potencia a baja velocidad aumentando el rango
de la velocidad de funcionamiento. La simulacion fue realizadas a las condiciones a nivel
del mar, ya que, corresponde en el iltimo momento del aterrizaje. En las Tablas 4.1 y 4.2
se muestran los valores de la potencia alcanzados a la velocidad de 41 m/s, se marca en

rojo los valores seleccionados como los mejores.
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(c) Ojiva

Figura 4.4: Diferentes perfiles de la nariz del rotor.

Cuadro 4.1: Potencia (kW) de la RAT con perfiles NACA 4 digitos.

Seccién 1 6712 8318 8318

Seccién 2 6412 6712 6412 6712 8318

Seccién 3 4415 | 6412 | 4415 | 6412 | 4415 [ 6412 | 4415 | 6412 | 8318

Elipse [ 10.02 [ 10.55 [ 11.8 [ 12.14 | 10.20 | 10.64 | 12.36 | 12.22 [ 10.02

Nariz | Ojiva | 950 [ 9.62 [11.21 [ 11.60 | 9.93 | 10.20 | 11.43 | 11.96 | 10.46

Parabola [ 9.50 | 9.71 | 11.34 | 11.60 | 9.57 | 10.10 [ 11.52 [ 10.15 [ 8.70
Cuadro 4.2: Potencia (kW) de la RAT con perfiles NACA series 6.

Seccion 1 63-421 64-421 8318

Seccién 2 64-421 65-421 64-421 65-421 8318

Seccién 3 63-221 | 65-421 | 63-221 | 65-421 | 63-221 | 65-421 | 63-221 | 65-421 | 8318

Elipse || 3.84 | 466 | 397 | 460 | 454 | 476 | 452 | 4.68 [10.02

Nariz | Ojiva || 387 | 454 [ 377 | 450 [ 382 | 457 | 381 | 449 [1046

Pardbola | 3.75 | 4.63 | 386 | 454 [ 383 | 450 | 375 [ 454 [ 870

Ademas de la potencia uno de los valores principales de un aerogenerador es la

fuerza axial (empuje) que genera, en el caso de la turbina RAT se espera que sea el menor
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posible, ya que, este empuje en la aeronave se traduce en la generacién de resistencia
parasita, mayor cantidad de vibraciones y ruido. En las Tablas 4.3 y 4.4 se muestran los
resultados del empuje en las simulaciones de cada diseno, en rojo se muestran los valores
que fueron seleccionados en las tablas anteriores inicamente para la identificacion de los

disenos preseleccionados.

Cuadro 4.3: Fuerza axial (empuje) de la RAT con perfiles NACA 4 digitos.

Seccién 1 6712 8318 8318
Seccidn 2 6412 6712 6412 6712 8318
Seccion 3 4415 | 6412 | 4415 [ 6412 | 4415 | 6412 | 4415 [ 6412 | 8313
Elipse | 490 |535.81 [ 580 [616.5 | 500.1 | 541.3 [ 628 [624.5 | 623.3
Nariz | Ojiva [ 473.1] 514.8 | 558.2 | 606.2 | 482 | 526 |567.1| 615 | 642
Pardbola [ 473.5 | 525 [559.1 [ 598 [482.2 529 [565.5 [ 526 | 603
Cuadro 4.4: Fuerza axial (empuje) de la RAT con perfiles NACA series 6.
Seccion 1 63-421 64-421 8318
Seccién 2 64-421 65-421 64-421 65-421 8318
Seccién 3 63-221 | 65-421 | 63-221 | 65-421 | 63-221 | 65-421 | 63-221 | 65-421 | 8318
Elipse [ 275 [ 3078 | 275.5 [ 3045 | 307.3 | 310 [ 3125 | 309 [623.3
Nariz | Ojiva || 272.5 | 306 [ 2708 | 310 [ 2734 | 305.5 | 2753 | 305 | 642
Pardbola | 2745 [ 300.7 [ 2755 [ 306.6 [ 27755 | 308 | 275 [ 3075 | 603

Con los resultados mostrados en las tablas anteriores se puede ver que la ge-
neracion de potencia de los perfiles NACA series 6 no cumple ninguno con la generacion
minima de potencia de 7 kW. Por esto es que estos perfiles a pesar de ser muy utilizados
en grandes aerogeneradores no cuentan con las condiciones para trabajar en un pequeno
aerogenerador de alta velocidad como es la turbina RAT. Aunque logra una gran optimi-
zacion en el empuje generado, por lo que se recomienda en el uso de secciones donde se
busca una disminuciéon de empuje.

Para la seleccion del mejor diseno se preseleccionaron la combinacion que
aumentaban en mayor medida la generaciéon de potencia. Una vez preseleccionados se
realizaron simulaciones a una velocidad media de disefio de 81 m/s y la velocidad méxi-
ma posible a condiciones de vuelo crucero con una velocidad de 251 m/s a una altitud de
11 km. Esto con la intenciéon de conocer su comportamiento en todo el rango de veloci-
dades de funcionamiento. En la Tabla 4.5 se muestran los resultados obtenidos de estas

simulaciones.
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Cuadro 4.5: Comparacién diseios a diferentes velocidades 41, 81 y 251 m/s.
Disetios ilmfs 81 m/s lmfs
Empuje (N) | Potencia (kW) | Empuje (N) | Potencia (KIV) | Empuje (N) | Potencia (kW)

8318-8318-8318 Elipse (Original) |  623.3 10.02 1041.28 45.22 2165 107.26
§318-8318-8318 Pardbola 603 10.46 1102.5 30.73 206717 108.39
8318-8318-8318 Ojiva 642 8.7 1088 30.1 21395 107.43
8318-6712-4415 Elipse 628 12.36 1105.2 52.8 2083.5 85.85
8318-6712-4415 Pardbola 565.5 1152 1102.5 30.73 0117 87.53
8318-6712-6412 Ojiva 615 11.96 1100.4 882 2070 87.84

La comparaciéon de los disenios preseleccionados a diferentes velocidades, per-
mite observar el comportamiento que tendria la RAT durante toda la situaciéon de emer-
gencia. Se puede observar que el diseno “8318-6712-4415 Elipse” (en azul) aumenta la
generacion de potencia en mayor medida a la velocidad de funcionamiento optimo (81
m/s) y a la velocidad minima de funcionamiento (41 m/s). Aunque mantiene una mayor
generacion de arrastre el porcentaje de crecimiento de la potencia es mayor.

El diseno seleccionado “8318-6712-4415 Elipse” aumento la generacién de po-
tencia en comparacién del disefio original en un 23.35% a una velocidad de funcionamiento
minima de 41 m/s y cumpliendo con la generacion de energia mayor a 7 kW, para una ve-
locidad de diseno de 81 m/s el disenio propuesto aumenta la potencia en 16.76% y para la
méaxima velocidad posible de 251 m/s la generacién de potencia disminuye en un 19.96%.
Aunque exista una disminucién a una mayor velocidad esta no se considera relevante ya
que se espera una generacion de 40 kW para el optimo de todos los equipos de emergencia,
ademas de que el trabajar a esa velocidad es muy corto el tiempo debido a que en estos

casos de emergencia no cuentas con la potencia de los motores de la aeronave.
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Figura 4.6: Coeficiente de empuje (C7) Vs Relacién de velocidad punta (X).
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En las Figuras 4.5 y 4.6 se realiza la comparacion de los coeficientes de po-
tencia y empuje de una manera grafica. Se puede observar el aumento de la generacion
de potencia principalmente a las bajas velocidad que es cuando el valor de la relacion de
velocidad punta (X) es mayor. El aumento de la generacién de potencia a baja velocidad
se traduce a que todavia a una menor velocidad de 41 m/s la generacién de potencia se

mantendra por arriba de 7 kW.
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Capitulo 5

Conclusiones y recomendaciones

5.1 Conclusiones

Se consiguio la optimizacién en la generacion de potencia de un rotor genérico
de una RAT de un avién comercial (“8318-8318-8318 Elipse”). La generacion de potencia
aumento hasta un 23.35 % con el diseno “8318-6712-4415 Elipse” a una velocidad minima
de funcionamiento de 41 m/s en comparacién con el disefio inicial. El aumento en la
potencia es consecuencia directa del utilizar diferentes perfiles aerodinamicos a lo largo
de la pala, esto permite ver la importancia del estudio de los perfiles aerodinamicos ya
que dictan directamente el rendimiento de un aerogenerador.

Los disefios que cumplieron con la generaciéon de potencia minima fueron
unicamente los elaborados a partir de perfiles NACA 4 digitos. Mientras que los perfiles
NACA series 6 no cumplieron con los estdndares minimo de funcionamiento, el uso de
estos perfiles es recomendado para grandes aerogeneradores donde la reduccién de arrastre
es critico para la seguridad de la pala.

Se realiz6 con éxito un codigo computacional con la ayuda del programa
Wolfram Mathematica el cual extiende el estudio de perfiles alares a un rango desde -
180° hasta 180° con la ayuda del método Viterna, genera un disefio de pala optimo segin
las condiciones de funcionamiento con ayuda de las ecuaciones de Schmitz y ademas
analiza iterativamente la pala generada con ayuda de la teoria BEM. Los resultados del
programa fueron validados con ayuda del programa de acceso abierto Qblade y de las
propias simulaciones CFD, obteniendo resultados muy cercanos entre los tres métodos.

Con la ayuda del programa CAD Spaceclaim se modelé paramétricamente
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el diseno inicial y los disenos posteriores siguiendo las recomendaciones de utilizar una
pala con diferentes perfiles aerodinamicos a lo largo de la pala. Todos los disefios fueron
sometidos a simulacién CFD lo cual permitié comparar todos los disefios de una manera
sencilla, observando el comportamiento del flujo a través del rotor. La simulacion CFD
resulté ser una herramienta practica para el cédlculo de las propiedades aerodinamicas en
aerogeneradores, obteniendo resultados méas cercanos a la realidad, esto a que a compa-
racion con la teoria BEM donde solo analiza en 2D, la simulacién de fluidos CFD observa
en comportamiento en tres dimensiones.

El presente trabajo contribuye en el conocimiento de la optimizacion de ae-
rogeneradores y en especial para los aerogeneradores RAT de los cuales se cuenta con
poca informacion en la literatura cientifica. El optimizar esta clase de aerogeneradores
contribuye a tener sistemas de emergencia mas eficientes dentro de la aeronave logrando
salvar vidas. El drea de los pequenos aerogeneradores de eje horizontal tiene un gran
potencial para su aplicacion dentro de las ciudades, aunque a diferencia de la RAT estos
pequenos aerogeneradores funcionan velocidades menores.

Por 1ltimo, es importante el destacar el avance de las herramientas compu-
tacionales como es la programacién matematica, el disenio CAD y la simulacién de fluidos
CFD, que permiten el realizar analisis de fenémenos aerodinamicos complejos ahorrando
tiempo y dinero en comparacion de la experimentacion fisica. Con estas herramientas
y mas se puede lograr mayor optimizacién en el diseno de aerogeneradores, haciéndolo
cada vez optimo para ampliar el uso de las energias renovables y como un sistema de

emergencia en el caso de la aviacion civil.

5.2 Recomendaciones para trabajos futuros

En base a la investigacion realizada, se hacen las siguientes sugerencias que

pudieran mejorar el diseno de futuros aerogeneradores y trabajos sobre el tema.

1. Utilizar métodos de optimizaciéon como algoritmos evolutivos, para la obtenciéon

perfiles 6ptimos en las diferentes secciones de la pala.

2. Optimizar la forma de obtener los coeficientes aerodinamicos de los diferentes per-

files alares.
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3. El realizar experimentacion para la comparacion con los resultados obtenidos.

4. Ampliar el area de estudio a los pequenos aerogeneradores utilizados en ciudades

aumentando su rango de aplicacion.
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Anexos

Figuras de referencia

(a) Vista isométrica (b) Vista isomé- (c) Perfil RAT 1 (d) Perfil RAT 2
trica

Figura 5.1: Imagenes de referencia del diseno “8318-8318-8318 Elipse”.
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(a) Vista isomé- (b) Vista iso- (c) Perfil RAT 1 (d) Perfil RAT 2
trica métrica

Figura 5.2: Imagenes de referencia del disefio “8318-6712-4415 Elipse”.
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ARTICLE INFO ABSTRACT
Keywords: A rotor design of a Ram Air Turbine (RAT) for a commercial aircraft was created taking three
Aerodynamic sections with different airfoils along the blade; those sections were assessed to evaluate their

Blade design performance at different critical velocities (41, 81 and 251 m/s) and choose the best profile

IC{::?I Air Turbine (RAT) configuration generating a new proposal to increase the glide ratio by reducing the drag, which
BEM is helpful in emergency cases. The Blade Element Momentum (BEM) theory and Computational

Fluid Dynamics (CFD) were used to analyze an initial design, then validating these results with the
open software QBlade. For the BEM theory a program was created for the design and performance
of the RAT adding the Viterna methodology for airfoil analysis. 16 designs were proposed by
strategically interchanging wing profiles in different blade sections. These designs were analyzed
by CFD, using the complete rotor and the S.STk — w turbulence model. An optimal geometry was
found, presenting a significant drag reduction of 25% generating an increase in the glide ratio
and improving aircraft control in addition to maintaining the power generation above the desired
values; therefore, it recommends using different airfoils for each section of a RAT’s rotor blade.

1. Introduction

Nowadays, despite technological growth in aviation, there still exists the possibility of failure in an aircraft. For this reason,
a big amount of auxiliary components that help safeguard basic aircraft operations are implemented to allow landing during an
emergency while flying. Among the most important components in these cases are the RAT, which provides the energy when the
aircraft engines fail. The RAT is a wind turbine that unfolds from the fuselage in an event of a total aircraft engine failure, supplying
electrical and hydraulic energy necessary for the operation of aircraft’s main components and control surfaces. Despite being an
important equipment, the RAT has some shortcomings, such as: increases the parasite drag which decreases the glide ratio, increases
in vibrations and disproportionate noise. Therefore it is necessary make a low drag design for the RAT without considerable loss of
power.

In the analysis of wind turbines it is common to use BEM theory which provides results close to realistic situations using simple
formulations. In the BEM theory, the wind turbine’s blade is divided in small sections where the airfoil of each cross-section is
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