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Abstract: En este trabajo se presentan simulaciones numéricas del comportamiento
aeroelastico del control de actitud de un generador edlico mediano. Para llevar a cabo estas
simulaciones se consideran dos modelos del sistema de control: uno constituido por un ala
delta en posicion vertical, y otro que consiste en un arreglo de dos alas delta en posicion
vertical, también conocido como doble deriva. En ambos casos se consideran los efectos
producidos por la separacion del flujo en el borde de ataque. Esto hace al problema
inherentemente no-lineal y no-estacionario. Mediante el desarrollo de estas simulaciones se
pretende determinar cual es la configuracion que reduce el tiempo que necesita el sistema
para llegar a la posicion de equilibrio. Con esta finalidad se realizan simulaciones numéricas
variando los parametros caracteristicos de cada modelo. Las cargas aerodindmicas se
obtienen utilizando el método de red de vortices inestacionario. Las ecuaciones de
movimiento se obtienen a partir de las ecuaciones de Lagrange. Para determinar la posicion
del sistema en cada instante de tiempo se utilizan dngulos de Euler. Las ecuaciones que
gobiernan los modelos se integran en el dominio del tiempo mediante una implementacion de
un método predictor-corrector de cuarto orden desarrollado por Hamming.
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1 INTRODUCCION

El presente trabajo se encuentra enmarcado dentro de un proyecto' que tiene como
objetivo desarrollar tecnologias para micro-centrales electro-edlicas destinadas a la
generacion eléctrica y bombeo de agua en zonas rurales alejadas de los sistemas
convencionales de distribucion de energia eléctrica y luego transferir dichas tecnologias a
empresas nacionales.

El fin principal de este trabajo es el modelado y simulacién del comportamiento
aeroelastico del control de actitud del aerogenerador comunmente denominado “cola”, para
ser luego acoplado con los modelos de las restantes partes componentes y obtener asi un
estudio aeroelastico mas general. Particularmente se desea estudiar el comportamiento
aerodinamico, dindmico y aeroelastico del control de actitud, para poder asi determinar las
caracteristicas geométricas que permitan optimizar el rendimiento del aerogenerador y el
aprovechamiento de los recursos e6licos disponibles en el lugar de instalacion del mismo.

Con tal fin se desarrollaran dos modelos numéricos:

e un modelo constituido por un ala delta en posicion vertical, del tipo utilizado en
algunos aerogeneradores de fabricacion nacional, y

e un modelo que consiste en un arreglo de dos alas delta en posicion vertical, también
conocido como doble deriva, muy utilizado por fabricantes en otras partes del mundo, como
el mostrado en la Figura 1.

Figura 1: Generador con doble deriva

La idea fundamental consiste en tratar el flujo de aire, la estructura, y los dispositivos de
control como elementos de un unico sistema dindmico; e integrar numéricamente,
simultaneamente, e interactivamente en el dominio del tiempo todas las ecuaciones
gobernantes. Sin embargo esta metodologia presenta una complicacion fundamental: para
predecir las cargas aerodinamicas se debe conocer el movimiento de la estructura y los
dispositivos de control, y para predecir el movimiento de estos se deben conocer las cargas
aerodinamicas. Para salvar este obstaculo, se utiliza un esquema iterativo que tiene en cuenta
la interaccion entre las cargas aerodindmicas, el movimiento de la estructura, y la dindmica de
los sistemas de control. La metodologia propuesta, que provee la solucion en el dominio del
tiempo, permite ademds conocer el estado del sistema dindmico en funcion de la evolucion de
la tUnica coordenada generalizada que posee el sistema. Debido a que las cargas
aerodinamicas actuantes dependen no solo del estado del sistema sino también de la
aceleracion del mismo, el algoritmo usado para llevar a cabo el proceso de integracion
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numérica deberd ser un predictor-corrector. En este trabajo se utiliza una version del método
predictor-corrector de cuarto orden desarrollado por Hamming especialmente modificado para
resolver este tipo de problemas. Para desarrollar las simulaciones aeroelasticas se implementd
el método de red de vortices inestacionario (unsteady vortex lattice method 6 UVLM) para el
caso particular de un ala delta, es decir, considerando los efectos aerodinamicos producidos
por separacion de flujo en el borde de ataque. Para determinar la distribucion de presiones
sobre las superficies sustentadoras se utiliz la version no-estacionaria de la ecuacion de
Bernoulli. La posicion del sistema en cada instante de tiempo se obtuvo mediante el uso de
angulos de Euler. Las ecuaciones de movimiento de ambos sistemas fueron obtenidas
utilizando ecuaciones de Lagrange.

Mediante el desarrollo de estas simulaciones se pretende determinar cual es la
configuracion que permite obtener el menor tiempo de respuesta; esto es, bajo las mismas
condiciones iniciales, que configuracion lleva al sistema dinamico al estado de equilibrio en
el menor tiempo. El presente trabajo muestra una comparacion entre los sistemas antes
mencionados al variar parametros que caracterizan a los mismos. En particular se analizan los
cambios en el tiempo de respuesta al variar la inercia del aerogenerador, la longitud de la cola
(entiéndase por longitud de la cola la distancia entre el eje de giro del aecrogenerador y el ala
delta), la separacion entre las alas, y el 4ngulo entre las mismas.

El estudio aqui propuesto posibilitara la futura construccion e implementacion de dicho
sistema de control de actitud en el prototipo de 5 Kw con que cuenta la Universidad Nacional
de Rio Cuarto.

2 MODELO AERODINAMICO

En flujos sobre alas donde el nimero de Reynolds es alto, la vorticidad se encuentra
concentrada en capas muy delgadas que estan pegadas a la superficie de la las mismas,
llamadas capas limite. Los efectos viscosos son los responsables de la existencia de las capas
limite. Parte de esta vorticidad es emitida desde los bordes de ataque y de fuga de las alas, es
transportada por el fluido, y forma las estelas. El campo de velocidades asociado con toda esta
vorticidad interactiia con la llamada corriente libre: mientras las condiciones de borde de no-
penetracion y no-deslizamiento son satisfechas sobre las superficies solidas generadoras de
vorticidad, la vorticidad en las estelas se mueve libremente en el fluido de forma tal que no se
produzcan saltos de presion a través de las estelas. El método de red de vortices inestacionario
esta basado en la idea de imitar las capas limite y las estelas mediante sébanas vorticosas. Nos
referiremos a estos dos tipos de sabanas vorticosas como “sabanas adheridas” y “sabanas
libres” (estelas.) Para desarrollar el método de red de vortices inestacionario debemos hacer
uso de la ecuacion de continuidad:

V=0 ))
y de la definicion de vorticidad:

&=VxV 2)
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Como puede observarse las ecuaciones (1) y (2) representan un sistema de ecuaciones

diferenciales en derivadas parciales que relacionan el campo de velocidades ¥ con el campo
de vorticidad @ . Este sistema de ecuaciones diferenciales puede ser “invertido” con el fin de
obtener el campo de velocidades en funcion del campo de vorticidad, esto es:

75 L ([[@ReDX(R-R) o =
V(R = jsjj ZR[ dS(R,) )

donde S es la region en la cual el campo de vorticidad no es nulo, ver Figura 2, R y Ry son
vectores posicion respecto a un sistema de referencia inercial. En nuestro caso S es la region
compuesta por las sabanas adheridas y libres.

Q(R,.1)

dS(R,)

Regién de Interés

S
Figura 2: Region de interés

La ecuacion (3) esta acompaiiada de las siguientes condiciones de borde:

e En el infinito: la velocidad asociada por la vorticidad distribuida sobre el ala y en las
estelas tiende a cero. Esta condicion se encuentra implicita en la ecuacion (3), ya que en su
denominador figura la distancia entre la region vorticosa y el punto donde se desea determinar
la velocidad. Matematicamente, esta condicion de frontera se expresa como:

W, +7,| >0 (4)

donde ¥, es la velocidad asociada a la vorticidad adherida al alay ¥, la velocidad asociada a

la vorticidad distribuida en las estelas.

e Condicion de no-penetracion: las particulas de fluido no pueden atravesar las
superficies sustentadoras. Esto se consigue imponiendo que la componente normal de la
velocidad relativa al cuerpo de una particula de fluido sea cero sobre la superficie
sustentadora. Esto es:

i

(7, 4V, +V, =V,5)-ii=0 ®)

donde ¥, es la velocidad de la corriente libre, ¥, la velocidad del ala'y 7i es un vector

unitario normal a la superficie sustentadora.
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Ademas de estas dos condiciones de frontera, debe también satisfacerse que:

e La presion a través de las estelas sea continua. Esta condicién permite obtener la
posicion de las mismas. El teorema de Kelvin-Helmholtz garantiza esta condicion requiriendo
que toda la vorticidad sea transportada por las particulas de fluido. Esto es,

Dr
—=0, en § 6)
Dt w (
donde I" representa la circulaciény S, es la region ocupada por la superficie sustentadora.
La vorticidad se conserva espacialmente. Esto es,

V-&=V-(VxV)=0 (7

e En todos los puntos donde se produce separacion de flujo se cumple la condicion de
Kutta para flujos no-estacionarios.

3 DISCRETIZACION DE LA LAMINA VORTICOSA ADHERIDA AL ALA

Para discretizar la lamina vorticosa se sigui6 la linea de trabajo utilizada por Mook et. al.”. En
ese trabajo se utilizan paneles pentagonales para discretizar el borde de ataque del ala y
paneles rectangulares para discretizar el resto del dominio. La utilizacion de paneles
pentagonales se debe a que resultados experimentales demuestran que estos permiten
representar con mayor realismo el comportamiento del flujo en la region del borde de ataque.
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Figura 3: Discretizacion de la 1amina vorticosa

La Figura 3 muestra dicha discretizacion. En esta figura, la linea de puntos representa la
planta alar y la linea continua la discretizacion mediante paneles.
Los paneles estan formados por segmentos rectilineos de vorticidad. La condicion de no-
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penetracion se satisface en un niimero finito de puntos denominados Puntos de Control (CP).
La Figura 4 muestra la ubicacion de los CP en paneles rectangulares y paneles pentagonales.

—| 4 C@ 2

4 3 3
a

Figura 4: Detalle de la discretizacion

4 LEY DE BIOT-SAVART

Para determinar la velocidad asociada a un segmento rectilineo finito de vorticidad se
utiliza la ley de Biot-Savart cuya expresion es:

=5 I oxr r. . .
V(R,t) :E|@xg|2 [a)-(el —ez)J (8)

En la Figura 5 se muestran las variables involucradas en la ecuacion anterior.

V(Rt)

Figura 5: Velocidad asociada a un segmento finito de vorticidad

5 VERSION DISCRETA DE LA CONDICION DE NO-PENETRACION

Como se ha mencionado anteriormente, la condicion de no-penetracion se satisface solo en
aquellos puntos sobre la superficie sustentadora llamados puntos de control. La version
discreta de la condicion de no-penetracion para un panel tipico i estd dada por la expresion:

(V. 4V, +Vy =Vg) -, =0 )
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El término ¥, (¢)-7i,(¢) que aparece en esta expresion puede escribirse en funcién de la

circulacion de los segmentos de vorticidad usados para discretizar la sabana adherida como
sigue,
NP
7,07 (1)= 34,6, (1) (10)
=
Donde NP es el nimero de paneles utilizado en la discretizacion de la lamina vorticosa
adherida, G; representa la circulacion de los segmentos vorticosos que forman el panel j, y 4,

son los coeficientes de influencia aerodindmicos. Estos coeficientes representan la
componente normal de la velocidad inducida en el CP del panel i por los segmentos
vorticosos que componen el panel j cuando la circulacion en los mismos es igual a uno.
Extendiendo la relacién anterior a los NP paneles que conforman la lamina vorticosa
adherida, se obtiene:

iAﬁGj(t):—[(lZo(t)+ Vw(t)—VLs(t))'ﬁ(t)}, i=1,...,NP (11)

Debido a que la discretizacion posee dos tipos de elementos diferentes, la matriz de
coeficientes aerodinamicos se particionod de la siguiente manera:

A, A
A= PR TR
[ ] ARP E ARR (12)

Donde A,,, Ay, Agp y Az, son  submatrices que contemplan, respectivamente, la

interferencia aerodinamica de los paneles pentagonales entre si, los rectangulares y los
pentagonales, los rectangulares y los pentagonales y los rectangulares entre si. Esto esta
representado esquematicamente en la Figura 6.

Q

Figura 6: Coeficientes de influencia aerodindmicos
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6 GENERACION DE LAS ESTELAS

Para generar las estelas se deben convectar las particulas que se encuentran sobre los

bordes “filosos”del ala, esto es, el borde de ataque y el borde de fuga. El desplazamiento AR
que en un intervalo de tiempo At sufre cualquiera de estas particulas puede ser aproximado
mediante la siguiente relacion,

AR ="2V" At (13)

Donde ®V” representa la velocidad de conveccién respecto a la superficie sustentadora.
Esta velocidad se obtiene como sigue,

(14)

=Ny

(P 4V ) =P -V x

donde “@” es la velocidad angular del sistema de referencia B (fijo a la superficie
sustentadora ) respecto al sistema de referencia N (Newtoniano o inercial).

En el instante inicial no hay estela, Figura 7-a. En el instante ¢ = Az las particulas ubicadas
a lo largo de los bordes de fuga y de ataque se convectan con la velocidad local del fluido y se
obtiene la primera linea de paneles que forman la estela, Figura 7-b. Para 7=2At¢ se
convectan las particulas que se encuentran lo largo de los bordes de fuga y ataque como asi
también las particulas que ahora forman parte de la estela y que fueron convectadas en el paso
anterior. Se obtiene entonces la configuracion mostrada en la Figura 7-c. Procediendo de
manera similar se obtiene la estela para cada instante de tiempo como se muestra en la Figura
7-d.

/ ElE} \ ° 22 El
/ \
/ 2lo|ofe \ EIEIEIE) AN EIEIEIE]
/ \ e \
AR EIEIEI U / Q|R|R(20)e \ EIEIEIEIEIR NS EIEIEIEIEIE] \
{ \ / \ [/ \ A
{ / ( Y )i
J \ )

Figura 7: Generacion de la estela

7 DETERMINACION DE LAS CARGAS AERODINAMICAS

Para la determinacion de las cargas aerodindmicas se utilizo la version no-estacionaria de
la ecuacion de Bernoulli, esta es:
oD (RL) 1 Lo s PR
—— V0 (R L)V, @ (R t )+T:H () (15)

*

210



P. A. Ravetta and S. Preidkman

Los efectos no-estacionarios se tienen en cuenta en el primer término de la ecuacion (15).
®" es el potencial de velocidad, p” es la presion, H la energia total, y p* la densidad. El
asterisco indica que se trata de cantidades dimensionales. Realizando una
adimensionalizacion de variables se puede obtener la diferencia de presion AC, entre las dos

J (16)

donde ¥, y V, son las velocidades de particulas de fluido ubicadas sobre cada cara de

caras de la superficie sustentadora, esto es:

&
ot

@
o1

P

AC =I7U-I7U—I7L-I7L+2[

Ry

superficie sustentadora.
El ultimo término de esta expresion puede escribirse como:

oD
ot
Donde el término DG/Dt es una “especie” de derivada sustancial, ya que no sigue una

particula de fluido sino un punto material del ala, en este caso un punto de control. Utilizando
una aproximacion por diferencias finitas de primer orden podemos escribir:
bG (1) G(1)-G.(1-Ar)

- 18
bt At (1%

a0

ot bt !

:| _ DGi(t)—AZ'[NVB(t)"' Na—]B(t)x B};([)] 17)

Ry

8 ANGULOS DE EULER

La historia en el tiempo del estado del sistema dinamico en estudio se obtuvo mediante el
uso de angulos de Euler como coordenadas generalizadas y de sus derivadas respecto del
tiempo como velocidades generalizadas3. La Figura 8 muestra los sistemas de coordenadas
utilizados.

Rs

ns y R .,',', ””””HW" //

Figura 8: Sistemas de coordenadas

Los sistemas de referencia Ny B se relacionan mediante una secuencia de rotaciones 1-2-
3. Esto es,
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b X X
yvi=[R[R[R]1Y {=[R]{Y (19)
z Z Z

Donde las matrices de rotacion [R]] , [Rz] Y [R3 J tienen la siguiente forma:

1 0 0 cos(d) 0 —sin(H) cos() sin(y) O
[R]=]|0 cos(¢) sin(g) |,[R,]=]| O 1 0 |,[R]=|-sin(y) cos(y) 0 (20)
0 —sin(@) cos(¢p) sin(d) 0 cos() 0 0 1

La velocidad angular del sistema B respecto al sistema N, “@” , esta dada por:
‘o' =0 bt o, b+ o, b=§i+ 08y ] @1

La relacion entre la velocidad angular y las derivadas respecto del tiempo de los angulos
de Euler queda expresada de la siguiente manera:

N@B =0 él +o, éz + o, l~;3 (22)
donde,
@, =¢cosf cosy +0siny, @, =@(-siny cosf)+0cosy, o,=¢sinf+y (23)

Invirtiendo esta relacion podemos obtener la expresion para las derivadas respecto del
tiempo de los angulos de Euler en funcion de las componentes de la velocidad angular, esto
es:

é cosy —siny 0 ,
0= siny cos@d cosycosd 0 , (24)
74 o8 —sinfcosy sinfdsiny cosé || w,

Aplicado a nuestro caso particular tenemos:

N
d :
R=Ry+r = —R +[7] 0" x1|, (25)

N

B

dt~

N

donde:

[IVB]:[TBN]T :[R1 (¢)]T [Rz (0):|T |:R3 (‘//)]T (26)

9 ECUACIONES DE MOVIMIENTO

Para obtener las ecuaciones de movimiento de los dos sistemas de control presentados en
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este trabajo se utilizaron las ecuaciones de Lagrange.
Como puede observarse en la Figura 9, el primer sistema esta compuesto por un ala delta

en posicion vertical que puede girar alrededor del eje del aerogenerador que ha sido modelado
como una inercia concentrada.

<. 0,00
b:

(CP):
‘ Envergadura
Cuerda

Figura 9: Modelo 1

La energia potencial es idénticamente cero. La energia cinética del sistema est4 dada por:

1.
G 27)

I . .
donde "33 es la inercia del cuerpo del aerogenerador.
Las cargas generalizadas estan dadas por la expresion:

_ OR, - 0"@"
=F- +M, — 28
0 20 M5 (28)
donde:
— NP A~ A
M, :2[_%[71 +(a_xi)b3:|ApiAi (29)
i=1
y 4; es el area del panel i.
Por lo tanto para este sistema las cargas generalizadas estan dadas por la expresion:
NP
0=> (a—x)Ap4, (30)
i=1

Finalmente, la ecuacion de movimiento resultante para el control de actitud formado por
un ala es:

NP
10 =2 (a=x)Ap,4 31
i=1

Con el fin de adimensionalizar esta ecuacion de movimiento se definid una longitud
caracteristica L. (la longitud de un panel) y una velocidad caracteristica (la velocidad de la
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corriente libre, V. =V, .) Usando estas magnitudes caracteristicas es posible determinar un

tiempo caracteristico 7. como:
T,=-¢ (32)

A partir de estas tres magnitudes caracteristicas se definieron las siguientes variables
adimensionales:

C'=L.C,S=L.S, £ =LA, t=T.t (33)

donde C” es la cuerda del ala y S” es la envergadura.
Los angulos y sus derivadas respecto del tiempo no-dimensional ¢ pueden escribirse como
sigue:

0=(00)(t)
o149
T. di
_1d%
T2 ar

(34)

Las coordenadas a’y x/, y la diferencia de presion Ap; estan dadas por las siguientes

expresiones:
. . .1
a'=Lea, x=Lex, Apl==pViACh, (35)

Para adimensionalizar el momento de inercia se procedi6 de la siguiente manera:
I = ML = I =1, (pCLSC)LZC = 133pCL5C (36)

Finalmente, la forma adimensional de la ecuacion de movimiento para el control de actitud
constituido por un ala delta es:
d’é 1 &
Ry D (a—x,)ACp,A (37

33 i=l

Para el sistema compuesto por dos alas delta en tindem mostrado en la Figura 10 la
energia cinética es la misma que para el caso anterior.
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Figura 10: Modelo 2

Por lo tanto, realizando el mismo procedimiento que en el caso anterior, los momentos
generalizados estan dados por la expresion:

NP NP

My= M+ M, (38)
i=1 j=1
donde:
M, =-Ap.A[ ya,+(acos f,—x,)a, |
_ ) N 39)
M, =-Ap 4, [yjcl +(acos,82 —xj)ch
Por lo que la expresion de las cargas generalizadas para este sistema es:
NP NP
O=->"ApA,(acos B, —x,)-Y Ap,A,(acos B, —x,) (40)
i=1 Jj=1
Finalmente, la forma dimensional de la ecuacion de movimiento para este sistema es:
dze 1 NP NP
i ZApiAi (acos B, —x,)+ ZAp/.A/ (a cos f3, —x‘/) 41
33 [ i=l j=1

Procediendo de manera similar al caso anterior se llega a la forma adimensional de la
ecuacion de movimiento para el sistema compuesto por dos alas delta en tindem, esta es:

o 1 {

21,

i=l1

NP NP
D> ACp,A4 (acos B, —x,)+ Y ACp, 4, (acosﬂz—xj)J (42)
=1

10 INTEGRACION DE LAS ECUACIONES DE MOVIMIENTO

Para la integracion de las ecuaciones de movimiento se utilizO un método predictor
corrector desarrollado por Preidikman y Mook®. EI mismo emplea el método de Hamming de
cuarto orden. En la Figura 11 se muestra esquematicamente el proceso utilizado para llevar a
cabo la integracion numérica.
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IR =t Condiciones iniciales

L !

_>{ Euler explicito (predictor)
Euler implicito (corrector)

—{Adams-Bashforth de 2 pasos (predictor)
Adams-Moulton de 2 pasos (corrector)

—{ Adams-Bashforth de 3 pasos (predictor)
1 Adams-Moulton de 3 pasos (corrector)

—> Hamming 4° orden (predictor-corrector)

Figura 11: Esquema de integracion

11 RESULTADOS OBTENIDOS

Una vez desarrollado el codigo para calcular las cargas aerodindmicas se realizd una
validacion del mismo con resultados experimentales obtenidos por Peckham’. Los mismos
contienen valores del coeficiente de fuerza normal en funcion del angulo de ataque. La
comparacion entre los resultados numéricos y los experimentales puede observarse en la
Figura 12. Para ajustar los resultados a dicha curva es necesario utilizar un pardmetro
denominado “cutoff” que puede encontrarse en distintas referencias 57 Dicho parametro se
utiliza para evitar que se induzcan velocidades muy grandes cuando dos segmentos vorticosos
estan muy cerca. Esta limitacion no va en contra de la “fisica” del problema ya que en la
realidad las velocidades inducidas en estos casos no pueden ser infinitas, o0 muy grandes,
porque a partir de cierto punto la viscosidad del fluido comienza a ser relevante, por mas
pequefia que esta sea.

08

F *® Peckham
0.7k ——Malla 5 x 10
F —Malla 6 x 12

0.6
05

04F

Coeficiente de fuerza normal

B
0 15 20

10
Angulo de ataque
Figura 12: Comparacion con resultados experimentales

Ademas de realizar esta comparacion con resultados experimentales, se compar6 la forma
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de la estela en estado estacionario con resultados obtenidos por Mook et al® utilizando el
UVLM, lograndose muy buena concordancia. La Figura 13 muestra la forma de la estela para
una discretizacion utilizada en dicha referencia.

Figura 13: Estelas en estado estacionario

El codigo desarrollado permite ademas determinar el campo de velocidades, con lo que se
pueden obtener visualizaciones de las lineas de corriente y el campo de velocidades mismo
como se muestra en la Figura 14.

Figura 14: Lineas de corriente

Debido a que las simulaciones dinamicas parten desde una condicion inicial que no es el
reposo, el codigo desarrollado permite ademas “liberar” el sistema una vez que este ha
llegado al estado estacionario, como puede observarse en la Figura 15. De esta manera las
simulaciones comienzan con la fuerza normal correspondiente a la condicion inicial dada.
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Figura 15: Simulacion con transitorio

En la Figura 16 puede observarse la respuesta del sistema compuesto por un ala delta, para
una misma condicion inicial, al variar la longitud de la cola. Dicha longitud se halla
adimensionalizada en funcion de la cuerda. Como puede apreciarse el tiempo de respuesta
disminuye a medida que aumenta la longitud de la cola. Extiéndase por tiempo de respuesta el
correspondiente al instante en que el aerogenerador esta alineado con la corriente libre.

La variacion del tiempo de respuesta del modelo 1 al variar la inercia del aecrogenerador
puede observarse en la Figura 17. En el mismo se aprecia que al disminuir la inercia del
aerogenerador disminuye el tiempo de respuesta, situacion que era previsible.
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Figura 16: Respuesta del modelo 1 al variar la longitud de la cola
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Figura 17: Respuesta del modelo 1 al variar la inercia del acrogenerador

Para el segundo sistema, compuesto por dos alas delta en posicion vertical, los resultados
obtenidos al variar la longitud de la cola pueden observarse en la Figura 18, donde al igual
que en el caso anterior, como era de esperar, el tiempo de respuesta disminuye al aumentar la
longitud de la cola. Cabe aclarar que en este caso la longitud de la cola también se encuentra
adimensionalizada con respecto a la cuerda del ala, pero en este caso, para permitir comparar
los resultados entre uno y otro sistema se procedid de manera diferente. Se establecid como
base de comparacion la superficie alar de cada sistema y la longitud total del sistema, que
seria equivalente, en cierto sentido, a la cantidad de material necesario para construir cada
uno de los sistemas. Por lo tanto ambos sistemas tienen la misma superficie sustentadora. En
consecuencia, la longitud de la cola a la que se hace referencia en la Figura 18 estd hecha en
relacion a la longitud de la cuerda del sistema equivalente compuesto por un ala.

Al variar la inercia de este sistema se obtienen los resultados que se muestran en la Figura
19, aqui también puede observarse que al aumentar la inercia del aerogenerador aumenta el
tiempo de respuesta. Para este sistema también se analiz6 la variacion del tiempo de respuesta
al variar el angulo entre las alas. Como muestra la Figura 20-a, al aumentar dicho angulo
disminuye el tiempo de respuesta.
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Figura 18: Respuesta del modelo 2 al variar la longitud de la cola
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Figura 19: Respuesta del modelo 2 al variar la inercia del aecrogenerador

Por ultimo se analiz6 como era afectado el tiempo de respuesta al modificar la distancia
relativa entre las alas, dicha distancia se encuentra adimensionalizada en funcién de la
longitud de los paneles en la direccion de la cuerda, que como se ha visto es unitaria. Como se
observa en la Figura 20-b, los cambios no son significativos. Estas diferencias se deben a la
interferencia aerodindmica entre ambas alas.

A continuacion se realizd una comparacion entre ambos sistemas. Dicha comparacion se
ha realizado en base a lo explicado anteriormente. Es decir, ambos sistemas poseen la misma
inercia, la misma superficie alar y la misma longitud total. Como puede observarse en la
Figura 21, el sistema compuesto por dos colas tiene un tiempo de respuesta mas largo que el
sistema compuesto por un ala delta. Esto se repite en todos los casos analizados, es decir,
utilizando el sistema de una sola ala delta en posicion vertical se consigue alinear en menor
tiempo el aerogenerador con respecto a la direccion del viento.
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Figura 20: a) Respuesta del modelo 2 al variar el angulo entre las alas y b) al variar la distancia entre las alas
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Figura 21: Comparacion entre ambos modelos

12 CONCLUSIONES

Se desarrolld un codigo para llevar a cabo simulaciones numéricas del comportamiento
aeroelastico del control de actitud de un generador edlico mediano. El codigo incorpora un
modelo aerodinamico inherentemente no-lineal y no-estacionario. Este modelo permite
evaluar las cargas aerodinamicas en alas delta considerando efectos de separacion en el borde
de ataque, sin importar la forma, el angulo de ataque o la combadura. Permite ademas obtener
como parte de la solucién la distribucion de vorticidad y la posicion de las estelas, y tener en
cuenta las interferencias aerodindmicas alas-alas, alas-estelas y estelas-estelas. El codigo es
capaz de simular movimientos arbitrarios de las alas delta que conforman el sistema de
control. Mediante el uso de esta herramienta es posible determinar la configuraciéon mas
adecuada del sistema de control de actitud de un aerogenerador mediano de manera de
optimizar su funcionamiento y aumentar su rendimiento. Ya que el proyecto del que forma
parte este trabajo tiene como objetivo final el analisis completo del acrogenerador, el codigo
aqui presentado puede ser implementado como una parte componente de un codigo mas
general que permita realizar simulaciones aeroservoelasticas del sistema compuesto por el
generador, el rotor, la cola, la estructura portante y la electronica de potencia.
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