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Resumen. La energia e6lica ha demostrado ser una valiosa fuente de energia renovable, lo que la con-
vierte en un tema de gran importancia a nivel internacional. El desarrollo de turbinas cada vez mds
grandes conduce a un acoplamiento més severo entre la aerodindmica y la dindmica estructural. El flutter
flexo-torsional es una inestabilidad aeroeldstica en la que se producen vibraciones autoinducidas debido
a un acoplamiento desfavorable de las caracteristicas dindmicas y aerodindmicas de la estructura que la
sufre. En el caso de turbinas edlicas este fendmeno puede darse sobre las palas y llevar a la destruccién
total de la médquina. Sobre la base de trabajos anteriores, en los que se determina la velocidad critica de
flutter para una pala empotrada-libre a diferentes dngulos de ataque, en este trabajo se analiza con detalle
la participacién modal durante el establecimiento y el desarrollo de la inestabilidad. El objetivo es explo-
rar la posibilidad de determinar las interacciones entre modos estructurales que llevan al fendmeno de
flutter, con el fin dltimo de establecer una metodologia para guiar el disefio y la optimizacion de las palas.
Se intenta también establecer una relacién entre la velocidad de la corriente libre y el llamado amorti-
guamiento aerodindmico, que podria tener importancia en las estrategias de supresion del fenémeno.

Keywords: Computational aeroelasticity, Flutter, Wind turbines, Fluid-structure interaction.

Abstract. In this paper we evaluate and discuss the structural modes interaction in the onset of the flutter
phenomenon for a large wind turbine blade isolated. The generation of energy through wind turbines is
becoming increasingly important in the world, finding an energy efficiency increment when the flexibi-
lity of the structure increases, this leads to consider its aeroelastic behavior in one of the most important
topics to study during the design stage. We address the problem in aeroelastic simulation using to codes
representing potential flow and beam elements.
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1. INTRODUCCION

La generacion de energia a través de las turbinas edlicas recobra cada vez més importancia
en el mundo actual. Impulsada principalmente por una preocupacion por el medio ambiente y
el calentamiento global, ha demostrado ser una valiosa fuente de energia con un atractivo rendi-
miento econdmico. Este ultimo factor se ve favorecido por la reduccién en los costos que se lo-
gra al aumentar el tamafio de las palas. Como consecuencia, se busca el desarrollo de palas cada
vez mds grandes, resultando necesariamente en estructuras mas flexibles, cuyo comportamiento
aeroeldstico se convierte en uno de los temas mds importantes a estudiar durante el diseno de
aerogeneradores modernos. Por este motivo, la tendencia a nivel mundial es desarrollar aero-
generadores con palas de gran alargamiento y esbeltez, altamente flexibles y construidas con
materiales compuestos. Esto ha obligado a modificar sustancialmente las técnicas de analisis,
utilizando métodos que permitan captar las caracteristicas inestacionarias y las no linealida-
des tipicas de estos fendmenos. Aqui toma relevancia el tema de este trabajo: el andlisis del
fenémeno de flutter flexo-torsional. El flutter es una inestabilidad aeroeldstica en la que se pro-
ducen vibraciones autoinducidas debido a un acoplamiento desfavorable de las caracteristicas
dindmicas y aerodindmicas de la estructura que la suftre.

El presente trabajo forma parte de una linea de investigacion cuyo objetivo principal es
el anélisis del comportamiento aeroeldstico de grandes turbinas edlicas de eje horizontal (o
LHAWT, por sus siglas en inglés). Dentro de esta linea de investigacion, las primeras activida-
des incluyeron, por un lado, desarrollar un método numérico y una herramienta computacional
que permitieran realizar simulaciones aeroeldsticas de LHAWT, y, por otro lado, aplicar la he-
rramienta a casos de ejemplo en condiciones de trabajo normales, con el fin de corroborar que
la misma es capaz de captar los fendmenos fisicos fundamentales que intervienen en el fun-
cionamiento de estas maquinas. Actualmente se estd estudiando la posibilidad de aparicion de
flutter flexo-torsional para un modelo especifico de pala desarrollado por Sandia National La-
boratories (SNL) denominado SNL 100-00 v2 (Griffith y Ashwill, 2011). El estudio se realiza
en un proceso en el que se consideran primeramente las condiciones de andlisis mas simples,
para ganar experiencia sobre el uso de las herramientas y complejizar el fendmeno poco a poco.
En ese sentido, en la primera parte de tal proceso se estudi6 la aparicién de flutter para el caso
de una pala aislada, empotrada en la raiz (sin movimiento de rotacién), sometida a una corriente
de aire uniforme, para una variedad de dngulos de paso; como pardmetro de control se utilizé
el desplazamiento transversal del nodo de la puntera, con lo cual se construyeron diagramas de
bifurcacidn; los resultados obtenidos fueron publicados en Ramis et al. (2021)

Como continuacion de los esfuerzos mencionados, en este trabajo se analizan en mayor
detalle los resultados obtenidos previamente para, por un lado, determinar cémo varia el llamado
amortiguamiento aerodindmico con la velocidad de la corriente libre, y, por el otro, deducir qué
modos participan en la aparicion y establecimiento de la inestabilidad estudiada. Para ello se
aplican diferentes técnicas, entre ellas la descomposicién modal de las respuestas en diferentes
condiciones de viento. A pesar de que el sistema bajo anélisis es un sistema inherentemente
no lineal, con no-linealidades debidas tanto al modelo aerodindmico como al estructural, se
considera viable aplicar descomposicion modal para los casos en que las deformaciones de la
estructura sean pequefas o moderadas.

La herramienta computacional utilizada para las simulaciones fue desarrollada dentro del
paradigma de la co-simulacion. Como modelo aerodindmico se utiliza el Método de Red de
Vértices Inestacionario (o UVLM, por su nombre en inglés), que se basa en la hipdtesis de
flujo potencial, y el modelo estructural se describe con el Método de Elementos Finitos (MEF)
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considerando cuerpos rigidos y elementos finitos de viga con una formulacién de tipo Geo-
métricamente Exacta. Estos se hacen interactuar mediante un algoritmo de interaccion débil
descripto en Maza et al. (2023), con lo que se obtiene un nuevo método numérico, inducido a
partir de la vinculacién de los otros dos, que permite estudiar fendmenos aeroelésticos.

Para la descomposicion modal se utiliza una libreria de postprocedo desarrollada dentro
del grupo de trabajo, escrita en Python, especificamente disefiada con el fin de postprocesar
datos provenientes de las herramientas computacionales utilizadas para realizar las simulaciones
aeroelasticas.

2. ABORDAJE DEL PROBLEMA AEROELASTICO

En el esquema particionado (o de co-simulacidn), el fenémeno completo se divide en subpro-
blemas de naturaleza diferente. Cada subproblema es abordado con el método de solucién que
mejor se adapte a €él. Un método de interaccion permite acoplar nuevamente los submodelos,
reconstruyendo asi el fendmeno original. En este trabajo, se vinculan el modelo aerodindmico
y el estructural de manera que las soluciones obtenidas con cada uno sean interdependientes
y respondan al comportamiento aeroeldstico acoplado. La interaccién se realiza al nivel de las
condiciones de borde de cada modelo: desplazamientos y velocidades calculados con el modelo
estructural se introducen como dato en el modelo aerodinamico, del cual se obtienen distribu-
ciones de fuerzas que representan parte de las cargas del modelo dinamico estructural.

2.1. Modelo aerodinamico

Se emplea una version inestacionaria del clasico Método de Red de Vértices (UVLM) (Pre-
idikman, 1998). Este modelo implica la suposicion de flujo potencial en todo el dominio excepto
por las zonas correspondientes a los contornos de los cuerpo sumergidos en la corriente fluida
y en las estelas. Esto equivale a suponer que toda la vorticidad se concentra en capas de espesor
infinitesimal, algunas adheridas a las superficies de los cuerpos sumergidos (representando las
capas limites), y otras libres (representando las estelas). Las ultimas se obtienen por conveccion
de la vorticidad desde los bordes de fuga de las superficies sustentadoras.

Las sdbanas vorticosas que representan las capas limites y las estelas son discretizadas en re-
des de vortices, denominadas aqui grillas aerodindmicas (GGAA). Los vértices son segmentos
vorticosos rectos que dividen las laminas vorticosas en elementos de drea denominados paneles,
en cuyos centros geométricos se encuentran los puntos de control. Los vértices de los paneles
se denominan nodos aerodindmicos. Las posiciones y velocidades de los puntos de control y de
los nodos aerodindmicos son datos del problema y se actualizan instante a instante a partir de la
respuesta dindmica calculada con el modelo estructural. En cada punto de control se determina
una fuerza aerodindmica que se utiliza para cargar al modelo estructural.

2.2. Modelo estructural

El modelo estructural permite determinar, en primer lugar, la respuesta dindmica de la es-
tructura (posicion, velocidad y aceleracion) a las cargas aerodindmicas y, en segundo lugar, el
comportamiento mecénico asociado a dicha respuesta dindmica (estado de deformaciones y ten-
siones, reacciones de vinculo, etc). En este trabajo se utiliza Simpact (Flores, 2011), un c6digo
de elementos finitos de propdsito general que provee una gran variedad de tipos de elemen-
tos y restricciones cinemadticas. Se utiliza un esquema explicito para la integracién temporal
(diferencias centrales, de segundo orden). La Ecuacion de Movimiento se expresa como

MX + CX+ = Fext — Fing (1)
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donde X y X son los vectores de aceleraciones y velocidades nodales, respectivamente, M es
la matriz de masa, C la matriz de amortiguamiento, Foy el vector de cargas externas, y Fi,¢ el
vector de cargas internas.

El vector de cargas internas se obtiene a través del ensamble de los vectores elementales,
los cuales se determinan en cada paso de célculo por integracidn sobre los elementos finitos. El
vector de cargas externas puede contener tanto componentes conservativas como no conserva-
tivas. El amortiguamiento viscoso se incluye como parte del modelo material viscoelastico por
medio de un valor de viscosidad 7 con unidades de [F][T]/[L?]. La viscosidad se utiliza para
determinar tensiones viscosas proporcionales a las velocidades de deformacion y su efecto se
incluye en el vector Fi,;.

La pala se modela utilizando elementos finitos de vigas con una formulacién tipo GEBT
(Geometrically Exact Beam Theory) desarollada por Simo (1985) y Simo y Vu-Quoc (1986).
Se trata de elementos de dos nodos con funciones de forma lineales estdndar. La matriz consti-
tutiva admite elementos fuera de la diagonal para representar los acoplamientos entre distintos
esfuerzos internos que estdn relacionados a las complejidades tanto de las geometrias de las
secciones de la pala, asi como a la distribucion de materiales en ellas. Las propiedades de vi-
ga equivalente se determinan con PreComp (Bir, 2005). Como condicién de borde esencial se
utiliza un empotramiento en la raiz de la pala.

2.3. Método de interaccion

La interaccién entre el modelo aerodindmico y el estructural/dindmico se realiza al nivel de
las condiciones de contorno, transfiriendo informacién entre la grilla aerodindmica (GA) y la
malla estructural (ME). Por un lado se utilizan los desplazamientos y velocidades calculados
con el codigo estructural para actualizar las posiciones y velocidades de los nodos de la GA. La
transferencia en el sentido inverso corresponde al célculo de un sistema de cargas equivalente
que actue sobre la ME, obtenido a partir de las fuerzas que provee el UVLM.

El método consta de una etapa inicial en la que se determina, para cada nodo en la GA, n,,
un nodo estructural maestro, n,,,. Ademads se calcula la posicion relativa entre estos nodos, r, la
cual se mantendra fija a lo largo de toda la simulacion. La relacidén que vincula las posiciones
de ambos nodos es

Xa(t) = Xm(t) +1(t) . (2)

Derivando la expresion anterior respecto al tiempo se obtiene la relacién que vincula las
velocidades como

Va(t) = Vi () + wm(t) X r(t) 3)

siendo wyy, (t) el vector velocidad angular del nodo estructural maestro.

Para determinar la relacion entre las cargas se impone que el trabajo virtual realizado por el
sistema de cargas sobre la GA sea igual al realizado por las cargas sobre la ME. De esta manera
se asegura que el método no modifique artificialmente la cantidad de energia total del sistema.
En este caso se obtienen dos relaciones, a saber

fm = fa ) mpy = Iy, X fa . (4)

Es decir, una fuerza aplicada en n, es equivalente a aplicar sobre n,, una fuerza igual y un
momento que resulta de la traslacion de la fuerza original. Puede demostrarse ademas que el
método conserva las cantidades de movimiento lineal y angular del sistema.
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2.4. Flutter flexo-torsional

El flutter flexo-torsional de superficies sustentadoras es una inestabilidad aeroeldstica en la
que se producen vibraciones autoinducidas debido a un acoplamiento desfavorable del compor-
tamiento flexional y torsional de la estructura pensada como viga. El comportamiento flexional
de interés estd relacionado fundamentalmente con desplazamientos de las secciones en la di-
reccién normal a la de la corriente de aire (la de la sustentacidén); velocidades en esta direccion
modifican el dngulo de ataque efectivo local. El comportamiento torsional estd directamente
relacionado con un cabeceo de la seccion aerodindmica, modificando el dngulo de ataque geo-
métrico debido al giro y el dngulo de ataque efectivo debido a la velocidad de giro.

Durante las vibraciones a v, # 0 se produce un intercambio de energia entre la estructura y
el fluido. Si el trabajo neto realizado por el fluido sobre la estructura a lo largo de un periodo de
tiempo es negativo, la interaccion tiende a estabilizar la vibracion, lo cual puede considerarse
como el efecto de un amortiguamiento aerodindmico positivo. Esto ocurre a bajas velocida-
des. Por el contrario, si el trabajo neto es positivo, la estructura gana energia con el paso del
tiempo, aumentando la amplitud de las vibraciones, proceso que, de sostenerse por un perio-
do suficientemente largo, lleva a la estructura a la falla. Suele referirse a este efecto como un
amortiguamiento aerodindmico negativo.

Bajo ciertas condiciones, algunos componentes del comportamiento flexional y del compor-
tamiento torsional se acoplan, tomando la misma frecuencia con una fase de manera que el
sistema puede desarrollar ciclos limites estables cuya amplitud depende de la velocidad de la
corriente libre. En estos casos, el trabajo neto del fluido sobre la estructura a lo largo de un ciclo
de vibracion es nulo. LLa menor velocidad de la corriente libre a la que esto ocurre se denomina
velocidad critica de flutter, v..,.

3. RESULTADOS
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Figura 1: Variacion del exponente b de decaimiento de la amplitud de vibracién en funcién de la velocidad de la
corriente libre, v.

En las simulaciones realizadas la pala se encuentra empotrada en la raiz con giro y desplaza-
miento nulo, sin accién de la gravedad y aislada de los demds elementos. En ¢ = 0 s se produce
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un arranque impulsivo' y se aplica una carga vertical en la puntera de magnitud suficiente para
producir un desplazamiento de 1 m aproximadamente. Esta carga se aplica s6lo durante 2 s y se
utiliza como perturbacién que quita a la estructura de su situacién de equilibrio estdtico?.

En un estudio previo se determiné el dngulo de ataque global de la pala (o calaje) que produ-
ce sustentacion nula cuando la pala se simula como rigida. A tal orientacion se asigné un valor
de ¢ = 0°, y es la que se ha utilizado en este trabajo.

3.1. Amortiguamiento aerodinamico

300
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0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
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Figura 2: Energia mecénica relacionada a la oscilacién de los modos, F, para v, = 60m/s.
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Figura 3: Energia mecénica relacionada a la oscilacién de los modos, F, para v, = 160m/s.

Para este andlisis se toma al desplazamiento de la puntera en la direccién normal a v,
up, como parametro de referencia para caracterizar la respuesta. El desplazamiento uy varia
en el tiempo y tiene dos componentes cuando se alcanza el estado estacionario: por un lado,
un valor constante, u,,, que corresponde a la deflexion de la puntera si el sistema llega a una
condicién sin vibraciones; y, por el otro, una componente oscilatoria, u,, con amplitud u,. Para

!Se denomina asf porque la velocidad de la corriente libre pasa de un valor nulo para t < 0 s a un valor finito
en ¢ = 0 s instantdneamente.

2Dado que la pala posee alabeo geométrico y aerodindmico, no es estrictamente necesario introducir perturba-
ciones, pero se incluyen aqui como manera de acelerar el proceso de aparicion de oscilaciones
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Figura 4: Energia mecénica relacionada a la oscilacién de los modos, F, para v, = 190m/s.
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Figura 5: Energia mecénica relacionada a la oscilacién de los modos, F, para v,, = 200m/s.

los casos en que v, < 205,5m/s = v, la variacién de ur posee un decaimiento exponencial
que permite tomar una medida de la velocidad con la que la interaccion con el fluido quita
energia a la estructura. En la Figura 1 se presenta la evolucién del exponente de la funcién
que ajusta al decaimiento de la amplitud. El comportamiento a velocidades bajas y moderadas
comparadas con la velocidad critica de flutter (entre 0m/s y 160m/s), es el esperado. Sin
embargo, se observan un aumento y una subsiguiente disminucion repentinos (en términos de
valor absoluto) hasta que se anula para la v,,., contrario a lo esperado.

3.2. Participacion modal

La participacion de los distintos modos en la respuesta de la pala se ha determinado aqui
considerando la energia mecdnica relacionada a cada modo. En particular, atendiendo a que la
deformacion de la pala estd compuesta de una deformacion media (o de referencia), alrededor
de la cual la pala vibra, se han calculado, para los primeros 20 modos, dos componentes de
energia mecdnica: la energia mecanica media, £, relacionada a la posicion de referencia de la
pala deformada, y la energia mecénica de oscilacion, F,, asociada a la vibracion de la pala. Esta
ultima da una medida de cudnta energia intercambia la estructura con el medio fluido a través
de cada modo, y cudnta energia intercambian los modos entre si, todo en una sola variable.

En las figuras 2 a 6 se presenta la energia mecdanica relacionada a la oscilacién de los prime-
ros 20 modos para velocidades que van desde 60m/s hasta 210m/s. Se observa que a bajas
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Figura 6: Energia mecénica relacionada a la oscilacién de los modos, F, para v, = 210m/s.

velocidades la pala responde fundamentalmente con los primeros dos modos, que son un modo
de flexion flap-wise y uno de flexion edge-wise. Sin embargo, a medida que aumenta la velo-
cidad, se activan claramente el segundo modo de flexion flap-wise (tercer modo) y el primer
modo de torsion (sexto modo). Esta etapa corresponde con la primera fuerte disminucién del
amortiguamiento aerodindmico. Sin embargo, para velocidades algo mayores, la respuesta es-
td dominada por el primero modo flexion edge-wise (segundo modo), situacion que se revierte
luego al acercarse v,, mas a v... Este cambio de comportamiento se corresponde con el repen-
tino aumento y posterior decaimiento del nivel de amortiguamiento y podria estar intimamente
relacionado con €1, aunque no hemos encontrado mayores indicios de esta relacion. Finalmente
vale destacar que a medida que aumenta la deformacion se hace mds y mds notoria la presencia
de los modos superiores (modos 17, 18 y 19), cuya excitacién no hemos podido explicar. Con-
siderando que esto ocurre conjuntamente con la aparicién de armdnicos en las transformadas
de Fourier discretas del desplazamiento y el giro del nodo de la puntera, hemos tomado como
hipdtesis que para estos niveles deformacion, la hipétesis simplificativa de comportamiento li-
neal ya no es vélida y, por lo tanto, tampoco es esperable geu funcione una técnica de andlisis
como al descomposicién modal, que se basa en tal suposicion.

4. CONCLUSIONES

En este trabajo se investigd el comportamiento aeroeldstico de palas de grandes aerogenera-
dores de eje horizontal. El andlisis se realiz6 sobre el modelo de pala SNL100-00 v2, de 100 m
de longitud y disefiada integramente en materiales compuestos. Se realizaron multiples simu-
laciones de una pala aislada, empotrada en la raiz, utilizando diferentes valores de velocidades
de viento. Como orientacion de referencia se utilizé aquella que produce sustentacién nula al
considerar la pala como un cuerpo rigido.

Aplicando al técnica de descomposicion modal se pudo analizar la variacién del nivel de
amortiguamiento aerodindmico con la velocidad de la corriente libre y la participacion modal
en el establecimiento de la inestabilidad aeroeldstica conocida como flutter flexo-torsional. Se
hallaron resultados que en alguna medida contradicen el comportamiento esperado para el amor-
tiguamiento, pero que se ven correlacionados con una modificacion en la manera de responder
de la estructura cuando la velocidad del viento cambia, lo que parece explicar los resultados
obtenidos. Finalmente se determiné que para determinados niveles de deformacion, que lamen-
tablemente corresponden a casos de interés, el método de descomposicién modal no es aplicable
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debido a la imposibilidad de suponer que la respuesta de la estructura puede modelarse como
lineal.
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