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RESUMEN 

En esta tesis se estudia el comportamiento aeroelástico de estructuras altamente flexi-

bles inmersas en una corriente fluida a alto número de Reynolds. El problema se aborda 

computacionalmente con un esquema particionado que permite utilizar modelos diferen-

tes, cada uno especializado para resolver una de las partes componentes del sistema aero-

elástico. 

La implementación de un esquema particionado para el análisis de fenómenos de in-

teracción fluido-estructura requiere: 1) un modelo aerodinámico para describir el compor-

tamiento del fluido; 2) un modelo estructural/dinámico que permita predecir la respuesta 

estructural a las cargas aerodinámicas; y 3) un método de interacción para considerar la 

interdependencia del comportamiento del fluido y de la estructura. 

Se desarrolla un método de interacción para combinar: a) un modelo estructural com-

puesto de elementos finitos de vigas deformables y sólidos rígidos, considerando no-

linealidades geométricas y comportamiento material anisótropo, viscoelástico, lineal; y 

b) un modelo aerodinámico basado en el método de red de vórtices inestacionario y no 

lineal. El método desarrollado asegura la conservación de la energía, de la cantidad de 

movimiento lineal y de la cantidad de movimiento angular del sistema. 

Debido al modelo estructural y al modelo aerodinámico utilizados, el esquema pro-

puesto resulta de gran generalidad para el análisis de estructuras esbeltas, altamente fle-

xibles y fabricadas en materiales compuestos, requiriendo un costo computacional mode-

rado, muy por debajo del correspondiente a métodos que utilizan técnicas de volúmenes 

finitos para el modelo aerodinámico. 

El método desarrollado es aplicado al estudio aeroelástico de grandes aerogeneradores 

de eje horizontal a través de una implementación computacional en la que se vinculan dos 

herramientas preexistentes. Se presentan resultados de casos de estudio realizados sobre 

un modelo de turbina de 212m de diámetro. 
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ABSTRACT 

The Aeroelastic behaviour of highly flexible structures immersed in a high Reynolds 

fluid flow is studied in this thesis. The problem is addressed computationally by means of 

a partitioned scheme which allows the use of different models, each one specialized for 

solving one component part of the aeroelastic system. 

The implementation of a partitioned scheme for fluid-structure phenomena analysis 

requires: 1) an aerodynamic model to describe the fluid behaviour; 2) a structural/dynamic 

model which allows to predict the structural response to aerodynamic loads; and 3) an 

interaction method to consider the interdependency between the fluid and the structural 

models. 

An interaction method is developed to combine: a) an structural model composed by 

beam finite elements and solid rigid bodies, considering geometric non-linearity and li-

neal, anisotropic, viscoelastic material; and b) an aerodynamic model based upon the non-

linear unsteady vortex lattice method. It is proved that the interaction process preserves 

total energy, total linear momentum and total angular momentum of the system. 

Due to the structural and the aerodynamic models adopted, the proposed scheme is of 

wide generality for highly flexible, slender structures of composite materials, demanding 

a moderate computational cost, largely below that corresponding to methods using finite 

volumes techniques for the aerodynamic model. 

The method is applied to aeroelastic study of large horizontal axis wind turbines by 

means of a computational implementation in which two preexistent tools are coupled. 

Results from analysis on a 212m diameter wind turbine model are presented. 

xxi 



1 INTRODUCCIÓN 

En las últimas tres décadas se ha profundizado, en ciertas áreas de la ingeniería, la 

tendencia a utilizar estructuras muy esbeltas y altamente flexibles. Este cambio está apo-

yado fundamentalmente en la elección cada vez más habitual de materiales compuestos 

para el diseño de los componentes estructurales principales. Las excelentes propiedades 

mecánicas dan como resultado, entre otras cualidades, relaciones rigidez/densidad y resis-

tencia/densidad particularmente adecuadas para su utilización en el campo aeronáutico. 

Pueden considerarse como ejemplos dos áreas de la ingeniería aeronáutica donde se 

observa claramente esta tendencia hacia estructuras más esbeltas: el desarrollo de aviones 

de gran altura y autonomía y los avances en el diseño de grandes turbinas eólicas de eje 

horizontal. 

Los aerogeneradores o turbinas eólicas son artefactos que permiten captar parte de 

la energía mecánica (cinética) del aire en movimiento y convertirla en energía eléctrica. 

Existe una gran cantidad de diseños, entre los cuales los más comunes son los denomi-

nados Savonius, Darrieus y de eje horizontal (tipo hélice), que se observan en la Figura 

1-1. 

De todos ellos, actualmente el diseño de eje horizontal es ampliamente superior y 

constituye el modelo utilizado por la gran mayoría de las turbinas eólicas comerciales. 

Esto se debe, ante todo, a las siguientes razones: 

• poseen control del ángulo de pala, lo cual permite realizar efectivamente: 

• el control de la velocidad de rotación y de la potencia eléctrica generada; y 

• la protección del sistema ante velocidades de viento por encima de las admi-

sibles para la turbina; 

• es el diseño que hace mejor uso de la sustentación como medio para captar la ener-

gía del viento; 

• permite captar un mayor porcentaje de la energía eólica; 

• el desarrollo de este tipo de turbinas se apoya en gran medida en la enorme cantidad 

de información existente sobre el diseño de hélices propulsoras. 

La teoría elemental de la cantidad de movimiento desarrollada por Betz entre 1922 y 

1925 indica que, como un máximo teórico, la potencia total extraída de una corriente de 

aire por un aerogenerador es 
8 

= —
27 

pAV2 

en donde p es la densidad del aire, A es el área del rotor (transversal a la corriente de 

aire) y V. es la velocidad el viento sin la perturbación del aerogenerador. Claramente, la 

Pmáz 



(a) Savonius (b) Darrieus (c) Eje horizontal (tipo hélice) 

Figura 1-1: Diseños más comunes de aerogeneradores. 

potencia máxima aumenta con el cubo de la velocidad del viento y linealmente con el área 

del rotor [1]. 

En el caso de turbinas de eje horizontal el área del rotor a considerar es A =

siendo R aproximadamente igual a la longitud de las palas. Esto significa que la potencia 

máxima extraíble aumenta con el cuadrado de la longitud de las palas. Si bien este resul-

tado se basa en un análisis simplificado, se trata de una muy buena primera aproximación 

y constituye la razón por la cual la tendencia a nivel mundial es desarrollar aerogenera-

dores con palas más largas, resultando en general en diseños con mayor alargamiento y 

esbeltez. 

En resumen, el gran desarrollo de estructuras altamente flexibles y construidas con 

materiales compuestos ha obligado a modificar sustancialmente las técnicas de análisis 

utilizadas. Es necesario dejar atrás simples cálculos estáticos, que consideran corrientes de 

aire de velocidad constante y pequeñas deformaciones estructurales, para reemplazarlos 

por métodos que permitan captar las características inestacionarias y las no linealidades 

típicas de fenómenos más complejos. Actualmente se cuenta con técnicas de simulación 

computacional con las cuales es posible representar relaciones constitutivas complejas, 

modelos de amortiguamiento estructural adecuado, comportamientos aeroelásticos ines-

tacionarios y no lineales, problemas acoplados (multifísica), etc.. 

1.1. Contexto y objetivos del presente trabajo 

1.1.1. Situación actual de la energía eólica en Argentina y el mundo 

La industria de grandes aerogeneradores (mayores a 100KW de potencia) es la más 

dinámica entre las industrias productoras de grandes equipos para la generación eléctrica. 

2 



Figura 1-2: Evolución del tamaño de las turbinas eólicas en los últimos 25 años. 

El hecho de estar basada en la aplicación y estudio de tecnologías y conocimientos ya 

maduros o tradicionales le permiten a esta industria tener un sendero de desarrollo con 

menor costo y riesgo entre aquellas sustitutas inmediatas de las centrales térmicas de 

combustibles fósiles (energía solar y nucleoeléctrica, principalmente) [2]. 

El tamaño de las turbinas eólicas de eje horizontal se ha incrementado dramática-

mente en los últimos veinticinco arios. Como puede observarse en la Figura 1-2, estas 

máquinas han evolucionado desde rotores de 15 m de diámetro y potencia nominal de 

O, 05MW hasta los grandes aerogeneradores de eje horizontal' comercialmente dispo-

nibles en la actualidad, con rotores de más de 120m de diámetro y potencia nominal de 

aproximadamente 7,5MW. Se espera que esta tendencia continúe hasta alcanzar turbinas 

con potencias instaladas del orden de entre 10MW y 20MW [3]. 

En Argentina, la región Patagónica constituye uno de los territorios con mayores re-

cursos eólicos potenciales del mundo. De acuerdo a estimaciones del Centro Regional de 

Energía Eólica de Chubut este potencial se encontraría en alrededor de 500GW [2]. Has-

ta el presente en Argentina sólo existen antecedentes marginales en el uso de la energía 

eólica. Sin embargo, el enorme potencial de los recursos eólicos, sumado a la capacita-

ción relativa de su mano de obra y a nuevas legislaciones [4] permiten la emergencia de 

proyectos para la fabricación de grandes aerogeneradores en el país. 

1.1.2. Objetivos del trabajo 

Los objetivos de este trabajo son: 

'También denominados LHAWT, por su nombre en inglés: Large Horizontal Axis Wind Turbine. 
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• desarrollar una herramienta computacional que permita en forma robusta, confiable 

y eficiente simular el comportamiento no lineal de estructuras flexibles, construi-

das principalmente con materiales compuestos y sumergidas en un medio fluido a 

elevado número de Reynolds; y 

• aplicar dicha herramienta al estudio de grandes aerogeneradores de eje horizontal. 

Para cumplir con estos objetivos se aborda computacionalmente el estudio del com-

portamiento aeroelástico de grandes aerogeneradores mediante la introducción de: 

1. un modelo aerodinámico no lineal y no estacionario que calcula las cargas actuantes 

sobre los elementos estructurales; 

2. un modelo estructural multicuerpo que permite calcular la respuesta dinámica no-

lineal de estructuras (constituídas por vigas y cuerpos rígidos acoplados) a las car-

gas aerodinámicas; y 

3. el desarrollo de un método de interacción que hace posible combinar los mode-

los mencionados anteriormente para estudiar el fenómeno acoplado de interacción 

fluido-estructura. 

El desarrollo de la herramienta computacional se realiza a partir de dos códigos ya 

existentes: LHAWT/AC [5] para atacar el problema aerodinámico y Simpact [6] para el 

problema estructural. LHAWT/AC está diseñado para calcular las cargas aerodinámicas 

actuantes sobre generadores eólicos de eje horizontal de tres palas utilizando el método 

de red de vórtices inestacionario y no-lineal (Non-linear unsteady vortex-lattice method, 

NLUVLM [7]). 

Simpact es un código de elementos finitos [8] de propósito general que utiliza un 

esquema de integración explícito y permite analizar el comportamiento no-lineal geo-

métrico ante cargas no-conservativas, modelando estructuras con diferentes opciones de 

detalle (elementos de sólido tridimensional, de lámina, de viga y/o cuerpos rígidos) y 

considerando modelos constitutivos complejos. 

Teniendo en cuenta las particularidades de cada modelo y de cada código se desarro-

lla un método de interacción que permite transferir la información necesaria durante las 

simulaciones y se fusionan ambos códigos en uno. Como una tarea complementaria, se 

desarrolla una herramienta de preproceso independiente que genera automáticamente los 

archivos de datos necesarios para realizar las simulaciones. 

1.1.3. Ventajas del enfoque propuesto 

La idea fundamental consiste en integrar numérica, simultánea e interactivamente en 

el dominio del tiempo todas las ecuaciones gobernantes. La metodología propuesta ofrece 

varias ventajas: 

4 
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• En contraste con soluciones obtenidas en el dominio de la frecuencia, los e ue-
: -----

mas en el dominio del tiempo no están restringidos a movimientos periódicos "ij- * 

ecuaciones de movimiento lineales; 

• Debido a que las ecuaciones son integradas numéricamente, pueden incluirse sin 

dificultad las no-linealidades estructurales. El modelo aerodinámico utilizado es 

inherentemente no-lineal; 

• Las no-linealidades estructurales y aerodinámicas, incorporadas en los respectivos 

modelos, permiten el modelado de fenómenos aeroelásticos subcrfticos, críticos y 

supercríticos exclusivos de la dinámica no-lineal, como por ejemplo oscilaciones 

de ciclo límite, coalescencia de frecuencias, etc. 

Adicionalmente, la utilización de un esquema particionado (modular) brinda la po-

sibilidad de incluir posteriormente un módulo de control, con lo cual se extendería el 

campo de aplicación a fenómenos más complejos (aero-servo-eláticos). De esta forma 

se obtendría una herramienta muy efectiva para el diseño de sistemas de control para la 

supresión de inestabilidades asociadas al fenómeno de interacción fluido-estructura (co-

mo, por ejemplo, oscilaciones inducidas por "flutter"). Esto permitiría, además, mejorar la 

envolvente de máximo rendimiento, un factor crítico en el diseño de turbinas comerciales. 

Es importante destacar que a lo largo de la revisión bibliográfica no se hallaron traba-

jos en los que se utilicen modelos estructurales no lineales en conjunto con el NLUVLM 

como modelo aerodinámico. Este trabajo representa un importante avance en ese sentido 

dado que el NLUVLM permite realizar análisis de una gran generalidad manteniendo un 

costo computacional moderado. 

1.1.4. Introducción al problema 

La principal dificultad en el campo de la aeroelasticidad computacional (CAE) radica 

en que las acciones aerodinámicas sobre un cuerpo flexible inmerso en un fluido, con 

movimiento relativo entre ellos, dependen de la forma, velocidad y aceleración del cuerpo, 

mientras que estas tres dependen de las cargas aerodinámicas que el fluido ejerce sobre el 

cuerpo flexible. 

El problema aeroelástico puede ser tratado computacionalmente de dos maneras: 

• aproximando la solución del conjunto de ecuaciones acopladas que gobiernan el 

comportamiento del fluido y la estructura como un todo (esquema monolítico); o 

• aproximando la solución de las ecuaciones en ambos medios de forma separada 

(con modelos y herramientas computacionales independientes) y utilizando un mé-

todo de interacción entre ellos (esquema particionado). 
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Si se opta por el esquema monolítico, es necesario desarrollar el sistema de ecuacio-

nes que describen el fenómeno completo, incluyendo el comportamiento estructural2 del 

cuerpo sumergido en la corriente fluida, el flujo alrededor de dicho objeto y la interac-

ción de ambas partes. Además, es necesario contar con un método numérico que permita 

resolver el sistema de ecuaciones acopladas. 

La segunda aproximación permite utilizar dos modelos diferentes, cada uno especia-

lizado para resolver una de las partes del problema, y requiere el diseño y programación 

de un método de interacción que, si bien no resulta una tarea trivial, es más asequible que 

el desarrollo y codificación de un método que permita atacar el problema completo, como 

un solo sistema. 

Muchos autores creen que el enfoque apropiado para resolver el problema de inter-

acción fluido estructura (Fluid-Structure Interaction, FSI) es el de plantear un esquema 

particionado ([9, 10, 11, 12]) debido a las desventajas de utilizar un esquema monolítico, 

entre ellas: 

a las matrices involucradas estarán mal condicionadas debido a las grandes diferen-

cias de rigidez entre la estructura y el fluido; y 

• las componentes del sistema completo (estructura, fluido e interface) tienen propie-

dades matemáticas y numéricas diferentes, lo que conlleva exigencias variadas en 

la implementación computacional; 

y a las importantes ventajas de utilizar un esquema de interacción: 

• es posible utilizar combinaciones de modelos matemáticos y métodos numéricos ya 

existentes, altamente especializados y probados; 

• se puede utilizar, para cada disciplina, la estrategia de solución que mejor se adapte; 

▪ disminuyen los esfuerzos de desarrollo de códigos computacionales; y 

• se dispone de una estructura modular, de manera tal que los componentes indivi-

duales pueden ser reemplazados sin modificar la estructura general. 

Así mismo, la utilización del esquema particionado presenta ciertas dificultades. La 

más importante está relacionada con la interacción entre los modelos y, a nivel de cálculo, 

con la transferencia de información entre los códigos. Con el esquema de interacción, los 

códigos para el problema aerodinámico y para el estructural se convierten en subrutinas 

llamadas alternativamente por un programa principal que se encarga, además, de transferir 

la información correspondiente entre ellos. 

2Estrictamente hablando, se estudia el comportamiento dinámico de la estructura, pero se prefiere el uso 
de la palabra estructural para diferenciarla más fácilmente del término aerodinámico. 

6 



Habitualmente, la respuesta de la estructura a las cargas aerodinámicas se calcula 

utilizando algún método de la dinámica de estructuras computacional (Computational 

Structural Dynamics, CSD), en general el método de elementos finitos [8], mientras que 

para calcular dichas cargas se utilizan técnicas de dinámica de los fluidos computacional 

(Computational Fluid Dynamics, CFD). En general los dominios considerados difieren 

sustancialmente. 

El modelo estructural obedece únicamente a consideraciones de la dinámica estruc-

tural. Esto puede llevar a simplificaciones importantes en lo que se refiere a la forma del 

cuerpo sumergido en el medio fluido. Por ejemplo, un ala puede representadase en dife-

rentes análisis por una viga, por el llamado cajón de torsión o por un modelo más detallado 

que incluya el recubrimiento, los largueros y las cuadernas, entre otras tantas opciones. 

Por el contrario, al modelar el flujo alrededor de un cuerpo, el dominio incluye la 

zona del espacio circundante al objeto, hasta donde se presenten perturbaciones del flujo 

(campo de velocidades o de presiones), excluyendo al cuerpo en cuestión. En particular, 

como las cargas aerodinámicas dependen de la superficie exterior de la estructura, los 

límites del dominio deben ajustarse lo más fielmente posible a ella. 

Al abordar computacionalmente el problema, se realizan discretizaciones de los do-

minios mencionados, que dan lugar a lo que de aquí en adelante se denominará malla 

estructural (ME) y grilla aerodinámica (GA). Dependiendo de los modelos utilizados, 

las mallas/grillas en ambos dominios pueden tener dos diferencias fundamentales: 

• ser de naturaleza diferente (en lo que se refiere al tipo de discretización realizada y 

a las variables que pueden conocerse en los distintos puntos del dominio); y/o 

• tener topologías diferentes. 

En la Figura 1-3 se presentan la GA y la ME que representan la misma ala en dos 

análisis diferentes. En azul se observa la parte de la grilla de volúmenes finitos que se 

encuentra sobre el contorno del ala en el modelo aerodinámico y en rojo una malla de 

elementos finitos que representa el modelo del cajón de torsión. 

La interacción entre los modelos se realiza al nivel de las condiciones de borde. El 

proceso de transferir datos entre una GA y una ME usualmente involucra: 

1. la transferencia de desplazamientos, velocidades y aceleraciones desde la ME hacia 

la GA; y 

2. la transferencia de fuerzas/presiones en el sentido contrario (desde la GA hacia la 

ME). 

Debido a las diferencias entre la ME y la GA (tanto en la topología como en la naturaleza), 

el método de interacción debe adecuar la información proveniente de cada una de ellas 

para poder generar las condiciones de borde a aplicar sobre la otra. 
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Figura 1-3: Diferencias entre la ME y la GA. 

Deben considerarse además algunas características deseables en un método de inter-

acción, las cuales son: 

• conservación de las cantidades de movimiento lineal y angular; y 

• conservación de la energía total del sistema. 

El procedimiento de interacción debe contemplar también la secuencia en la que han 

de llevarse a cabo las tareas de transferencia de datos y las operaciones propias de cada 

uno de los métodos utilizados para resolver los dos problemas particulares, el estructural 

y el aerodinámico. 

El desarrollo de un esquema particionado para la interacción de códigos dista mucho 

de ser una tarea trivial. La transferencia de datos es de capital importancia ya que puede 

fácilmente transformarse en el factor que controla la precisión de la simulación aeroelás-

tica. 

1.1.5. Otros campos de aplicación: una nota sobre UAVs 

Como se menciona al comienzo de esta introducción, otra área de la ingeniería con 

una marcada tendencia a la utilización de estructuras muy esbeltas es el diseño de aviones 

de gran altura y autonomía. Los vehículos aéreos no tripulados (Unmanned Aerial Vehi-

de, UAV) son aeronaves robóticas autónomas o controladas remotamente. Los conceptos 

modernos de UAVs y los desarrollos civiles se iniciaron hacia comienzos de los arios 70. 

Se han desarrollado UAVs para diferentes tipos de misiones, entre las que pueden citarse: 
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Figura 1-4: Northrop Grumman® Global Hawk, un UAV del tipo HALE utilizado por la 
NASA para misiones científicas. 

• Investigaciones atmosféricas; 

• Investigaciones en pronósticos de clima y evolución de huracanes; 

• Integración de redes de UAV con redes existentes de satélites (concepto de pseudo-

satélite); 

• Patrullaje de fronteras. 

Para misiones que deben ser desarrolladas a grandes altitudes, en régimen de vue-

lo subsónico, por un tiempo prolongado y a bajo costo se utilizan UAV del tipo HALE 

(High-Altitude Long-Endurance). Se trata de vehículos muy livianos, cuya relación sus-

tentación/resistencia es muy elevada. Estas particularidades hacen necesario utilizar alas 

de gran envergadura y gran alargamiento [13]. En la Figura 1-4 se aprecian dichas ca-

racterísticas en las alas del Northrop Grumman® Global Hawk, un UAV de tipo HALE 

utilizado por la National Aeronautics and Space Administration (NASA) para realizar 

misiones de medición, monitoreo y observación en ubicaciones remotas sobre la Tierra 

[14]. Esto constituye otro ejemplo de áreas de la ingeniería cuyo desarrollo puede verse 

potenciado por la utilización de métodos de análisis como el presentado en este trabajo. 

1.2. Revisión bibliográfica 

Los métodos de interacción encontrados en la bibliografía pueden dividirse en dos 

grandes grupos: los métodos de interpolación y los métodos de proyección. La mayoría 

de los métodos de interpolación han sido desarrollados a partir de un enfoque matemático 

del problema, por lo que muchos son utilizados en otras áreas de las ciencias. Por el 

contrario, los métodos de proyección están basados en consideraciones físicas y tienen en 

cuenta las discretizaciones realizadas en los dominios de cada parte del problema (la parte 

estructural y la aerodinámica). 
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A continuación se presenta una breve introducción a los diferentes métodos presentes 

en la bibliografía. En todos los casos, los autores proponen métodos con el fin de apli-

carlos a problemas en los que la parte aerodinámica se trate con técnicas de volúmenes 

finitos y la parte estructural con el método de elementos finitos (MEF). No se han obser-

vado aplicaciones con el NLUVLM (modelo aerodinámico utilizado en este trabajo). Para 

más detalles sobre esta revisión bibliográfica el lector puede consultar la referencia [15]. 

1.2.1. Métodos de interpolación 

Existe un amplio grupo de métodos que permiten realizar interpolación de una función 

escalar g, de tal manera que dados los valores conocidos gi en un conjunto de N puntos xi 

llamados centros (tales que gi = g(xi)), se pueda calcular los valores gi que tomaría dicha 

función en un conjunto de M puntos yi, llamados puntos objetivo. La idea no es encontrar 

una expresión analítica para g, sino solo poder calcular sus valores en los puntos objetivo 

de una manera eficiente. 

Esto puede lograrse utilizando una matriz de interpolación H tal que 

gy = H g„ 

donde 

a gy es un vector con los valores de g en los puntos objetivo; y 

• gx es un vector con los valores de g en los centros. 

En esta sección se presenta un conjunto de métodos que permiten calcular la matriz H para 

realizar interpolaciones. Estos son aplicables a nubes de puntos totalmente arbitrarias, por 

lo que la implementación es independiente de las discretizaciones utilizadas. 

1.2.1.1. Interpolación con Funciones Base Radiales 

Una función radial q (r) es una función continua, de una variable escalar r, con un 

comportamiento radial respecto a un punto denominado centro, siendo r la distancia desde 

el centro hasta el punto donde se evalúa la función. En general se utiliza la distancia 

euclidiana, aunque algunos autores han sugerido definir otras normas con propiedades 

que las hacen más adecuadas para ciertos problemas específicos. 

La teoría general de interpolación con funciones base radiales (RBF) la presentan 

Buhman [16] y Wendland [17]. Estos métodos han resultado muy exitosos para la inter-

polación de una función g (x) a partir de valores conocidos en puntos discretos y ubicados 

de forma no estructurada x, utilizando la función de interpolación 

g(y) = ai9(ily -xiii) +p(y) 
i=1 
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en donde los oci son coeficientes a determinar, II y — xi II indica la distancia entre el punto 

donde se evalúa g y el centro de la función radial 9 (es decir, el radio r), y p (y) es un 

polinomio en tres dimensiones cuya utilización es opcional. 

Beckert y Wendland [18] utilizaron polinomios lineales para p (y), de manera de re-

cuperar exactamente traslaciones y rotaciones de cuerpo rígido (lo cual conlleva la con-

servación de la fuerza y el momento totales). Los coeficientes ai se calculan imponiendo 

que la función interpolante devuelva los valores conocidos g (xi) = gi y que se cumpla 

que 
N 
E aiq (y) = O 

para todo polinomio q (y) de grado menor o igual que p (y), cuando se utiliza la parte 

polinómica. 

Existe una gran variedad de funciones. En la Tabla I-1 se observan funciones utilizadas 

desde la década de 1970. Éstas pueden dividirse en funciones crecientes y decrecientes: 

en el caso de las primeras, el valor de la función 9 (r) aumenta con la distancia a su centro 

(r) y en el de las segundas, disminuye. El principal problema de las funciones crecientes 

es que los valores de g (y) en puntos lejanos al centro xi utilizado tienen más influencia, lo 

que tiende a suavizar variaciones locales de la función y a producir una matriz H llena, que 

hace más caro computacionalmente el método. La utilización de funciones decrecientes 

permite realizar una interpolación con mejor correspondencia con la física del problema. 

Wendland [19] introdujo la función Eudid' s Hat y las denominadas Wendland' s Fun-

ctions , que son decrecientes y de soporte compacto. Esto último permite localizar mejor 

la interpolación y reducir el número de elementos no nulos en H. Wendland demostró que 

estas funciones, dado el número de dimensiones en el que se realizará la interpolación y 

especificada la continuidad deseada, poseen el menor grado posible entre las funciones 

radiales de soporte compacto definidas positivas3. 

1.2.1.2. Método de Elementos de Contorno 

Chen y Jadic [11] proponen asimilar el problema de FSI a uno de mecánica de sólidos 

y resolverlo con un Método de Elementos de Contorno (BEM), utilizando la GA como 

el contorno de un sólido elástico, lineal y homogéneo y los nodos de la ME como un 

conjunto de puntos dentro de ese sólido. 

Los BEM permiten resolver ecuaciones diferenciales lineales en derivadas parciales 

a partir de una formulación con integrales en el contorno. En problemas de elasticidad 

estática, permiten calcular la matriz de transferencia H que relaciona los desplazamientos 

de puntos en el contorno con los de puntos interiores. 

Una ventaja de este método es que las tres componentes de deformación (desplaza-

3E1 que las funciones sean definidas positivas aseguran la unicidad de la solución del problema de 
interpolación. 
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Tabla I-1: Ejemplos de Funciones Base Radiales. 

Funciones crecientes 

9 (r) = (r2 ± k2) 1 /2 Biharmonic-Multiquadricst 

9 (r) = r 2 In (r2) Infinite-Plate Spline 

9 (r) = r 2 In (r) Thin-Plate Spline 

Funciones decrecientes 

9 (r) = (12 + k2) -112 Inverse Multiquadricst 

9 (r) = (1 — r)2 Wendland (2D y 3D — C° ) 

q(r) = (1— r)4 (4r+ 1) Wendland (2D y 3D —C2) 

t k es una constante que modifica la manera en que la función 

varía con r; se denomina parámetro deforma. 

mientos) están acopladas entre sí utilizando un criterio físico, lo que asegura una defor-

mación más realista, sin distorsiones concentradas y zonas que permanecen rígidas. La 

desventaja es que se obtiene una matriz H llena y no necesariamente simétrica, lo que au-

menta el costo computacional. La única limitación del método es que la ME se encuentre 

contenida espacialmente dentro de la GA. 

1.2.1.3. Interpolación con Funciones de Forma 

Este método es aplicable en el caso de que el problema estructural sea atacado con el 

método de elementos finitos. En él se hace uso del Inverse Isoparametric Mapping (IIM) 

para calcular las coordenadas locales de los nodos de la GA dentro de los elementos de 

la ME de manera eficiente. Si las topologías de las mallas son muy similares, estas se 

encuentran solapadas y resulta natural pensar a cada nodo de la GA como perteneciente a 

un elemento de la ME. Con las coordenadas locales de los nodos de la GA, los desplaza-

mientos nodales en la ME y las funciones de forma del FEM, se puede obtener una matriz 

de transferencia H para calcular desplazamientos de los nodos de la GA. 

Las transformaciones isoparamétricas utilizadas en el FEM permiten calcular de ma-

nera eficaz las coordenadas materiales de un punto a partir de sus coordenadas en el domi-

nio computacional. Sin embargo, el cálculo inverso generalmente involucra la solución de 

sistemas de ecuaciones algebraicas no lineales, lo que puede realizarse con métodos itera-

tivos de orden N2 o N3 (en dos y tres dimensiones respectivamente). Murti et ál. [20, 21] 

desarrollaron el IIM para realizar esta transformación inversa y que resulta ser de orden 

N o N2 (según se trate de dominios bi- o tridimensionales). 
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1.2.2. Métodos de proyección 

Estos métodos hacen uso de las funciones de forma utilizadas en las discretizacio-

nes de los modelos aerodinámico y estructural para evaluar variables (desplazamientos, 

velocidades, fuerzas, etc.) dentro de los elementos de la malla o grilla correspondiente. 

1.2.2.1. Interpolación consistente 

Cebral y Lühner [10] sugieren transferir presiones, y no fuerzas, hacia la ME. Como 

punto de partida, los autores suponen la existencia de una superficie de interface (donde se 

produce la interacción fluido-estructura) r, que es común a los dos modelos (el estructural 

y el aerodinámico). Imponiendo la igualdad de los campos de presiones en ambos modelos 

sobre la superficie de interface (pe (x) Ir =Pa (x) Ir) y recurriendo al Método de Residuos 

Ponderados se tiene 

fr w (x) „e (x) d' = I Wi (x) P a (x) dr 

Asumiendo que en ambos dominios los campos de presiones pueden describirse con el 

MEF, utilizando diferentes funciones de forma para cada problema (Nei para el estructural 

y NI para el aerodinámico) y utilizando como funciones de peso a las funciones de forma 

del modelo estructural (W -= Ne) puede escribirse en forma desarrollada 

NE NA 

E (pie f 1541Vidr) = E (pka f isosur) (i= ..., N E) 

donde NE y NA son las cantidades totales de nodos en la ME y la GA respectivamente, o 

matricialmente como 

MePe = MaePa (1.1) 

Claramente Me es la matriz de masa consistente del modelo estructural, la cual debe 

ser invertida para poder calcular las presiones nodales en la ME. Utilizar la matriz de 

masa consistente produce una distribución de presiones poco suave. Para subsanar este 

problema se propone utilizar una técnica propia de los métodos de la CFD denominada 

Flux Corrected Transport (FCT) [22]. 

Puede demostrarse que este método asegura la conservación de las cargas si las topo-

logías de la ME y la GA son iguales. Una cuestión que debe determinarse es sobre cuál de 

las mallas han de realizarse las integrales que determinan los elementos de Mae, ya que 

en ellas las funciones a integrar están definidas en dominos diferentes. Cebral y Leihner 

sugieren aproximarlas utilizando cuadratura de Gauss con puntos de cuadratura sobre la 

GA. Para esto deben hallarse las coordenadas locales de los puntos de cuadratura (o de 

sus proyecciones) sobre la ME, lo que permite evaluar las funciones de forma de la ME 

en esos puntos. 
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Para transferir desplazamientos desde la ME a la GA se propone un esquema de dis-

tancia inicial o rastreo de superficies. Para ello, antes de comenzar la simulación, se 

asocia a cada nodo de la GA un punto que representa su proyección sobre la ME y se cal-

cula el vector posición relativa entre cada nodo y su proyección. Dicho vector se mantiene 

constante a lo largo de toda la simulación, lo que permite encontrar la posición de cada 

nodo de la GA en función de la forma de la ME. 

Las velocidades, sin embargo, no se calculan como la derivada temporal de la posi-

ción, sino realizando un planteo similar al utilizado para la transferencia de presiones. 

En este caso se impone la igualdad E,(x)Ir . Ea (x) u-., siendo E (x) un campo escalar 

que representa la distribución superficial del trabajo realizado por las cargas aerodiná-

micas sobre la superficie de interface por unidad de tiempo (que los autores denominan 

simplemente «energía»). Se obtiene así una expresión análoga a la ecuación (1.1) 

MeEe = MaeEa 

donde Ee y Ea son los vectores con valores nodales del campo E (x) en la ME y la GA 

respectivamente. Estos vectores pueden escribirse como función de los valores nodales 

de presión y velocidad utilizando el producto de Hadamard (representado con el símbolo 

0), como 

Ee = Pe O Ve ; Ea = Pa 0 Va 

1.2.2.2. Nuevo método conservativo 

Farhat et al. [12] atacan el problema de FSI de manera muy similar a lo expuesto 

en la sección 1.2.2.1, introduciendo algunas mejoras. En primer lugar hacen notar que 

si las topologías de las mallas/grillas son diferentes, algunos efectos, como la resistencia 

aerodinámica inducida, no podrán ser captados. Para solucionar este problema proponen 

un método en el que las cargas actuantes sobre ambas mallas se calculen utilizando una 

misma discretización (es decir, la malla y funciones de forma), sea la de la CFD o la de 

la CSD. Sin embargo, al comparar este método con el propuesto por Cebral y Leihner, las 

diferencias en los resultados alcanzan un máximo de 4% para flujos con ondas de choque 

fuerte. 

Con respecto a la transferencia de desplazamientos, el esquema de interpolación con-

sistente produce un aumento del error local respecto de aquel debido a la discretización 

de las ecuaciones que gobiernan el flujo y la respuesta estructural. Para resolver el pro-

blema se plantea la utilización del Mortar Element Method (MEM) [23]. De esta manera 

se obtiene un error debido al acoplamiento que no es mayor que el proveniente de las dis-

cretizaciones. Sin embargo, se indica que no puede asegurarse que sea ventajoso utilizar 

el MEM debido a lo siguiente: 

• Si las diferencias en la topología de las mallas son importantes, es cuestionable la 
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validez del análisis realizado por los autores respecto a la implementación del MEM; 

• Si la GA es mucho más fina que la ME (lo que es frecuente), el MEM y el esquema 

de interpolación consistente producen aproximadamente los mismos errores; y 

• En general, la cantidad de elementos de la GA hace demasiado caro computacional-

mente al MEM. 

1.2.2.3. Refinamiento común de mallas 

En los métodos de interpolación es necesario integrar numéricamente, sobre una su-

perficie, productos de funciones de forma definidas en dominios esencialmente diferentes, 

y no está claro si debe utilizarse como superficie de integración la GA o la ME. Jiao y 

Heath [24] proponen hacer un refinamiento común de las mallas dato (en este caso la GA 

y la ME), de manera de obtener una nueva malla con elementos formados a partir de la 

subdivisión de elementos de las mallas dato, de tal manera que cada nuevo subelemento 

pertenezca completamente a un elemento de la ME y a uno de la MA. 

De esta forma, si las funciones de forma (Nh y /k/1) son polinomios en los elementos 

de la ME y de la GA respectivamente, su producto es un polinomio en cada subelemento 

de la malla de refinamiento común y las integrales que dan, por ejemplo, la matriz MAE

de la ecuación (1.1) pueden calcularse exactamente sobre los subelementos con una regla 

de cuadratura adecuada. 

1.2.3. Comparación general de los métodos 

La principal desventaja de los métodos de interpolación es que no conservan adecua-

damente las cargas totales, no obstante lo cual es posible aplicarlos de manera de con-

servar la energía total. Por otro lado, la simplicidad de aplicación cuando las topologías 

de las mallas en la interface son muy diferentes hacen a estos métodos muy atractivos. 

Dentro de este grupo, el esquema basado en el Método de Elementos de Contorno ha 

demostrado conservar las cargas totales correctamente, aunque solo es de aplicación para 

casos en que la malla estructural se encuentre contenida en la aerodinámica. 

Los métodos de proyección permiten realizar una implementación con un importante 

significado físico haciendo uso de las discretizaciones seleccionadas para las técnicas de 

CSD y de CFD, por lo que resultan los mejores candidatos para resolver problemas de 

CAE. Sin embargo, quedan muchos interrogantes a resolver respecto a la manera en que 

han de realizarse ciertos cálculos (debido a las diferentes naturalezas de las discretizacio-

nes) y a cómo han de proyectarse puntos correspondientes a una malla sobre los elementos 

de la otra (especialmente cuando las topologías de estas son muy diferentes entre sí). 

1.3. Organización de la Tesis 

A continuación se presenta una introducción al modelo aerodinámico utilizado por 

LHAWT/AC para determinar las cargas aerodinámicas sobre el aerogenerador (Capítulo 
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2) y luego se describe el modelo de vigas seleccionado para resolver el problema estructu-

ral con Simpact (Capítulo 3). En el Capítulo 4 se presenta la formulación del esquema de 

interacción desarrollado específicamente para este par de modelos. Luego se describen los 

modelos de molinos utilizados en las simulaciones realizadas y los resultados obtenidos 

(Capítulo 5). Finalmente se presentan las conclusiones fruto de la investigación realizada 

(Capítulo 6). 
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2 MODELO AERODINÁMICO 

El modelo aerodinámico es el encargado de predecir las cargas aerodinámicas actuan-

tes sobre la turbina. Dados como dato una corriente de aire y/o un movimiento de la 

turbina (giro del rotor, vibraciones de la estrucutra, etc.), el desplazamiento relativo entre 

el aire y las partes del aerogenerador tendrá como resultado distribuciones de presión so-

bre las superficies de este último. Las fuerzas y momentos producto de esas distribuciones 

de presión son fundamentales para el funcionamiento de las turbinas eólicas. 

Los modelos utilizados para el cálculo de cargas aerodinámicas inestacionarias pueden 

ser divididos en tres grupos: 

• modelos analíticos; 

• modelos basados en las ecuaciones de Euler/Navier-Stokes; y 

• modelos basados en la utilización de singularidades. 

Los modelos analíticos, comúnmente usados en aeroelasticidad lineal, se caracterizan 

por la simplicidad de implementación, pero tienen serias limitaciones: sólo son aplicables 

a problemas lineales, estacionarios o cuasi-estacionarios y en flujo potencial; las solu-

ciones están limitadas a movimientos armónicos simples de baja amplitud y frecuencia. 

Además, es necesario asumir que las estelas son planas y el ángulo de ataque medio es nu-

lo. Generalmente funcionan bien cuando se aplican a cuerpos de complejidad geométrica 

reducida, pero es difícil generalizar su utilización. 

Los trabajos más recientes en CFD están orientados principalmente al desarrollo de 

algoritmos de solución de las ecuaciones de Euler/Navier-Stokes para flujos inestaciona-

rios. Estos modelos no están restringidos en cuanto al ángulo de ataque, la forma de los 

cuerpos, los efectos de compresibilidad y la pérdida. El principal problema es el costo de 

cálculo, debido principalmente a las discretizaciones utilizadas, que involucran dominios 

extensos y grandes concentraciones de celdas pequeñas en algunas zonas del mismo. Ac-

tualmente, la exigencia principal respecto de estos métodos es la de disminuir el costo 

computacional. 

En los modelos basados en la distribución de singularidades se asume flujo irrotacional 

y no viscoso. La intensidad de las singularidades se obtiene a partir de la solución de una 

ecuación integral y cumpliendo con la condición de contorno conocida como condición 

de no penetración. Las singularidades utilizadas pueden ser fuentes, dobletes (dipolos) o 

vórtices. La fortaleza principal de estos modelos es su generalidad: una vez asumido que 

el flujo es irrotacional y no viscoso ya no es necesario realizar otras simplificaciones y 

pueden utilizarse cuerpos de forma arbitraria. 

En este trabajo se utiliza el método de red de vórtices inestacionario y no-lineal 

(NLUVLM). Este puede utilizarse en análisis bi- o tridimensionales de cuerpos de forma 



general (no restringido a superficies sustentadoras) y es aplicable siempre que el fenó-

meno de vortex-bursting no ocurra cerca de las superficies sustentadoras y la separación 

del flujo se produzca en líneas conocidas a priori (por ejemplo, a lo largo del borde de 

fuga). 

Las razones fundamentales por las cuales fue seleccionado el NLUVLM como método 

para la determinación de las cargas aerodinámicas son: 

• el método es no-estacionario y no-lineal, lo que permite analizar movimientos con 

grandes deformaciones y grandes ángulos de ataquel ; 

• las soluciones son evaluadas en el dominio del tiempo, por lo tanto no se limita el 

análisis a movimientos periódicos de pequeñas amplitudes y de una sola frecuencia; 

• el método permite incluir varios cuerpos para estudiar la interferencia aerodinámica, 

estacionaria e inestacionaria; 

• solo son discretizadas las superficies de los sólidos inmersos y las estelas; 

• la forma de la estela y la distribución de vorticidad en ella son determinadas como 

parte de la solución; y 

• información sobre la historia reciente del movimiento se encuentra almacenada en 

la estela, lo cual permite tener en cuenta efectos de histéresis. 

En el NLUVLM se considera un tipo de flujo algo más general que el flujo potencial. 

Se trata de flujo levemente viscoso, dominado por vorticidad. Los números de Reynolds 

que caracterizan el flujo en la zona de la superficie sustentadora de la pala de la turbina 

(donde se calculan las cargas) es suficientemente alto para considerar que la vorticidad se 

mantiene confinada en zonas muy delgadas correspondientes a la capa límite y las estelas. 

Por otro lado, considerando las velocidades relativas máximas del orden de 90m/s, el 

número de Mach máximo no supera el valor de M -= 0, 25, por lo que se trata de flujo bajo 

subsónico y los efectos de compresibilidad son despreciables ([25, 26]). 

Un aspecto particularmente interesante del NLUVLM es que permite realizar análisis 

mucho más generales que los correspondientes a los modelos analíticos, a la vez que 

requiere un volumen de cálculo mucho menor que los métodos basados en la ecuaciones 

de Euler/Navier-Stokes. Esto lo dota de un excelente balance entre generalidad y costo 

computacional. 

l En el caso de grandes ángulos de ataque, el desprendimiento ocurrirá desde una línea sobre el extradós. 
Determinada la ubicación de dicha línea en cada iteración, la convección puede realizarse desde allí. 
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2.1. Física del problema 

2.1.1. Ecuaciones de Navier-Stokes 

Considerando un fluido con densidad constante p, las ecuaciones de Navier-Stokes 

pueden ponerse en términos del campo de velocidad y (x, t) y del de presión p (x, t) como 

dv 1 
-E+(v•V)v = --Vp+vV2v f 

dt P 
(2.1) 

en donde x es la posición en el espacio, t el tiempo, y la viscosidad cinemática y f es un 

campo de fuerzas másicas por unidad de masa. 

Utilizadas en conjunto con la ecuación de continuidad para flujos incompresibles 

V • v = 0 (2.2) 

y con condiciones de borde e iniciales adecuadas, se obtiene un problema de valores 

iniciales y en la frontera que permite determinar los campos de velocidad y presión. 

Las condiciones de borde pueden incluir la condición de no deslizamiento o la de no 

penetración (impuestas sobre la superficie de cuerpos inmersos en el fluido) y la condición 

de regularidad en el infinito (para el caso de flujos externos). 

2.1.2. Campo de vorticidad 

El campo de vorticidad ci) (x,t) se define como el rotacional del campo de velocidades 

Ct) = V X V . (2.3) 

Restringiendo el análisis a fluidos homogéneos2 y a campos de fuerzas másicas irrotacio-

nales3 y tomando el rotacional de la ecuación (2.1) se obtiene la ecuación de transporte 

de la vorticidad 
a co 

= V x (y x co) + vV2 co (2.4) 
dt 

que puede utilizarse en lugar de la ecuación (2.1). 

Las variables dependientes en el sistema formado por las ecuaciones (2.1) y (2.2) son 

el campo de velocidad v (x, t) y el de presión p (x,t), mientras que en el sistema forma-

do por las ecuaciones (2.4) y (2.2) son el campo de velocidad y (x, t) y el de vorticidad 

cú(x,t). 

La ventaja principal de utilizar co (x, t) en lugar de p(x,t) es que permite separar 

convenientemente el problema en dos partes, siendo, cada una, una entidad en sí misma: 

2En fluidos homogéneos la vorticidad se produce solo debido a tensiones de corte como las que apare-
cen, por ejemplo, sobre las superficies de cuerpos inmersos o donde dos corrientes de fluido con distintas 
velocidades se mezclan. 

3Es decir, V x f = O. Los campos de fuerzas conservativos, como el gravitatorio, son irrotacionales. 
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• una parte dinámica relacionada con el campo de vorticidad co (x, t) y su evolución 

en el tiempo; y 

• una parte cinemática que asocia el campo de velocidad (x, t) con el de vorticidad 

co (x,t) en cada instante. 

Esta separación del problema permite una representación integral del campo de velocidad 

en términos del campo de vorticidad, cuyo dominio se extiende solamente o la zona rota-

cional del fluido. Además, según la teoría potencial de la sustentación, la vorticidad es la 

causante de la fuerza y el momento realizado por el fluido sobre los cuerpos inmersos en 

él. 

2.1.2.1. Representación integral del campo de velocidad 

Las ecuaciones diferenciales que describen las relaciones entre el campo de velocidad 

(x, t) y el de vorticidad (x, t) son la ecuación de continuidad para un fluido incompre-

sible (2.2) y la definición de vorticidad (2.3), 

57.17 = O 

V X V = 03. 

Existe una analogía entre estas dos ecuaciones y las ecuaciones de Maxwell relacio-

nando el campo magnético y el flujo de corriente eléctrica. Sin embargo, es muy im-

portante destacar que si bien en magnetodinámica el campo eléctrico produce el campo 

magnético, la relación entre y (x, t) y co(x,t) es pura y exclusivamente cinemática: los 

dos campos simplemente coexisten. 

Observando la cc. (2.2), Wu y Thompson [27] notaron que el campo de velocidad 

(x, t) es solenoidal y por lo tanto existe un potencial vectorial 111(x, t) tal que 

= 

Esto permite obtener una representación integral del campo de velocidad en términos del 

campo de vorticidad [7] que en este caso se reduce a 

v(x,t) = 
f CO0 X (X — 

Xo) dVo + v. 
A vo lix— x0112

donde: 

• 110 es la región del dominio ocupada por fluido rotacional; 

• x es el punto donde se evalúa la velocidad; 

• xo son los puntos en Vo; 

(2.5) 
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• v, es el vector velocidad de la corriente libre; 

• £00 es el vector vorticidad en el punto cuya posición es x0; y 

• A es una constante que vale 47r para flujos tridimensionales 2r para flujos bidimen-

sionales. 

La ec. (2.5) es una generalización de la conocida Ley de Biot y Savart para la determi-

nación de la intensidad del campo magnético inducido por un flujo de corriente eléctrica. 

Es importante remarcar que el integrando de la ec. (2.5) se anula donde quiera que la 

vorticidad sea nula (c0 = O), por lo que la región donde el flujo es irrotacional puede ex-

cluirse de la integración. Esta forma de representación tiene dos cualidades especialmente 

interesantes: 

1. permite determinar y en cada punto explícitamente y de manera independiente de 

los valores de y en puntos cercanos; y 

2. la evaluación de y en términos de (u puede ser limitada a la región mtacional, 

sensiblemente más pequeña que el dominio completo. 

Además, la ecuación (2.5) cumple implícitamente con la condición de borde para flujos 

externos (regularidad en el infinito) mencionada en la sección 2.1.1. 

2.1.2.2. Dinámica del campo de vorticidad (o 

En un fluido real, la vorticidad en cada punto del espacio varía, en general, en el tiempo 

y se modifica en parte debido a la convección y en parte a la difusión molecular causada 

por la viscosidad. Como ejemplo puede considerarse la capa límite que se desarrolla sobre 

la superficie de sólidos inmersos en una corriente fluida. En esta zona se genera suficiente 

vorticidad para cumplir con la condición de no deslizamiento. La vorticidad generada 

sobre la superficie del sólido difunde en dirección normal a ella por causa de la viscosidad, 

mientras que a su vez es convectada por el movimiento del fluido. La convección de 

vorticidad aguas abajo genera una zona de flujo perturbado denominada estela. 

A medida que el número de Reynolds aumenta, el espesor de la capa límite disminuye. 

Para altos números de Reynolds la zona donde se produce transporte de vorticidad por 

difusión está restringida a una capa delgada alrededor la superficie del cuerpo. Fuera de 

esa zona, la vorticidad es convectada con el fluido. En estas condiciones, la razón principal 

del transporte de vorticidad es la convección. La distribución de vorticidad se vuelve lo 

suficientemente compacta como para considerar el dominio dividido en dos zonas bien 

diferenciadas: una pequeña porción del espacio ocupada por fluido rotacional y todo el 

resto del dominio por fluido irrotacional. 
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2.2. Método de red de vórtices inestacionario no-lineal 

En el NLUVLM se considera flujo incompresible a alto número de Reynolds. Esto 

permite restringir toda la vorticidad a una zona pequeña del dominio compuesta por las 

capas límites y las estelas, mientras que se asume al resto del fluido como irrotacional. 

2.2.1. Capa límite, estela y láminas vorticosas 

Las láminas vorticosas son superficies a través de las cuales la componente tangencial 

de velocidad es discontinua. Estas superficies son cinemáticamente admisibles, pudiendo 

obtenerse por un proceso de límite en el que la vorticidad, de magnitud o), es confinada 

a una región delgada, de espesor e, y el límite se toma de manera que el espesor tienda 

a cero (E O) mientras que la vorticidad tiende a infinito (o) --> c.) de tal manera que el 

producto 'y = COE mantenga un valor finito. 

Como una simplificación, en el NLUVLM se trata a la capas límites y a las estelas 

como láminas o sábanas vorticosas. Las capas límites son representadas por láminas vor-

ticosas adheridas en todo momento a las superficies de los cuerpos, moviéndose con estos. 

Su posición está dada como dato del problema. 

Las estelas son representadas por láminas vorticosas libres y su posición no es espe-

cificada a priori. Las estelas son convectadas desde los cuerpos a la velocidad local de las 

partículas de fluido, tomando posiciones de modo que no actúen fuerzas resultantes sobre 

las mismas. 

Los dos tipos de láminas vorticosas se unen en la zona de los cuerpos desde donde 

es convectada la estela. En la Figura 2-1 se observa la representación de una pala y la 

estela correspondiente. En azul se aprecia la lámina vorticosa adherida (correspondiente 

a la capa límite) y en verde la lámina vorticosa libre (que representa la estela). 

2.2.2. Flujo levemente viscoso dominado por vorticidad 

En la zona irrotacional las ecuaciones de Navier-Stokes toman la forma de las ecua-

ciones de Euler 
dv 
--a7 +(v•V)v (2.6) 

En la ecuación (2.6) se ha supuesto que las fuerzas másicas son conservativas y sus po-

tenciales han sido incluídos en la presión. La ecuación de continiudad (2.2) sigue siendo 

válida. 

El campo de velocidad se expresa como la suma de dos velocidades 

y = y. + u 

en donde y., es la velocidad de la corriente libre y u es la componente de perturbación 
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Figura 2-1: Láminas vorticosas representando una pala y su estela. 

debida a la presencia del cuerpo. Teniendo en cuenta la ec. (2.5), y se calcula como 

= v. + va + vw (2.7) 

siendo va la velocidad de perturbación asociada a la vorticidad en las láminas vorticosas 

adheridas y vw la asociada a la vorticidad en las estelas. Las últimas dos contribuciones 

provienen del término con la integral en la ec. (2.5) y corresponden a la velocidad de 

perturbación total u = va + vw. 

Fuera de las láminas vorticosas u es irrotacional, por lo que puede expresarse como el 

gradiente de un potencial, u =VP. v. es la velocidad de un flujo incompresible, por lo 

que satisface la ecuación de continuidad (2.2) y por lo tanto también u lo hace. Así resulta 

que el potencial IP satisface la ecuación de Laplace 

vhp = o . (2.8) 

Fuera de las capas límites y las estelas el campo de velocidad puede ser obtenido a 

partir de la ecuación (2.8), independientemente de la presión. Determinado v, el campo 

de presión puede calcularse utilizando la ecuación de Bernoulli para flujos inestacionarios 

(que surge de integrar la ecuación (2.6)). 
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2.2.2.1. Condiciones de contorno 

Además de las ecs. (2.6) y (2.2), es necesario un conjunto adecuado de condiciones de 

borde, impuestas sobre la superficie de los cuerpos y en el infinito. La primera condición 

de contorno, conocida como condición de no penetración, establece que la velocidad 

de una partícula de fluido que se encuentra sobre el contorno de un cuerpo no puede 

tener componente normal a su superficie (la velocidad debe ser tangente a la superficie 

del sólido). Denotando con S al contorno del cuerpo, la condición de no penetración se 

escribe como 

(v — vs).ii = O sobre S 

donde: 

• y es la velocidad local de la partícula de fluido; 

• vs es la velocidad de la superficie S; y 

• ñ es el versor normal a la superficie. 

En general, estas cantidades son funciones del tiempo. Considerando la ec. (2.7), la con-

dición de no penetración puede reescribirse como 

[(v- + va + vw) — vs] •fl = O sobre S. (2.9) 

La segunda condición de contorno establece que, para flujos externos, la perturbación 

del campo de velocidad debe ser nula en el infinito, lo que se conoce como condición de 

regularidad en el infinito. La ec. (2.5) satisface implícitamente esta condición. 

Las condiciones de contorno para qf son también la de no penetración, escrita como 

VIII • ñ = (—y. + vs) • a sobre S 

y la de regularidad en el infinito 

lím II VIIIII = O 
Ilx—xB11-4—

donde xB representa la posición de un punto sobre el cuerpo inmerso en el fluido. 

2.2.2.2. Determinación de las cargas aerodinámicas 

La implementación del NLUVLM utilizada en este trabajo permite, como se detalla 

en la sección 2.3, calcular cargas aerodinámicas sobre superficies sustentadoras represen-

tadas por su superficie media (como es habitual en la teoría de perfiles delgados). Dichas 

cargas se calculan a partir del salto de presión que existe a través de estas superficies 

sustentadoras. 

24 



La ecuación de Bernoulli para flujos inestacionarios se escribe 

(x,t) 1 1 

dt 
+ 

2
v (x

'
t) v(x,t)+ -p(x,t) = K (t) (2.10) 

en donde x es un punto en el espacio, t es el tiempo, p es la densidad (constante), 4) 

es el potencial total de velocidad, tal que y = y, + u = V4), p es el campo de presión 

(desconocido) y K es una función constante en el espacio y variable en el tiempo. 

Para puntos lejos de los cuerpos (1Ix — xB II 00) la velocidad de perturbación es nula 

(u = O). Considerando y, constante en el tiempo resulta acino/at = O y por lo tanto debe 

ser 
1 , P-K —v. • v. — 
2 

también constante en el tiempo, pudiendo escribirse v. • v. = v. 

Introduciendo el coeficiente de presión 

y utilizando las ecs. (2.10) y (2.11) se tiene 

(v\ 2 2d4) 
Cp = 1 — — 

Vco Vco t 

(2.11) 

en donde y= • y es el módulo de la velocidad local. 

La variación del coeficiente de presión ár p (representativo del salto de presión) a 

través de la superficie sustentadora se calcula valuando la velocidad y la derivada temporal 

de 4) en dos puntos, uno inmediatamente por encima (xu) y uno inmediatamente por 

debajo (xL) de superficie la sustentadora 

ACP= CPIL CPlu 

1 ( 2 2 (I)vu — vi‘ + 2 atvto
(2.12) 

En esta expresión, vu y vi, corresponden a los módulos de las velocidades vu y vL. El 

término con las derivadas temporales del potencial de velocidad se calcula mediante un 

esquema de diferencias finitas de primer orden. Para más detalles sobre el cálculo de ACp

puede consultarse la referencia [7]. 

2.23. Solución numérica 

En el NLUVLM la posición de las estelas convectadas desde los cuerpos, así como 

la distribución de vorticidad en ellas, se determina como parte de la solución. Para ello 

se fuerza a las presiones a tener valores finitos en ambos lados de la superficie sustenta-
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Figura 2-2: Discretización de láminas vorticosas en redes de vórtices. 

dora y a la diferencia entre ellas a ser cero sobre el borde de fuga. Esto permite cumplir 

con la condición de Kutta para flujos inestacionarios y se logra, en general, convectando 

vorticidad desde los bordes de fuga, proceso mediante el cual se desarrolla la estela [7]. 

2.2.3.1. Discretización de las láminas vorticosas 

Las sábanas vorticosas que representan las capas límites y las estelas son tratadas 

como redes de vórtices. Estos vórtices son segmentos vorticosos rectos de circulación 

f(t), constante a lo largo de su longitud. Dichos segmentos dividen las láminas vorticosas 

en elementos de área denominados paneles. En la Figura 2-2 se aprecia la discretización 

de las láminas vorticosas de la Figura 2-1. 

Los paneles de las grillas adheridas constan, en sus centros geométricos, de un punto 

de control (PC) en el cual se impone la condición de no penetración4 y se calculan las 

fuerzas aerodinámicas. Las circulaciones F (t) de los segmentos vorticosos en las grillas 

adheridas se determinan de tal manera que se cumpla con la condición de no penetración 

en los puntos de control. Las circulaciones correspondientes a los segmentos de las grillas 

libres se obtienen a partir de las circulaciones en las grillas adheridas, por el proceso de 

convección. 

4Nótese que, debido a la discretización realizada, la condición de no penetración sólo se satisface en un 
número finito de puntos. 

26 



SI3LIOTECA 

Figura 2-3: Variables que intervienen en la Ley de Biot y Savart aplicada a segmentos 
vorticosos rectos de circulación constante. 

La ec. (2.5) puede particularizarse para el caso de segmentos vorticosos rectos y de 

circulación constante. El campo de velocidad y (x, t) asociado a uno de estos segmentos 

resulta 

v (x, t) = 
F (t) L x 

2 [1.4- (él — e,2)] +v. 
47r IILxriII

donde 

• F (t) es la circulación alrededor de la línea vorticosa en el instante t; 

• L es el vector que representa al segmento vorticoso; 

(2.13) 

• r1 y r2 son vectores posición relativa del punto donde está siendo evaluada la velo-

cidad, respecto de los nodos inicial y final del segmento vorticoso respectivamente; 

y 

• él y e2 son versores unitarios con la dirección y el sentido de r1 y r2 respectiva-

mente. 

En la Figura 2-3 se indican todas las variables que intervienen en la ec. (2.13). En ella, P 

es el punto del espacio con posición x, donde la velocidad está siendo evaluada. 

2.23.2. Integración temporal y determinación de las cargas aerodinámicas 

El proceso de cálculo mediante el cual se determina en cada instante el campo de 

vorticidad co y, a partir de él, los campos de velocidad y y de presión p se describe a 

continuación. Dicho proceso permite generar explícitamente la estela no estacionaria de 

manera robusta y eficiente. 

En lo siguiente, la notación Ok indicará el valor de ( ) en el instante t k , correspondiente 

al inicio de la iteración número k, la cual termina en el instante t k át ak , siendo Atak el paso 

de tiempo aerodinámico. 
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Supóngase que el proceso se encuentra al comienzo de la iteración número k. En este 

punto son concidos: 

• el tiempo, ti'; 

• las posiciones de los nodos de las grillas aerodinámicas, tanto de las adheridas, Xak, 

como de las libres, Xkw; 

• las posiciones y velocidades de los puntos de control (solo en las grillas adheridas), 
xli:›c y V km.; y 

• la distribución de vorticidad en las grillas libres, representada por las circulaciones 

de los segmentos vorticosos correspondientes, 11. 

Lo primero es determinar el valor de las circulaciones de los segmentos vorticosos 

de las grillas adheridas, f, de tal manera de cumplir con la condición de no penetración 

(impuesta en los puntos de control), ec. (2.9). De esta manera se obtiene, para t k, todo el 

campo de vorticidad cok. 

Dado cok, es posible determinar el salto del coeficiente de presión en los puntos de 

control, ACpk, utilizando la ec. (2.12). La fuerza normal actuante en cada panel puede 

calcularse como 

fk = ACI;Afiq. 

donde 

• fk es el vector que representa la carga aerodinámica sobre el PC; 

• A es el área del panel correspondiente; 

• fi es el versor normal al panel en el PC; y 

• qe., = 1 es la presión dinámica de referencia. 

Lo siguiente es convectar las estelas, esto es, determinar sus posiciones en el instante 
tk+1 tk Atak. 0)k permite, a través de la ec. (2.5), calcular las velocidades de las partí-

culas en los nodos de las grillas libres, v. La nueva posición de cada nodo de las estelas 

se aproxima como 

= + . 

Este proceso incrementa el tamaño de las estelas. Los nodos de las estelas que estaban 

sobre el borde de fuga de las superficies sustentadoras son convectados alejándose de 

él. Cada grilla libre en el instante tk+1 poseerá una nueva línea de paneles, los cuales 

vincularán la estela que ya existía en el instante tk (que fue convectada) con el borde de 

fuga de la superficie sustentadora. La vorticidad en los paneles de esta nueva línea es igual 
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Figura 2-4: Esquema de integración temporal utilizado en el NLUVLM. 

a la que poseían los paneles de la grilla adherida que estaban sobre el borde de fuga antes 

de la convección (en el instante tk). 

En este punto se poseen todos los datos necesarios para comenzar la iteración k+ 1, 

continuando con el proceso. En la Figura 2-4 se observa un esquema del procedimiento 

de cálculo descripto. 

En el caso particular de la primera iteración (k = O), las estelas no existen y los nodos 

que se convectan son los de las grillas adheridas que se encuentran sobre el borde de fuga 

de las superficies sustentadoras. 

Con el objetivo de disminuir el costo de cálculo se introduce un mecanismo de recorte 

de la estela. A medida que son convectados, los paneles de las estela se alejan de la 

estructura, por lo que su influencia en el campo de movimiento en esa zona se vuelve 

pequeña. Esto justifica la eliminación de los paneles que se encuentran a una determinada 

distancia de la estructura, de manera de mejorar el costo computacional sin deteriorar la 

solución obtenida. 

La determinación del paso de tiempo se hace de manera que los paneles de las estelas 

posean un tamaño similar al de los paneles en la grilla adherida. La longitud de los paneles 

depende de la velocidad relativa entre el aire y los bordes de fuga de las palas, la cual varía 

aproximadamente en forma lineal respecto del radio. Por tal motivo en este trabajo se 

calcula una superficie promedio de los paneles de las palas, 57, y se determina una longitud 

de referencia como lref = 4. Esta longitud se utiliza en conjunto con una velocidad 

de referencia vref E R para calcular el paso de tiempo aerodinámico Ata = ireilvref. La 

velocidad vref es definida por el ususario, siendo buenas opciones la velocidad lineal de 

la sección media de la pala (debida a la rotación del rotor) o la velocidad de la corriente 

libre. 
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Figura 2-5: Modelo de turbina correspondiente a LHAWT/AC. Grillas aerodinámicas 
adheridas. 

23. Implementación utilizada 

LHAWT/AC [5], el código aerodinámico utilizado en este trabajo, es una implemen-

tación del NLUVLM diseñada específicamente para el análisis de generadores eólicos de 

eje horizontal de tres palas. En LHAWT/AC, la turbina se representa como un conjun-

to de seis partes, a saber: la torre, la góndola, el cubo y las tres palas. A cada parte le 

corresponde una grilla aerodinámica adherida, completándose el modelo con tres grillas 

aerodinámicas libres representando las estelas convectadas desde los bordes de fuga de 

las palas. 

La grilla de cada pala posee una raíz con volúmen, la que converge a una sola su-

perficie que representa la parte sustentadora de la pala y que es la única desde la cual se 

convecta estela. El cubo es una superficie similar a una semiesfera, con tres apéndices 

sobre los que se montan las palas. El mismo se ubica en la parte frontal de la góndola, la 

cual posee también un apéndice que la vincula con la torre. 

En la Figura 2-5 se observa el conjunto de las seis partes que representan la turbina en 

el modelo aerodinámico. Se distinguen: en gris la torre, en rojo la góndola, en amarillo el 

cubo y las palas en azul. 
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Figura 2-6: Detalle de una de las palas con su estela. 

La división de la grilla en partes independientes brinda la posibilidad de simular los 

grados de libertad típicos de una turbina de este tipo sin que sea necesario deformar las 

grillas durante la simulación. Dichos grados de libertad son: ángulo de paso de las palas, 

giro del rotor (conjunto cubo+palas) y orientación del conjunto rotor+góndola respecto 

de la dirección de la velocidad del viento. 

La implementación utilizada permite calcular cargas aerodinámicas sólo sobre super-

ficies sustentadoras representadas por la superficie media (sin espesor). Debido a esto, 

cada pala es representada por una grilla con dos partes: 

• una zona con volumen, correspondiente a la raíz (y a la transición entre la raíz y la 

superficie sustentadora); y 

• una zona sin volumen, correspondiente a la superficie sustentadora. 

En la Figura 2-6 se observa la grulla correspondiente a una de las palas (en azul), y la 

estela convectada desde el borde de fuga de la superficie sustentadora (en verde). 

Las superficies sustentadoras de cada pala son las únicas partes de toda la grilla aero-

dinámica sobre las que se calculan cargas aerodinámicas. Así mismo, el resto de la GA 

cumple un rol fundamental determinando, en conjunto con las superficies sustentadoras y 

las estelas, el campo de velocidades en todo el dominio y en cada instante a través de la 

condición de no-penetración. 

Un aspecto importante en el análisis aerodinámico de LHAWT es la interacción aero-

dinámica entre la torre, las palas y las estelas correspondientes a éstas. Dicha interacción 

origina cargas periódicas que pueden afectar gravemente la vida útil de algunos compo-

nentes estrucutrales importantes, asi como el rendimiento general de la turbina. 

En su movimiento de rotación, las palas se acercan a la torre y generan una estela 

que es convectada hacia ella a causa de la velocidad del viento. Debido a la condición 
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de no penetración, las estelas no pueden pasar a través de la torre. LHAWT/AC cuenta 

con un modelo de ruptura de estela que permite simular este fenómeno, produciendo una 

redistribución gradual de vorticidad en las estelas a medida que diferentes partes de estas 

impactan sobre la torre. 

El código soporta además diferentes direcciones y velocidades de viento, y simula el 

efecto de capa límite de la tierra con un perfil de velocidad según normas CIRSOC 102 

(para terrenos con rugosidad tipo I) [281 
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3 MODELO ESTRUCTURAL 

El modelo estructural permite determinar, en primer lugar, la respuesta dinámica de la 

estructura a las cargas aerodinámicas (posición, velocidad y aceleración de los diferentes 

componentes de la turbina) y, en segundo lugar, el comportamiento mecánico asociado 

a dicha respuesta dinámica (estado de deformaciones y tensiones, reacciones de vínculo, 

etc.). 

Actualmente los modelos estructurales de una cierta generalidad están basados en el 

método de elementos finitos [8], el cual permite, entre otras cosas, combinar diferentes 

tipologías estructurales (vigas, láminas, sólidos, cuerpos rígidos), tratar en forma consis-

tente no linealidades geométricas sin dificultad, considerar múltiples modelos constituti-

vos de alta complejidad e integrar en el tiempo la respuesta frente a cargas dependientes 

de la configuración y/o el estado (y por lo tanto no-conservativas). 

Esto ha permitido el desarrollo de códigos computacionales de propósito general muy 

versátiles para la simulación de modelos de sólidos y estructuras de diferente índole. Para 

estructuras medianamente rígidas, en las cuales es aceptable la hipótesis de linealidad, se 

ha recurrido principalmente a representar los elementos estructurales en forma unidimen-

sional utilizando los primeros modos naturales de vibración. 

Dada la creciente longitud y esbeltez de las palas, estas resultan cada vez más flexibles 

y no pueden despreciarse los efectos no-lineales de la geometría, debido principalmente 

al efecto que tienen sobre las cargas aerodinámicas. Un paso adelante es utilizar modelos 

no lineales de vigas [29]. Sin embargo, muchas veces la fuerte variación de la sección de 

la pala escapa a las hipótesis habituales de las teorías de vigas. 

Por otro lado, el uso de materiales compuestos (principalmente a causa de su excelen-

te relación resistencia/peso) implica un comportamiento mecánico más complejo, no solo 

desde el punto de vista de la rigidez, sino también por requerir un modelo de amortigua-

miento que tenga en cuenta las características propias de este tipo de materiales. 

En este trabajo se utiliza Simpact [6], un código de elementos finitos de propósito ge-

neral que provee una importante variedad de tipos de elementos, modelos constitutivos, 

restricciones cinemáticas y tipos de cargas aplicables. El modelo estructural multicuerpo 

de la turbina es descripto por un sistema de ecuaciones híbridas (diferenciales ordinarias 

+ diferenciales parciales + integrales) y un conjunto de condiciones iniciales y de borde. 

Este modelo es capaz de analizar comportamiento no-lineal geométrico y de modelar pa-

las construidas con materiales compuestos de flexibilidad distribuida y concentrada bajo 

cargas no conservativas. Las ecuaciones de movimiento se resuelven usando un esquema 

de integración explícito (diferencias centrales). 



3.1. Modelo de turbina 

Las características de la GA descripta en la sección 2.3 y las propiedades mecánicas 

de las partes componentes de la turbina tienen un papel fundamental en la definición de 

la ME utilizada en este trabajo: la góndola y el cubo se consideran como cuerpos rígidos, 

mientras que la torre y las palas se modelan como vigas. En conjunto se tienen dos cuerpos 

rígidos y cuatro cuerpos flexibles modelados como vigas. 

Un cuerpo rígido puede definirse a partir de un conjunto de nodos, cuyas posiciones 

relativas se mantienen constantes. Aquí se optó por modelar el cubo y la góndola como dos 

cuerpos rígidos, representándolos con un solo nodo a cada uno. Dichos nodos se ubican 

en los centros de masas (CM) de los cuerpos que representan y en ellos se definen las 

propiedades de inercia (masa y tensor de inercia rotacional). Estas propiedades de inercia 

corresponden al carenado exterior y a los mecanismos internos. 

El CM de la góndola se ubica en el extremo superior de la torre y se conecta con el CM 

del cubo mediante una restricción que permite el giro del rotor. Las raíces de las palas se 

conectan al CM del cubo por medio de vínculos rígidos que no permiten desplazamientos 

ni giros relativos. La Figura 3-1 es análoga a la Figura 2-5; en ella se observa un ejemplo 

de ME. Se distinguen en azul y gris los elementos de viga que representan a las palas 

y a la torre respectivamente, en rojo el nodo que representa la góndola y en amarillo el 

correspondiente al cubo. 

3.2. Ecuaciones de movimiento e integración temporal 

El sistema de ecuaciones a resolver es de la forma 

M5.1 -I- C11 = Feo — F int (3.1) 

en donde 51 y VZ son los vectores de aceleraciones y velocidades nodales respectivamente, 

M es la matriz de masa, C la matriz de amortiguamiento, Feo el vector de cargas externas 

y Fint el vector de cargas internas. 

La matriz de masa es diagonal y se obtiene a través del ensamble de matrices elemen-

tales previamente diagonalizadas. La matriz de amortiguamiento es también diagonal, 

aunque no todos los elementos de su diagonal principal son necesariamente no nulos. El 

amortiguamiento es aplicado sólo a algunos grados de libertad a través de un factor a 

dado como dato del problema. Los elementos no nulos de C se calculan como proporcio-

nales a los elementos análogos en la matriz de masa 

= 2 a mii • 

Este amortiguamiento resulta proporcional a la derivada de los desplazamientos y rotacio-
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Figura 3-1: Modelo estructural de la turbina. 

nes, por lo que no puede interpretarse como amortiguamiento estructural 1 . En este trabajo 

se utiliza para: 

• conseguir rápidamente un estado de equilibrio estático al comienzo de las simula-

ciones; y 

• simular la extracción de potencia causada por un generador eléctrico. 

El vector de cargas internas Fin/ se obtiene a través del ensamble de los vectores de 

cargas internas elementales. Estos se determinan en cada paso de cálculo por integración 

sobre los elementos finitos, ya que no es posible dar una expresión de la matriz de rigidez 

independiente de los desplazamientos y deformaciones. 

El vector de cargas externas F,,,/ puede contener tanto componentes conservativas 

como no conservativas. En este trabajo las principales cargas conservativas provienen de 

la gravedad mientras que las cargas aerodinámicas son la cargas no conservativas más 

importantes aplicadas sobre la estructura (en conjunto con la carga de amortiguamiento 

viscoso que simula el efecto del generador eléctrico). 

'Amortiguamiento proporcional a la velocidad de deformación es incluido como parte del modelo cons-
titutivo (punto 3.4.3). 
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3.2.1. Integración temporal numérica 

Para la integración numérica se utiliza el método de diferencias centrales explícito, 

que permite la utilización de paso de tiempo variable. Por ser condicionalmente estable, 

el método requiere la determinación de un paso de tiempo estructural crítico (máximo), 

átcrít. Dicho paso de tiempo crítico puede calcularse en cada nueva iteración o a intervalos 

regulares definidos por el usuario. 

Se utiliza aquí una notación análoga a la empleada para describir el proceso de in-

tegración para el modelo aerodinámico (punto 2.2.3.2). La configuración deformada en 

un instante tn se define por el vector de desplazamiento, un, y la matriz de rotación, A", 

correspondientes a cada nodo. Las ecuaciones de equilibrio (3.1) permiten hallar la confi-

guración deformada en un instate tn+1 = tn ±,át: a partir de la configuración en un instante 

anterior, t". 

La actualización de desplazamientos para un nodo se realiza según el siguiente algo-

ritmo: 

1. cálculo de aceleración 

ir = 1 — (F teixt — FI — Gi n ) 
M 

2. aproximación de velocidad 

, 1 1 Atn— 1 4 _ At: 
ún-t- 2 = ún— 2 ± ün — e 

2 

3. actualización de desplazamiento 

U'1 U =

en donde m es la masa asignada al nodo, u es el vector de desplazamientos nodales y ú y 

ü son sus derivadas temporales (velocidad y aceleración traslacionales). 

El procedimiento es muy similar para la orientación del sistema local (grados de li-

bertad rotacionales): 

1. cálculo de aceleración angular 

ffin = I.--1 (FI, _ Frnt —ccon) 

2. aproximación de velocidad angular 

con+ 1 = 0)n _ 1 ± eon At:— 1 + A t en 

2 
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Figura 3-2: Esquema de integración temporal implementado en Simpact. 

3. cálculo del vector rotación incremental 

en = 00+1 átret 

4. determinación de la matriz de rotación incremental 

sin II On 1 — cos T AAn = cos liOnli 1+  O' -I-
0'112 en (0n)

5. actualización de la matriz de rotación 

An +1 = AAn An 

siendo I la matriz de inercia (diagonal), 1 la matriz identidad de dimensión R3 <3 y On 

la matriz antisimétrica asociada al vector rotación incremental On . En la Figura 3-2 se 

observa un esquema representativo del proceso de integración. 

3.3. Restricciones cinemáticas 

A través de las restricciones nodales sólo algunos de los grados de libertad del modelo 

permanecen como tales (maestros) y otros pasan a depender de ellos (esclavos). Estas 

restricciones se definen de forma diferente según lo que se intente modelar, aunque en 

todos los casos se obtiene una relación incremental (tangente) que establece la velocidad 

de un grado de libertad esclavo en función de las de los maestros. Todas las restricciones 

son impuestas exactamente, eliminando los grados de libertad esclavos y modificando 

consecuentemente el resto de los coeficientes en el sistema de ecuaciones. 
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El conjunto de restricciones cinemáticas utilizadas en el modelo de la turbina com-

prende: 

« las condiciones de borde esenciales del problema: el empotramiento en la base de 

la torre y, eventualmente, la imposición de una velocidad de rotación del rotor (con-

junto cubo+palas); 

• las uniones rígidas entre el CM del cubo y las raíces de las palas; y 

• un tipo de restricción especial denominada sliding para vincular el CM de la gón-

dola con el del cubo. 

Para poder simular el giro del rotor fue necesario implementar un tipo de restricción 

especial que se denominó sliding, que permite modelar vínculos del tipo anillo y pasador. 

Específicamente, cada nodo estructural cuenta con un sistema de ejes locales { t1 t2 t3}. 

Mediante esta restricción, se obliga a los dos nodos vinculados a mantener alineados sobre 

la misma recta sus versores t1. Esto permite que los nodos giren al rededor de dicho eje y 

se desplacen a lo largo de la recta que los une. Cualquiera de estos dos grados de libertad 

(giro y desplazamiento) puede también restringirse. En caso de eliminar ambos, se obtiene 

un vínculo rígido. 

3.4. Modelo de vigas 

El elemento de viga utilizado es el implementado previamente en Simpact. Se trata de 

un elemento de viga no lineal con deformaciones finitas desarrollado por Simo [30, 31]. 

3.4.1. Cinemática 

La configuración de la viga es descripta a través de la definición de una familia de sec-

ciones transversales, cuyos centroides se conectan por la denominada línea de centroides. 

Las secciones transversales no son necesariamente normales a esta línea. Para especificar 

la configuración de la viga son necesarios: 

1. Una curva (línea de centroides) definida a través de la aplicación 

(Po (S) : 1 ---« R3

donde / es un intervalo de R y S define la longitud de arco sobre la viga en la 

configuración de referencia; 

2. Una familia de planos (secciones transversales), cada uno definido por un vector 

normal unitario 

sobre la línea de centroides; y 

é (S) : I 
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Figura 3-3: Descripción cinemática de la viga. 

3. Una dirección arbitraria dentro de la sección transversal definida por un vector uni-

tario 

t2 (S) : 1 —› Ik3

De esta manera se puede determinar un tercer versor como 

t 3 = t i X t 2 

que pertenece también a la sección transversal. 

Con esto, un punto cualquiera de la viga queda determinado por 

(S; V; : x A R3
3 

X 9 (S; 1 2; 1 3) = goo (S) + E l a t a  (S) 
a=2 

donde A E R2 es compacta y define la sección transversal, en tanto que a  mide la dis-

tancia sobre el eje t a de un punto de A a la línea de centroides 90 (S). 

La hipótesis cinemática básica supone que la sección transversal es indeformable, lo 

que impide su alabeo. En la Figura 3-3 se observan las variables utilizadas para describir 

la viga. 

Los versores mencionados previamente definen una matriz de transformación A en el 

grupo ortogonal especial SO (3) 

A(s) = [t1 t2 t3 ] 

que mapea la base canónica de R3, {e' e2 e3 }, en la orientación instantánea de la terna 

móvil, lo que junto con la línea de centroides 90 define completamente la configuración 

de la viga. Esto permite utilizar directamente como grados de libertad los desplazamientos 
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de la línea de centroides y la rotación incremental de la terna local, lo que es computacio-

nalmente muy conveniente. 

3.4.2. Ecuaciones de movimiento de la viga 

Para un dado instante t, el vector tensión T (1) actuando sobre cada punto de la sección 

transversal de la viga definida por S es 

T( ) = P(1)tl° 

donde P representa el primer tensor de tensiones de Piola-Kirchhoff, = (V; 3) el 

vector de coordenadas dentro de la sección y t10 el versor normal a la sección transversal 

en la configuración de referencia. 

Las cargas internas actuando sobre la sección son 

f AT f p (1) t lOdA

A 

M = AT f [x(1) 9 0] x p( )tlOdA 
A 

es decir, fuerza y momento resultantes por unidad de longitud de arco de referencia. 

Denominando y Él a las resultantes de las cargas externas (fuerza por unidad de 

longitud de arco de referencia y momento medido en el sistema local), las ecuaciones de 

movimiento de un tramo de viga de longitud diferencial dS pueden escribirse, en coorde-

nadas materiales, como 

(Af) + = Ap (3.2) 

K X m l(M) ± [ATI- (90)] x = IpcO+ co x (Ipco) (3.3) 

siendo: 

• ic el vector axial asociado a la matriz antisimétrica K= AT 75.a (A) 2; 

• CO el vector axial asociado a la matriz antisimétrica = AT (A) 3; 

• CO la derivada temporal de ro; y 

• Ip el tensor de inercia de la sección en componentes materiales, definido como 

=L L [fp0(4)1alfidl] (scro_ta0000) 
a=2=2 A 

en donde 8603 es la función delta de Kronecker y 1 es la matriz identidad en R 3x3. 

2Ver Anexo A: Derivadas de matrices ortogonales. 
3Ver Anexo A: Derivadas de matrices ortogonales. 
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3.43. Medidas de deformación y relaciones constitutivas 

Para hallar las medidas de deformación adecuadas se parte de la definición de la po-

tencia interna de deformación 

V =-1 P : IP dAdS 
A xl 

en donde lP es la derivada temporal del gradiente de deformación y el operador: representa 

la doble contracción. Se demuestra que Y puede escribirse en función de los esfuerzos 

internos como 

Yff = f (f : r + m : OS 
1 

siendo t y k las derivadas temporales de las medidas de deformación en la configuración 

material, I- y 1c, conjugadas de los esfuerzos característicos, f y m. 

La deformación de la línea de centroides es 

d 
I- = A',  ° 

` 
— (9 )— fl. o 
aS 

(3.4) 

cuyas componentes son la elongación e y las deformaciones por corte n y t. Las compo-

nentes de k (definida en el punto 3.4.2) representan las curvaturas de torsión ki y flexión 

1c2 Y 1C3-

Análogamente, las componentes de los esfuerzos característicos 

f = [N, Q2, Q3] 

m = [Mt, M2, M3] 

representan el esfuerzo normal (tracción-compresión), N, los esfuerzos cortantes, Q2 y 

Q3, el momento torsor, Alt, y los momentos flectores, M2 y M3. 

Suponiendo un comportamiento de material viscoelástico, las relaciones constitutivas 

toman la forma 

f r- ro r [ . I = .9 [ ,c — 1c0

en donde 9 incluye las propiedades mecánicas y las características de inercia de la sec-

ción y di contiene las propiedades de viscosidad. 

3.4.4. Formulación débil: ecuación de trabajos virtuales 

Para obtener la ecuación de trabajos virtuales es necesario determinar el campo de va-

riaciones admisibles. Para ello se define una configuración arbitraria O (S) = (90 (S) , A (S)) 
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y una perturbada (De (S) = (906 (S) , Ae (S)) siendo 

90E (S) = (Po (S) + eno (S) 

Ae (S) = A(s) exp (E0 (S)) 

en donde E es un escalar mayor que o, no es un desplazamiento infinitesimal compatible 

con los vínculos y es una matriz antisimétrica (con vector axial asociado O), que se 

interpreta como una rotación infinitesimal superpuesta a A 4. 

La definición de la configuración pertubada satisface 

<De le=0 = (90, A) 

e=0

La última ecuación provee el campo de variaciones admisibles, (no, ne). Si se considera 

la componente material de las rotaciones se tiene ATM) = 0, por lo que se utilizará 

(no, O). 
Multiplicando las ecuaciones de movimiento (3.2) y (3.3) por las variaciones corres-

pondientes e integrando sobre la longitud de la viga se tiene 

a 
(Af) + ApOo] 'no 

a a +Lic x m + y -s (m) + [AT y -s (901 x f + tia — Ipó) — x (Ipto)] - O} d S = O . 

Integrando por partes los términos que contienen derivadas de los esfuerzos internos y re-

cordando la definición de r, ec. (3.4), se obtiene la forma débil de la ecuación de trabajos 

virtuales 

f
[f,m]

Í AT A- (1) (I" +t19 x 

—4+Ap00

— + x (Ipco)J 
} 

T 
[110o] dS = 0 (3.5) 

la cual se puede discretizar directamente. 

3.4.5. Discretización 

Para discretizar la ec. (3.5) es necesario utilizar una representación parametrizada tan-

to de los grados de libertad como de sus derivadas temporales y de las variaciones admi-

4Ver Anexo B: Función exponencial de matriz antisimétrica. 
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sibles. Se utilizan elementos isoparamétricos de continuidad C°. 

La geometría de la línea de centroides se interpola como 

90 (S , t) = (s) + u (s , t) = [981 + u' (t)] (3.6) 
1=1 

donde N N es el número de nodos por elemento y las NI (S) son las funciones usuales 

(polinomios de Lagrange) de los elementos unidimiensionales de clase C°. De la misma 

manera se interpolan las variaciones admisibles 

NN 

0 (S) = E 1111(s) , 
1=1 

A partir de la ec. (3.6) se tiene 

(S) = NI(S) 9'. (3.7) 
/=1 

NN 

(S5t) = E, iifi(s) (t) - 
¡=1 

(3.8) 

La parametrización de la terna local y sus derivadas temporales se realizan de manera 

similar. Para le caso de A (S, t) se recurre al vector rotación ty (S, t), el cual se interpola 

de la misma manera que la línea de centroides 

(s , t) = IvNi(s),(t). ,=. (3.9) 

Este es el vector axial asociado a la matriz antisimétrica '11 (S, t) que permite hallar-5

A (S, t) = exp(W(S, t)). La velocidad angular (o (S, t) se interpola de la misma manera 

NN 

Ci)(S,1) = Ni(s) (t) . 

La relación entre A y Co es descripta en el punto 3.2.1. 

(3.10) 

Simpact permite emplear elementos de 2 o 3 nodos. En este trabajo se utilizan sólo 

elementos de dos nodos, por lo tanto las funciones de forma son lineales (polinomios de 

orden uno). 

5Ver Anexo B: Función exponencial de matriz antisimétrica. 
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Ecuación discretizada 

Utilizando las ecs. (3.7), (3.8) y (3.10) en (3.5), recordando que las variaciones no y 

O son arbitrarias y reordenando los términos se tiene 

f 
{ 

ít . , mi [A T A (NI ) N' (r'+ t'°) x 1 NIco oolp(0)
T 

o 1  (N,) 4_ N/ 
 

x j [ ] } dS 

--1 T NN 

, Óo i 
f í 

O NiA/JI 

NINJApi o I dS = 0. (3.11) __ 
m- / [ q ] +JE=1 [. j j I/ P 

En la ec. (3.11) el primer término (integral a la izquierda) agrupa los elementos no 

lineales de la formulación. En particular el elemento f • [NI (r+t10) x] es el responsa-

ble del acople entre los comportamientos axial y flexional. El término siguiente contiene 

simplemente las cargas externas aplicadas y el término con sumatorias define la matriz de 

masa consistente. 

Para evitar que el elemento bloquee por corte transversal se utiliza integración reduci-

da uniforme en el cálculo de las fuerzas residuales (1 punto de integración para elementos 

de dos nodos). 

3.5. Modelo material y propiedades de viga equivalente 

En la actualidad, la mayor parte de las palas de aerogeneradores se construyen utili-

zando laminados de materiales compuestos reforzados con fibras (como fibra de vidrio 

o fibra de carbono, con diferentes matrices, habitualmente epoxídicas). El uso de estos 

materiales permite realizar diseños específicos considerando los esfuerzos particulares a 

los que estará sometida cada parte de la estructura. El resultado son estructuras con muy 

buenas características de rigidez y bajo peso, optimizadas según los requerimientos de 

diseño. 

Una lámina de material compuesto puede considerarse como una capa de fibras todas 

orientadas en la misma dirección, embebidas en una matriz que las vincula mecánica-

mente. Un laminado se forma como una superposición de láminas, las cuales pueden 

estar constituídas por diferentes materiales (fibras y/o matriz) y poseer sus fibras en dife-

rentes direcciones. Es factible describir el comportamiento mecánico de una lámina como 

ortótropo, mientras que la utilización de laminados puede resultar en un comportamiento 

anisótropo [32]. 

En general, las soluciones constructivas para palas de aerogeneradores constan de 

dos cáscaras (correspondientes a las superficies del extradós y del intradós) unidas en 

el borde de ataque y el borde de fuga, más una cantidad variable de largueros. En la 

Figura 3-4 se observa el esquema de una sección típica de una pala de material compuesto. 

Se distinguen los diferentes laminados, cada uno compuesto a su vez por varias capas 
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Figura 3-4: Esquema de laminación de una pala de aerogenerador (sección típica). 

de fibras. Cada color corresponde a un material diferente, con propiedades mecánicas y 

másicas que pueden llegar a ser muy disímiles. 

La geometría comúnmente asimétrica de las secciones de las palas y la distribución no 

uniforme de diferentes tipos de materiales dentro de esa sección pueden dar origen a aco-

plamientos de diferentes comportamientos estructurales. Por ejemplo, un esfuerzo axial 

puede generar deformaciones de torsión y/o de flexión y viceversa. Estos efectos deben 

ser tenidos en cuenta si se desea simular correctamente el comportamiento de grandes 

aerogeneradores. Incluso pueden desarrollarse diseños que provean estrategias de control 

pasivas para mejorar el rendimiento o suprimir inestabilidades basados en estos fenóme-

nos de acoplamiento. 

El modelado de las palas como vigas equivalentes requiere reconocer que los fenóme-

nos de acoplamiento están asociados no sólo al tipo de materiales utilizados, sino también 

a la sección de la pala y a la distribución de laminados en ella Las características mecáni-

cas de la viga equivalente no pueden expresarse en forma de dos conjuntos independien-

tes, uno con las propiedades elásticas de un material y otro con las propiedades de inercia 

asociadas a la geometría de una sección (ambos ficticios). La solución es determinar rigi-

deces asociadas a cada esfuerzo (axial, corte en dos direcciones, torsión y flexión en dos 

direcciones) y a los posibles acoplamientos entre ellos. 

En este trabajo se utilizó PreComp [33] (programa disponible gratuitamente en inter-

net) para el cálculo de las rigideces mencionadas. El mismo provee, además, orientaciones 

de ejes principales de flexión y de inercia (no necesariamente coincidentes), propiedades 

másicas (masa por unidad de longitud e inercias rotacionales) y posiciones del centro de 

masas, del centro de corte y del eje neutro (para tracción nula). El código estructural tuvo 

que ser modificado para admitir las relaciones tensión-deformación con acoplamientos 

entre los diferentes esfuerzos. 
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4 MÉTODO DE INTERACCIÓN 

El método de interacción presentado en este trabajo permite acoplar dos herramientas 

computacionales [6, 5], haciéndolas interactuar para realizar simulaciones aeroelásticas. 

La interacción se realiza al nivel de las condiciones de borde de los problemas aerodiná-

mico y dinámico/estructural para los que están diseñados las herramientas mencionadas y 

se lleva a cabo mediante la transferencia de información entre ellas. 

El proceso generalmente involucra: 1) la transferencia de variables cinemáticas desde 

la ME a la GA; y 2) la transferencia de cargas en el sentido contrario. La información 

específica a ser transferida depende de los modelos en cuestión: el tipo de malla/grilla 

que les corresponden, lo que cada modelo acepte como condiciones de borde (o datos 

de entrada) y qué tipo de resultados produce. En este trabajo se utilizan el método de 

red de vórtices inestacionario y no lineal para el problema aerodinámico y el método de 

elementos finitos (con elementos de viga y cuerpos rígidos) para el problema estructural. 

La existencia de diferencias entre la ME y la GA (tanto en su naturaleza como en la 

toplogía) implica que el método de interacción debe encargarse de adecuar la información 

obtenida sobre una malla para poder aplicarla exitosamente sobre la otra. Para determinar 

la manera en que debe realizarse dicha adecuación es necesario considerar que ambas 

mallas/grillas son diferentes descretizaciones de un mismo cuerpo. Así, resulta natural 

intepretar el método de transferencia de desplazamientos, velocidades y aceleraciones 

como un conjunto de relaciones cinemáticas. 

Como se muestra más adelante, la determinación de estas relaciones cinemáticas, en 

conjunto con un resultado sobre conservación de la energía, son suficientes para deducir 

las reglas de transferencia de cargas, las cuales resultan ser las típicas relaciones obtenidas 

para la traslación de un sistema de fuerzas. 

La GA es una red de vórtices: un conjunto de segmentos vorticosos rectos que forman 

paneles cuadriláteros con un punto de contml (PC) en el centro geométrico de sus nodos 

(vértices). Como se ha mencionado en el Capítulo 2, la red de vórtices está dividida en 

dos partes: la red adherida a la superficie de los cuerpos (que representa la capa límite) y 

la red libre (que representa la estela). Los paneles de esta última no poseen PC. 

Las condiciones de borde del NLUVLM son la condición de no penetración, impuesta 

en los PC de los paneles de la red adherida, y la condición de regularidad en el infinito, 

que no interviene en este análisis. El establecimiento de la primera condición requiere 

conocer las velocidades de traslación de los PC. Otro dato de entrada esencial para el 

NLUVLM es la geometría de las superficies de los cuerpos, lo que define las posiciones 

tanto de los nodos como de los PC de la GA adherida. 

La red adherida está a su vez subdividida en dos partes: la parte correspondiente a las 

superficies de cuerpos con volumen y la correspondiente a las superficies sustentadoras 

(representadas por la superficie media). El NLUVLM permite calcular, en los PC de las 
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Figura 4-1: Transferencia de variables en el método de interacción. 

superficies sustentadoras, los saltos de presión que existen a través de ellas. A partir de 

esos saltos de presión y de las áreas de los paneles correspondientes se pueden determinar 

fuerzas aplicadas en los PC. 

En la Figura 4-1 (izquierda) se observa un panel de la GA. Para aplicar el NLUVLM es 

necesario determinar, externamente, la posición de los nodos y la posición y velocidad de 

los PC. Como resultado se obtienen fuerzas aplicadas en los PC. En ningún momento se 

consideran orientaciones respecto al sistema de referencia global, velocidades de rotación 

ni momentos aplicados. 

En el modelo de elementos finitos utilizado (cuerpos rígidos y vigas en tres dimensio-

nes), todos los nodos poseen 6 grados de libertad: tres componentes vectoriales de des-

plazamiento y tres de rotación. Esto a su vez está relacionado con los tipos de cargas que 

se pueden aplicar: fuerzas y momentos, todos definidos como vectores tridimensionales. 

Las condiciones de borde pueden estar asociadas a desplazamientos impuestos (esen-

ciales) o a cargas aplicadas (naturales). El método permite calcular desplazamientos y 

rotaciones, velocidades de traslación y de giro y aceleraciones de los nodos de la ME. 

En este trabajo se utilizan los desplazamientos y velocidades calculados con el có-

digo estructural para actualizar las posiciones y velocidades de los nodos y los PC de 

la GA'. La transferencia en el sentido inverso corresponde al cálculo de un sistema de 

cargas equivalente que actúe sobre la ME, obtenido a partir de las fuerzas que provee 

el NLUVLM. En la Figura 4-1 se aprecia, además de un panel de la GA, un elemento 

de viga de dos nodos típico (derecha) y, en conjunto, un esquema de la transferencia de 

variables a realizar. 

El método de interacción debe conservar tres cantidades: energía total del sistema, 

cantidad de movimiento lineal y cantidad de movimiento angular. Lo primero se verifica 

por conservación del trabajo virtual. La preservación de las cantidades de movimiento li-

neal y angular está relacionado a las cargas totales aplicadas (fuerzas y momentos respecto 

a un punto fijo en coordenadas globales). 

1No se realiza transferencia de aceleraciones ya que estas no constituyen datos necesarios para el 
NLUVLM. 

48 



Para forzar la conservación de la energía se puede exigir la igualdad de trabajos vir-

tuales de las cargas a transferir 

3We = 3Wa • 

El trabajo virtual de las cargas aplicadas sobre la ME se calcula como 

SWe = F6Ue

donde 

• SUe es el vector de desplazamientos virtuales de todos los nodos de la ME que 

intervienen en el proceso de interacción; y 

• Fe es el vector de cargas aplicadas a los mismos nodos, 

y análogamente para Miza, con lo que se tiene 

SUe = F7a"5Ua . (4.1) 

La posición de los nodos (de la ME o de la GA) puede escribirse en términos de una 

posición de referencia, X°, y un desplazamiento relativo a ella, U, como 

X = X° U. 

Tomando una variación de X resulta SX = SU, por lo que la ec. (4.1) puede escribirse 

Fle.5Xe = FISXa (4.2) 

Si existe una matriz H que relaciona las posiciones nodales de la GA, Xa, a partir de 

los correspondientes a la ME, Xe, 

Xa = HXe (4.3) 

tomando una variación de X, y considerando que las posiciones relativas son constantes 

se tiene 

8,1a = H 8Xe • 

Utilizando las ecs. (4.2) y (4.4) puede escribirse 

FI- 8 xe = sx,

(4.4) 

Simplificando los factores SX, debido a su arbitrariedad y transponiendo ambos miem-
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el 

Figura 4-2: Datos utilizados en el método de seguimiento de superficies. 

bros resulta 

Fe = HTFa

De esta manera, la imposición de la conservación del trabajo virtual relaciona la trans-

ferencia de variables cinemáticas (desde la ME a la GA) con la de cargas en el sentido 

contrario. 

A continuación se presenta el método de interacción desarrollado en este trabajo. Cada 

nodo de la GA es relacionado, independientemente de los demás, con un elemento estruc-

tural. Estos elementos estructurales pueden estar representados como cuerpos rígidos o 

como elementos finitos de vigas. Las secciones siguientes detallan el proceso específi-

co para la vinculación con elementos de viga. La dependencia de cuerpos rígidos resulta 

un caso particular del primero. Inicialmente se determina el método de transferencia de 

posiciones y a partir de éste se deducen los procedimientos para las velocidades y las 

cargas. 

4.1. Posición 

El procedimiento presentado a continuación es análogo al método de seguimiento de 

superficies (surface tracking) utilizado por Cebra! y Lühner [10]. El mismo consiste en 

fijar, al comienzo de la simulación, la posición relativa de los nodos aerodinámicos res-

pecto de los estructurales, y mantenerla constante a lo largo de la simulación de manera 

que la grilla aerodinámica siga ala malla estructural en sus desplazamientos. 

En la Figura 4-2 se observan las variables utilizadas en el proceso de transferencia 

de desplazamientos. Dado un nodo aerodinámico iza y un elemento estructural de viga e, 
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sobre el que se proyecta, se toma como nodo maestro, nem, al punto dado por la intersección 

del elemento e con la recta que pasa por na y que es, a su vez, normal a e. La posición 

relativa inicial entre na y tre en coordenadas globales y en la configuración de referencia 

es 

o O mO 
Ir, = X, —xe

y en coordenadas locales de nem 

dm = (A° ) T °m r. 

en donde Az E 50 (3) es la matriz de rotación que vincula el sistema coordenado local 

del nodo nme con el sistema global en la configuración de referencia. La posición de na

puede escribirse en función de la de nem como 

xa (t) = Yeen (t) + rni (t) (4.5) 

= xien (t) ±Am (t)d.. 

Conviene expresar a Xa (t) a partir de las posiciones xel (t) y xe2 (t) de los nodos ex-

tremos del elemento e, n1 y nl, que lo definen y que son los que efectivamente existen 

en las bases de datos del código estructural. Estos serán los denominados nodos maestros 

de na. Para ello es necesario poner a x'ne (t) como función de xel (t) y xe2 (t). Ello se logra 

utilizando la coordenada que indica a qué distancia de n le- se encuentra nem, midiendo 

a lo largo de e, en una fracción de su longitud y en la posición de referencia (ver Figura 

4-3), es decir 

= 11470 _ xel0 II 

1 " 1140 ._ x1011 

con lo cual resulta 

x7(t) = (1 —1)74 (t)±1x1(t) . (4.6) 

De la misma manera puede tratarse la distancia relativa 

r„,(t) = (1 —I) ri (t)-1- 11.2 (t) 

que es necesario expresar en coordenadas locales de los nodos maestros 

rm (t) = (1 — 1) Al (t)di ± 0,2 (t)d2 (4.7) 
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riel nin 

1 xern0 _ xp  11 

1 xe20 _ xel0 1 

Figura 4-3: Longitudes utilizadas para determinar 1. 

Finalmente, partiendo de la ec. (4.5) y utilizando las ecs. (4.6) y (4.7), resulta 

xa (t) = (1— 1) [74 (t) + A1 (t)di] +I [x3 (t) +A2 (t)d2] • 

4.2. Velocidad 

(4.8) 

La velocidad de un nodo aerodinámico se obtiene derivando respecto al tiempo la 

expresión que liga su posición con las posiciones de los nodos estructurales 

d d 
7uxa (t) = (1 — ) k-it yi (t)+ 1A1 (t)d1] + 1 [—d xl, (t) + IIA2 (t) d2] 

dt dt - - • 

Las matrices de rotación Ai (t) son ortogonales y su derivada resulta2

—
d

A • (t) = Gni (t)Ai (() 
dt J

donde Gni (t) es un tensor antisimétrico, con vector axial asociado G co i, que es preci-

samente el vector de velocidad angular del nodo estructural j expresado en coordenadas 

globales. Se tiene entonces 

Va (t) = (1 — 1) [‘r (t)± Gni (t) Al (t)dlj +1 [VI (t) + Gn2 (t)A2 (t)d2] 

= (1 — ) 
[Vie (t)+ G111 (t) ri (t)] +I [v1 (t) + GS/2 (t) r2 (t)] 

= (1— ) k (t) + Gcoi (t) x In (t)] +I [v1 (t) + Gco2 (t) x r2 (t)1 . (4.9) 

Notar que la velocidad de traslación de na depende de las velocidades de traslación y de 

rotación de los nodos maestros. 

43. Cargas 

La determinación de las cargas (fuerzas y momentos) a aplicar sobre los nodos nel y ne2, 

que resulten equivalentes a la fuerza fa aplicada en na calculada por medio del NLUVLM 

se hace utilizando la transpuesta de H definida en la ec. (4.4). Para ello es necesario 

2Ver Anexo A: Derivadas de matrices ortogonales. 
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explicitar su forma. Tomando variaciones en ambos miembros de la ec. (4.8) se tiene 

Sxa = (1 —) [•:W +M1di] + [Sx1 + 3A2d2] 

que puede escribirse como 

donde se ha utilizado el hecho de que A./ es una matriz ortogonal, por lo tanto su variación 

puede escribirse como SAi = ÚjAi, siendo (t) un tensor antisimétrico con vector axial 

asociado (distintos, en general, de Qi y w- que aparecen al derivar Ai respecto al 

tiempo). 

Los términos con producto vectorial pueden ponerse en forma matricial haciendo 

(.új x ri = x cerii 

= Riab (4.10) 

0 r(3) —r(2) 

—r(3) 0 r(1) cij 

r(2) —r(1) O 

con lo que la matriz hi que vincula los desplazamientos virtuales de na con los del nodo 

maestro tzl es 

hi = a•J [ 1 R • J 

o o 0 ri (3) —r(2) 

oci 0 1 0 —ri(3) o ri (1) 

0 0 1 r(2) —r(l) O 

en donde ai es (1 —) o según se trate de nei o n respectivamente. 

Las cargas sobre el nodo maestro n1 son 

nyi 

es decir 

ai [ 1, fa 

= aifa

= ajRfa

(4.11) 
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En particular para los momentos, recordando la definición de Ri (ec. (4.10)), resulta 

= a i (rj x fa) (4.12) 

donde se ha utilizado el hecho de que RÇ = —Ri, por ser Ri atisimétrica. 

Es importante destacar que estos resultados son los mismos que se obtienen si se 

descompone fa en f = (1 — ) fa y e. lfa y se trasladan estas fuerzas desde Xci hasta 74 

y xe2 respectivamente. 

4.4. Conservación de las cantidades de movimiento lineal y angular 

En general, cada nodo estructural será nodo maestro de múltiples nodos aerodinámi-

cos, por lo tanto las expresiones (4.11) y (4.12) deben generalizarse como 

= akfka
k=1 

= 

q 
111- ak (rk X 1.142) 

k=1 

(4.13) 

(4.14) 

donde fl y ird son la fuerza y el momento a aplicar en el nodo estructural rd, q es el 

número de nodos aerodinámicos nak que son esclavos de rd, fl es la fuerza sobre dichos 

nodos aerodinámicos y a k y rk son el coeficiente de participación (1 — ó y el vector 

posición relativa entre n y nak respectivamente. 

Si se conservan las cargas totales, debe cumplirse que 

Ne Na 

E fia 
j=1 i=1 

Ne Na 

E x E xai x ra.
J=1 i=1 

(4.15) 

(4.16) 

en donde id y xai son las posiciones de los nodos estructurales y aerodinámicos respectiva-

mente (en caso que se tome como referencia para los momentos el origen de coordenadas), 

y N, y Na las cantidades totales de nodos estructurales y aerodinámicos. 

Utilizando la ec. (4.13), el lado izquierdo de la ec. (4.15) es 

Ne Ne q 

El = E ake 
j=1 j=lk=1 

Recordando que el índice k se utiliza para indexar solamente las fuerzas a aplicar en 
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puede escribirse 

Ne Ne Na 

= E ajjf
j=1 j=1 i=1 

Para cada valor de i habrá sólo dos coeficientes aii, uno 1 — y el otro j (pues cada nai

depende sólo de dos ni). Por lo tanto, la expresión se simplifica a 

Ne Na 

= 
j=1 

de donde resulta la cc. (4.15). 

De manera similar para los momentos, introduciendo las ecs. (4.13) y (4.14) en el lado 

izquierdo de la ec. (4.16), y utilizando el índice i en lugar del k se tiene 

Ne Ne Na Na 

Ex x Ex x Eafl + Ea (rii x e 
j=1 j=1 i=1 i=1 

Ne Na 

E E a,(x x fia + rii x fia) 
j=1 i=1 

Como rii = xia — x, resulta rif x f xia x fia — rh< fl„ por lo tanto 

Ne Ne Na 

xi x fi + mi e e e 
i=1 j=1 i=1 

Nuevamente, para cada valor de i habrá sólo dos coeficientes por lo que 

Ne 

E x + 
i=1 

de modo que se obtiene la cc. (4.16). 

Na 

i=1 

4.5. Determinación de nodos maestros 

ra) + (xia x fia) 

En las secciones precedentes se ha trabajado sobre un conjunto formado por un nodo 

aerodinámico, na, y un elemento de viga, e, y se ha supuesto que su ubicación relativa 

es tal que existe una recta que pasa por na y es a la vez normal al segmento de recta 

que represetna el elemento de viga (de dos nodos). Sobre esta base se determinó cómo 

vincular a na con los nodos en los extremos del elemento de viga, n!, y ne2, denominados 

nodos maestros. 

Esto implica que, en una etapa inicial de la simulación, deben precisarse las relaciones 

de dependencia maestro-esclavo que luego permitirán aplicar las relaciones deducidas en 
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las secciones 4.1, 4.2 y 4.3. En el caso de representaciones de cuerpo rígido (casos de la 

góndola y el cubo), todos los nodos aerodinámicos de la grulla correspondiente tienen un 

único nodo estructural maestro común: el nodo que representa el cuerpo rígido. 

Para modelos de vigas, especialmente vigas no rectas, pueden darse una serie de casos 

particulares que deben ser considerados si se desea desarrollar un algoritmo que permita 

determinar sobre qué elemento proyecta cada nodo de forma eficiente y robusta. Estos 

casos se ejemplifican en la Figura 4-4 y son los siguientes: 

1. el nodo proyecta sólo sobre un elemento (solución más simple); 

2. el nodo puede proyectar sobre dos o más elementos (debido a que los elementos no 

son colineales); o 

3. el nodo no puede proyectar sobre ningún elemento porque: 

a) o bien los elementos no son colineales; o porque 

b) el nodo se encuentra más allá del alcance de cualquier elemento de viga (la 

GA es más larga que la ME). 

Las soluciones a que se llega según el caso son las siguientes3: 

1. se determina el único elemento sobre el que proyectar; 

2. se toma como elemento para la proyección el correspondiente a la primera solución 

de prueba propuesta; 

3. el nodo aerodinámico se hace dependiente de un solo nodo estructural (ambos nodos 

maestros son en realidad el mismo), correspondiendo éste a: 

a) el nodo compartido por los elementos no colineales; o 

b) el nodo del extremo. 

Toda región de la GA que se encuentre dentro de una zona en la que no exista proyección 

(puntos 3.a. y 3.b.) se comportará como rígida. 

4.6. Interacción temporal 

Hasta aquí se ha determinado cómo realizar la transferencia de información entre la 

GA y la ME en un instante dado. Para poder realizar simulaciones del comportamiento 

aeroelástico no estacionario de un sistema es necesario avanzar temporalmente con cada 

método (el estructural y el aerodinámico) por separado, transfiriendo información entre 

3 Ver Anexo C: Determinación de nodos estructurales maestros. 
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Figura 4-4: Casos posibles en la determinación de nodos estructurales maestros. No se 
indican los casos de proyección única. 

los dominios a intervalos de tiempo, en un orden que permita llegar correctamente a la 

solución buscada. 

Como se menciona en los Capítulos 2 y 3, las determinaciones de los pasos de cálculo 

aerodinámico, Ata, y estructural, Ate, se realizan independientemente una de otra, en fun-

ción de consideraciones muy diferentes. En general, Ate será menor (o mucho menor) que 

Ata. Para poder llevar adelante el proceso de interacción, se utiliza un Ate correspondiente 

a una fracción entera de Ata, es decir 

Ata Máte M E Z +

pudiendo alcanzar m valores del orden de 102. 

La integración temporal del problema acoplado se realiza según el siguiente algorit-

mo: 

1. A partir de las posiciones y velocidades en la GA, Xica y Vka, y otras variables internas 

en el instante tk = In , se calculan las cargas aerodinámicas en ese mismo instante, 

Fak, y la configuración de las estelas en el instante siguiente t k+1 = tk &I; 

2. Utilizando las ecuaciones desarrolladas en el punto 4.3 se determina, a partir de Fak, 

el sistema de cargas equivalente actuando sobre la ME en el mismo instante tn, 

3. Manteniendo Fe constante, se avanza con el código estructural m pasos de cálculo 

hasta obtener posiciones y velocidades de la ME, Xen-fin y Ven+m, en tn±in = tn

= t k is tki
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Figura 4-5: Esquema de integración temporal para el problema aeroelástico acoplado. 

4. Utilizando las ecs. de los puntos 4.1 y 4.2 se determinan, a partir de Xen±m y Ven+m, 

las posiciones y velocidades de la GA en el instante tk+i , Xak+1 y Vak+1; 

5. El ciclo vuelve a comenzar en el punto 1. 

El método se encuentra esquematizado en la Figura 4-5 para un caso con m = 2. Particu-

larmente en este trabajo, el paso de tiempo estructural se mantiene constante a lo largo de 

un mismo paso de tiempo aerodinámico, aunque esto no representa una restricción. 

El algoritmo descripto corresponde a un esquema de interacción débil. La principal 

ventaja de este tipo de esquemas es que permite utilizar pasos de tiempo diferentes, adap-

tándolos según las necesidades de cada modelo y disminuyendo al mínimo el número de 

iteraciones necesarias (reduciendo así el costo computacional de las simulaciones). Por el 

contrario, puede presentarse inestable en ciertos casos, especialmente en la simulación de 

inestabilidades aeroelásticas (es decir, casos en los que el estado del sistema varía muy 

rápidamente), para lo cual puede ser necesario utilizar un esquema de interacción fuerte4. 

Las grandes diferencias entre los pasos de cálculo aerodinámico y estructural en este 

trabajo se deben a los modelos y métodos de integración utilizados. El Ata puede ser 

disminuído, hasta cierto punto, utilizando una velocidad de referencia, v„f  ,, mayor que la 

correspondiente a la sección media de la pala. Disminuciones mayores pueden lograrse 

con grillas aerodinámicas más finas, lo que reduce la longitud de referencia, lref • 

4E1 término interacción fuerte se refiere aquí a la utilización de pasos de tiempo iguales (Ate = Ata), sin 
que esto implique utilizar un esquema de solución monolítico. 
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Todo esto trae aparejado un gran aumento del costo de cálculo, no solo por el creciente 

número de iteraciones aerodinámicas necesarias para cubrir un mismo lapso de tiempo, 

sino por el aumento del tamaño del sistema de ecuaciones a resolver. Es importante consi-

derar que, debido a la naturaleza de los métodos utilizados en este trabajo, el mayor costo 

de cálculo esta asociado a la solución del modelo aerodinámico, NLUVLM. 

El át, depende también del tamaño de los elementos en la ME. En general deben uti-

lizarse las mallas más gruesas que permitan un grado de aproximación adecuado. Una 

manera de aumentar considerablemente el paso de cálculo estructural es utilizar un méto-

do de integración temporal implícito. 
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5 CASOS DE APLICACIÓN 

5.1. Modelo utilizado en las simulaciones 
• 

El modelo de palas utilizado en este trabajo está basado en los datos consignados 

en la referencia [34]. Se trata de palas de 100m de longitud construidas enteramente en 

materiales compuestos. El modelo está definido a partir de una línea recta, que hace las 

veces de eje de alabeo de la pala y una serie de secciones que permiten determinar la 

geometría, tanto externa como interna, y la distribución de materiales en ella. 

La sección es circular en la raíz y toma formas de elipses en la zona de la transcición 

hasta convertirse en un perfil aerodinámico en la superficie sustentadora. Para la zona de 

grandes espesores se utilizan perfiles desarrollados por el Delft University Wind Energy 

Research Institute y en la zona de espesores menores perfiles NACA. El alabeo geomé-

trico permite aumetar el rendimiento al considerar la variación del ángulo de ataque local 

debido a que la velocidad de traslación del perfil depende de la distancia al eje del rotor 

(radio). En la Figura 5-1 se observa la distribución de alabeo geométrico a lo largo de la 

pala. 
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Figura 5-1: Distribución de alabeo geométrico para la pala SNL-100-00. 

Constructivamente, la pala consta de dos cáscaras exteriores (correspondientes al ex-

tradós y al intradós) y tres largueros. En la Figura 5-2 se observa un diagrama de la pala en 

planta. En ella se aprecian tanto los bordes de ataque y fuga como los tres largueros. Una 

sexta línea permite delimitar la zona donde fué agregado un refuerzo del borde de fuga 

para mejorar el comportamiento al pandeo. El eje de alabeo geométrico corresponde al 

eje de abscisas. Los dos largueros principales son rectos y paralelos al eje de alabeo. Entre 

ellos se define una zona de recubrimiento especialmente reforzada denominada spar-cap. 

Los materiales utilizados son tres tipos de laminados, espuma (foam), GelCoat y resi-

na epoxi EP-3 sin refuerzos. Los laminados son: 

• E-LT-5500/EP-3: laminado uniaxial ([0]2) en matriz de resina epoxi; 
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Figura 5-2: Esquema en planta de la estructura de la pala SNL-100-00. 

• Saertex/EP-3: laminado cruzado ([±4512) en matriz de resina epoxi; y 

• SNL Triax: laminado triaxial obtenido por la utilización conjunta de E-LT-5500 y 

Saertex ([±4512 [012) en matriz de resina epoxi. 

En la Figura 3-4 se observa la distribución de materiales en una sección típica de la pala. 

El extradós y el intradós se laminan de la misma manera: exteriormente una capa de 

GelCoat (gris), seguido de una capa de laminado triaxial (azul) y sobre esta se ubican: 

• el refuerzo principal del spar-cap, de laminado uniaxal (rojo), 

• el refuerzo de borde de fuga, de laminado uniaxal (rojo) y espuma (naranja), y 

• la espuma (naranja) utilizada para los paneles a ambos lados del spar-cap; 

se agregan sobre estos una capa de laminado triaxial (azul) y una de resina sin refuerzos 

(amarillo). Los largueros son estructuras sándwich, con núcleo de espuma (naranja) y 

laterales de laminado biaxial (verde). 

Tanto el perfil aerodinámico como la cuerda, el alabeo y el espesor de las diferentes 

capas de materiales varían a lo largo de la pala. En este trabajo se utilizó PreComp [33] 

para determinar las propiedades mecánicas y de inercia correspondientes a las diferentes 

secciones de la pala. 

Tanto la góndola como el cubo fueron modelados como cuerpos rígidos y representa-

dos cada uno utilizando un nodo en la posición de su centro de masas. Las masas utili-

zadas son mg = 1,1845 x 106 kg para la góndola y mc. = 1,96 x 105 kg para el cubo. Las 
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Tabla y-1: Dimensiones de la torre. 

Diámetro exterior 

[m] 

Espesor 

[ml 
Base 11 0,035 

Extremo superior 6 0,025 

inercias rotacionales de la góndola corresponden a un cilindro de densidad uniforme, ra-

dio 5 m, longitud 16m y masa mg. De ello surgen la inercia alrededor del eje de simetría 

(coincidente con el eje del generador o eje rápido), de 'gil = 1,4806 x 107 kgm2, y en 

dos direcciones ortogonales a él, 422 =-- 433 =-- 3,2672 x 107 kg m2. En el caso del cubo se 

supuso una esfera de densidad uniforme, de radio 5 m y masa mc, lo cual implica que el 

tensor de inercia es diagonal con hi = /22 = /33 = 2,8224 x 106 kg m2. 

La torre se simuló como una viga de sección anular definida a partir de los diámetros 

exteriores y de los espesores de pared en la base y en el extremo superior. En la zona me-

dia se asume una variación lineal de estos dos parámetros. Fue necesario utilizar, además, 

una viga anular para conectar el extremo superior de la torre con el nodo correspondiente 

a la góndola. Se trata de una viga de sección constante con diámetro exterior y espesor 

iguales a los del extremo superior de al torre. Se utilizaron las propiedades mecánicas 

de un acero típico y se fijaron las dimensiones de manera de obtener un comportamien-

to estructural/dinámico acorde a datos hallados en la bibliografía [1]. Las dimensiones 

seleccionadas se encuentran en la Tabla y-1. 

El modelo se completa fijando dos ángulos que definen la geometría del aerogenera-

dor: el ángulo de pre-tilt, formado por el eje del rotor y un plano horizontal, y el ángulo 

de pre-cone, comprendido entre el eje de las palas y un plano normal al eje del rotor. En 

este trabajo se utlizaron valores de 5° y 2,5° respectivamente. 

Posterior a la definición del modelo se realizaron análisis de convergencia para deter-

minar el tamaño adecuado para las discretizaciones, tanto de la GA como de la ME. Con 

respecto a la GA, las conclusiones principales son las siguientes: 

• para la torre, la góndola y el cubo conviene utilizar GA gruesas, ya que esto no 

afecta a las cargas sobre las palas y reduce ampliamete el costo computacional; 

• el tamaño óptimo de las GA de las palas depende de las simulaciones a realizar: 

el paso de cálculo Ata se hace más pequeño a medida que se afina la GA de las 

palas, por lo que para simulaciones con movimientos lentos será válido utilizar GA 

gruesas y viceversa; y 

• para las estelas, una longitud de aproximadamente el 40% del diámetro del rotor 
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Figura 5-3: Discretizaciones respresentando la pala en el modelo aerodinámico y en el 
estructural. 

produce resultados adecuados con un costo computacional aceptable. 

Con respecto a la ME, el análisis de convergencia mostró que, tanto para las palas 

como para la torre, con muy pocos elementos (del orden de diez) se obtienen resultados 

aceptables. Sin embargo, considerando el bajo costo computacional asociado al proble-

ma estructural (despreciable respecto al asociado al problema aerodinámico) se optó por 

utilizar 35 elementos para cada pala y 28 para la torre. En particular para las palas, esto 

representa una leve mejora en las componentes de deformación de mayor amplitud. 

En la Figura 5-3 se observan la GA y la ME adoptadas en este trabajo para las palas. En 

rojo se distingue la GA de la raíz y la transición, mientras que la superficie sustentadora 

se observa en azul. El ancho de los paneles disminuye hacia la puntera, lo que produce 

paneles poco deformados por el cambio de cuerda y permite un mejor desarrolo del vórtice 

de puntera. La ME se muestra como una línea negra con esferas indicando las posiciones 

de los nodos. Todos los elementos tienen la misma longitud. 

5.2. Simulaciones y resultados 

Se presentan a continuación resultados correspondientes a dos casos de estudio. Los 

resultados del Caso A son representativos del comportamiento de la turbina dentro del 

régimen de operación previsto según la referencia [34]. En el Caso B se restringe la de-

formación de las palas, lo que permite analizar el comportamiento del momento aplicado 

sobre el eje del rotor. Ambos se desarrollan en dos etapas: 

• Etapa 1: se impide la rotación del rotor durante 10s; 

• Etapa 2: se libera el giro del rotor y se continúa la simulación hasta una duración 

total de 200s. 

La razón de ser de la primera etapa se relaciona con la naturaleza de la simulación 

numérica. Para todo instante t <O, tanto las cargas por gravedad como la velocidad del 
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Figura 5-4: Grillas aerodinámicas en la Etapa 1. 

viento son nulas. Al comienzo de la simulación, estas se activan con una función escalón, 

lo cual produce una respuesta dinámica de parte de la estructura que interfiere en el aná-

lisis que se desea realizar. Un fuerte amortigamiento aplicado a la torre y las palas lleva 

toda la estructura a una posición de equilibrio estático. Por otro lado, es nesecario permitir 

que la estela inestacionaria se desarrolle hasta su longitud definitiva. 

En las Figuras 5-4 y 5-5 se observan las grillas aerodinámicas en ambas etapas: las 

grillas adheridas en azul y las grillas libres (estelas) en verde, amarillo y rojo. La Figura 

5-4 corresponde a la Etapa 1, en el instante anterior a que comience el recorte de estela, 

por lo que se aprecian los vórtices de arranque en los extremos posteriores de las estelas. 

La Figura 5-5 corresponde al final de la Etapa 2; en ella se observan estelas helicoida-
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Figura 5-5: Grillas aerodinámicas en la Etapa 2. 

les, producto de la combinación de la velocidad del viento y la rotación de las palas. Se 

aprecia también el inicio de la ruptura de la estela amarilla, causada por su impacto con 

la torre. Los vectores color magenta incluidos en estas figuras representan las fuerzas 

aerodinámicas aplicadas sobre los paneles de las superficies sustentadoras. 

La velocidad del viento es la nominal prevista para esta turbina, de 11,3 m/s, y no posee 

inclinación lateral respecto al eje de rotación del rotor. Se utilizó amortiguamiento en el 

giro del rotor para simular la extracción de energía del generador. Esto permite que el 

rotor alcance una velocidad de giro constante. El coeficiente de amortiguamiento viscoso 

es c = 1 x 107 kgm2/rads. 
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5.2.1. Respuesta global 
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Figura 5-6: Comportamiento global de la turbina. 

En la Figura 5-6 se observa la evolución temporal de de variables asociadas a las palas 

y el cubo a lo largo de toda la simulación del Caso A. El gráfico superior corresponde a la 

velocidad de giro del rotor (conjunto cubo+palas), la cual es nula durante los primeros lOs 

y luego comienza a aumentar hasta alcanzar un valor medio constante coeq = O, 555 rad/s, 

con fluctuaciones cuya amplitud es menor al O, 2 %. Esta es la velocidad de régimen o 

equilibrio y su valor depende de varios factores, principalmente del ángulo de paso de las 

palas, de la velocidad de la corriente libre y de la extracción de energía en el generador. 
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En la zona de régimen, el rotor tarda aproximadamente 11,31 s en dar una vuelta. 

En segundo lugar se observa la evolución del módulo de las cargas aerodinámicas 

totales actuando sobre las palas, F1, F2 y F3. El modelo aerodinámico provee un conjunto 

de fuerzas, FI, aplicadas sobre los puntos de control de las superficies sustentadoras. La 

resultante aerodinámica actuando sobre la pala i se calcula como Fi = Ens FI, siendo 

NPs, la cantidad de paneles correspondientes a cada superficie sustentadora. 

El comportamiento de estas cargas en la Etapa 1 se caracteriza por un pico inicial 

(marcado con círculos sobre el eje de ordenadas), seguido por un descenso brusco y una 

serie de fluctuaciones que disminuyen en amplitud hasta alcanzar un valor de equilibrio. 

El alto valor inicial se debe a que se utiliza un arranque impulsivo, esto es, la velocidad 

del viento se describe como una función escalón, pasando de O m/s a 11,3 m/s instantánea-

mente en t = O. En ese momento la vorticidad está concentrada sobre la superficie de la 

turbina (no existe estela) y debe ser suficiente para determinar todo el campo de movi-

miento alrededor de ella de manera de cumplir con la condición de no penetración. En el 

instante posterior se convecta el vórtice de arranque y el valor de las cargas disminuye de 

manera significativa. Las fluctuaciones iniciales se deben a las vibraciones de las partes 

flexibles del sistema (palas y torre), causadas por la aplicación instantánea de las cargas 

gravitatorias y aerodinámicas. La utilización de amortiguamiento en esta etapa permite 

llegar rápidamente a un estado de equilibrio estático. 

Durante la segunda etapa se observan fluctuaciones periódicas de las cargas alrededor 

de un valor medio, el cual aumenta desde que se libera el giro del rotor hasta un máximo 

y luego sufre una leve disminución alcanzando un valor constante. Las fluctuaciones son 

resultado de la excitación provocada por la interacción aerodinámica entre las palas y la 

torre. Cada vez que, debido al giro del rotor, una de las palas se acerca a la torre, el campo 

de velocidades de perturbación asociado a la vorticidad sobre la superficie de la torre hace 

disminuir las cargas aerodinámicas sobre ella. 

El aumento y la posterior disminución del valor medio se deben a la variación de ve-

locidad de rotación. El giro del rotor produce una distribución de velocidades vco sobre 

las secciones de las palas, que aumenta en intensidad linealmente con el radio y está con-

tenida en el plano de rotación de las mismas. La composición de esta velocidad con la 

de la corriente libre v. provee el campo de velocidades sin perturbar vsp = vto + v0 que 

ve cada sección de la pala'. No sólo el módulo de vsp varía con el radio, sino también el 

ángulo de ataque geométrico, con el que el aire llega a la pala. Todo esto tiene por con-

secuencia que la máxima carga aerodinámica se alcance para una determinada velocidad 

de rotación, que depende de la velocidad de la corriente libre y del ángulo de paso de las 

palas. Para velocidades de rotación mayores, la carga es menor. 

En tercer lugar se observa la evolución de las magnitudes del momento aerodinámico 

Ma y del momento resistente Me. Para determinar Ma se consideran los momentos ni, 

lEsto sin considerar la velocidad de perturbación asociada al campo de vorticidad. 
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que cada una de la fuerzas Fi (aplicadas en los puntos de control de las tres superficies 

sustentadoras) producen respecto al centro de masas del cubo. El momento graficado es 

la proyección sobre el eje del rotor de la sumatoria de los momentos individuales 

3NPss 

ma = tr . E Nv, 
j=1 

siendo tr el versor coincidente con el eje del rotor. La evolución temporal de Ma es total-

mente dependiente de la de las cargas sobre las palas, por lo que se observan las mismas 

tendencias generales. 

(a) Posición del rotor para la cual F1 es máxima (b) Posición del rotor para la cual F1 es mínima 
(t = 195,73s). (t = 178,01s). 
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(c) Carga aerodinámica sobre la pala 1 y momentos aerodinámico y resistente durante tres vueltas del rotor. 

Figura 5-7: Detalle del funcionamiento en régimen. 
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El momento resistente Me es el que debería oponer el generador eléctrico en el eje 

del rotor. En este caso depende linealmente de la velocidad de rotación como M, = CO), 

por lo que su evolución es la misma que la de la velocidad del rotor. La diferencia entre 

Ma y Me durante la aceleración del rotor desde co = O rad/s hasta (.0e se corresponde con el 

momento necesario para producir dicho cambio de velocidad en el conjunto cubo+palas. 

Esto se analiza en mayor detalle en el punto 5.2.2. 

A partir de Ma, Me y co se pueden calcular las potencias Pa y Pe. La potencia aero-

dinámica, Pa, es una primera aproximación a la potencia extraída de la corriente de aire. 

Es importante destacar que su valor máximo ocurre, en general, a velocidades de rotación 

mayores que las correspondientes a valores máximos de Ma (lo cual debe ser considerado 

para desarrollar estrategias de control que maximicen la eficiencia de la turbina). Pe repre-

senta la potencia eléctrica generada (suponiendo rendimientos unitarios para transmisión 

de potencia y la generación en sí misma). Para el Caso A en estado de régimen toma un 

valor de 3, 1MW, lo que representa menos de la mitad de la potencia nominal de diseño 

de esta turbina [34]. 

5.2.2. Funcionamiento en régimen 

Se analiza ahora el comportamiento en régimen en detalle. En la Figura 5-7c se obser-

va la evolución del momento aerodinámico, Ma, y del resistente, Me, (escala izquierda) y 

de la magnitud de la resultante aerodinámica actuando sobre la pala 1, F1, (escala derecha) 

a lo largo de tres revoluciones del rotor durante el estado de régimen (final de la segunda 

etapa). La grulla correspondiente al eje del tiempo indica, con sus divisiones principales, 

la duración de una vuelta completa y, con sus divisiones secundarias, tercios de vuelta. 

La magnitud de la carga aerodinámica sobre cada pala presenta oscilaciones con perío-

do igual a la duración de una vuelta del rotor, lo cual se debe a la interacción aerodinámica 

entre las palas y la torre, como se menciona en el punto 5.2.1. Consecuentemente, las va-

riaciones de Ma tienen un período de un tercio de vuelta (ya que depende de las cargas 

aerodinámicas en las tres palas). Dichas oscilaciones poseen una amplitud equivalente al 

10,5% del valor promedio, lo que podría representar una carga de fatiga muy importan-

te. Sin embargo, el momento resistente presenta fluctuaciones de amplitud muy pequeña 

(menor al 0,2% del valor promedio). 

Para explicar esto conviene estudiar los resultados correspondientes al Caso B. El 

comportamiento global de las variables es muy similar al del Caso A. El beneficio radica 

en que, si le conjunto cubo+palas se comporta como un cuerpo rígido, la ecuación de 

equilibrio de momentos se reduce a 

Ma = Me + ¡0) 

donde ca es la aceleración angular del rotor e / es su momento de inercia al rededor del 
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Figura 5-8: Comparación entre la diferencia de momentos Ma — Me y el término de 
aceleración del rotor para el Caso B (palas rígidas). 

eje de giro. 

En la Figura 5-8 se han graficado la diferencia de momentos Aic, — Me y el término 

1w. Las curvas se superponen claramente, lo que permite concluir lo siguiente: si bien el 

momento aerodinámico varía fuertemente con una frecuencia de tres veces por vuelta del 

rotor, la carga de torsión sobre el eje del rotor tiene fluctuaciones de aproximadamente 

dos órdenes de magnitud menor debido a la gran inercia del conjunto cubo+palas, que 

actúa como volante de inercia, manteniendo la velocidad de giro casi constante. 
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6 CONCLUSIONES 

Se desarrolló un esquema de interacción que permite acoplar dos herramientas compu-

tacionales para realizar simulaciones del comportamiento aeroelástico de estructuras en 

flujos a elevado número de Reynolds. El esquema fue diseñado para la utilización con-

junta del método de red de vórtices no estacionario y no lineal y del método de elementos 

finitos, en particular, utilizando elementos de viga no lineal con deformaciones finitas y 

cuerpos rígidos. 

A lo largo de la revisión bibliográfica no se hallaron trabajos en los que se utilicen 

modelos estructurales no lineales en conjunto con el NLUVLM como modelo aerodiná-

mico. Este trabajo representa un importante avance en ese sentido dado que el NLUVLM 

permite realizar análisis de una gran generalidad manteniendo un costo computacional 

moderado 

Se ha demostrado que el método consigue conservar exactamente las cantidades de 

movimiento lineal y angular, aún cuando existen grandes diferencias entre la naturaleza 

y la topología de la grilla aerodinámica y de la malla estructural. La conservación de la 

energía total del sistema es una de las premisas de las que se parte para el desarrollo del 

método y por lo tanto se cumple implícitamente. 

Las no-linealidades estructurales y aerodinámicas, incorporadas en los respectivos 

modelos (módulos), sumadas al empleo de un procedimiento de integración temporal 

explícito, permiten analizar comportamientos subcríticos, como así también críticos y su-

percríticos exclusivos de la dinámica no-lineal. La combinación de los modelos elegidos 

provee un método con una muy buena relación entre la generalidad de los fenómenos que 

pueden ser estudiados y el costo computacional asociado a ello. 

El método ha sido implementado con éxito, dando como resultado una herramienta 

computacional que permite estudiar el comportamiento aeroelástico no estacionario y no 

lineal de grandes aerogeneradores de eje horizontal. El mismo logra captar adecuadaman-

te los principales fenómenos de interacción fluido-estructura. A nivel global, esto incluye 

predecir la evolución de parámetros escenciales como la velocidad de rotación de las pa-

las y la potencia eléctrica generada. Localmente es posible captar las variaciones de las 

cargas sobre las palas debidas a la interacción aerodinámica entre estas y la torre. 

Como un resultado significativo, el método predice que las fluctuaciones de las cargas 

aerodinámicas no son transmitidas directamente a los componentes estructurales impor-

tantes (como los anclajes de las palas al cubo o el eje del rotor). Esto puede conducir a una 

mejor estimación de las cargas por fatiga, las cuales representan un factor determinante 

para la vida útil de estas máquinas. 

La utilización de un esquema particionado brinda la posibilidad de ampliar el campo 

de aplicación por medio de la inclusión de nuevos módulos que interactúen con los ya 

existentes. 



Trabajos futuros 

Como todo trabajo de investigación, el presente no se encuentra limitado a las acti-

vidades realizadas como parte de esta tesis. Las siguientes tareas se proponen como una 

ampliación del mismo: 

• Incluir un módulo de control que permita disertar y simular estrategias de control 

activas con el fin de aumentar la seguridad, la vida útil y la envolvente de máximo 

rendimiento de la turbina. 

• Extender el método de interacción de manera que permita modelar las palas con 

elementos finitos de placa/lámina, mejorando así la predicción del comportamiento 

dinámico/estructural. 

• Estudiar condiciones de funcionamiento inestables (como resonancia o flutter) y 

situaciones extremas (como velocidades de viento excesivo o fallos de los sistemas 

de control). 
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Anexo A: Derivadas de matrices ortogonales 

Se dice que una matriz A es ortogonal si se cumple que: 

• A E R"n: es una matriz cuadrada de números reales; y 

• AAT = 1: su inversa es igual a su transpuesta. 

Si se supone que la matriz es función de un parámetro x, es decir A (x), partiendo de 

la definición anterior resulta 

d d d 
d—x 

(AAT ) = 
d
—
x 

(A)AT. +A
d
—
x 

(AT ) 

= —
d 

(1) = O 
dx 

por lo tanto debe ser 

—
d 

(A) AT = —A'- (AT) . 
dx 

Considerando que la derivada de la transpuesta es igual a la transpuesta de la derivada se 

tiene 

= — [-c--ud  (A) Al

T 

. 

Por definición, una matriz antisimétrica S/ es una matriz cuadrada tal que S/ = —DT, 

a partir de lo cual puede concluirse que ti-ix (A) AT es antisimétrica y la derivada 1 (A) 

puede escribirse como 

—
d 

(A) = 0..A 
dx 

siendo S/ = 1 (A) AT. 
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Anexo B: Función exponencial de matriz antisimétrica 

Una matriz cuadrada 11 es antismétrica si cumple con la igualdad S/ = —S/T. En com-

ponentes, esta condición se expresa como coij = —coii. En particular, para el caso con i = j 

se tiene (off = —coii, por lo que resulta o)ü = O, es decir, la diagonal principal de la matriz 

posee sólo elementos nulos. 

Si S/ E 3x3 la matriz tiene la forma 

o 
(1)3

-0)2 

donde los elementos cok pueden interpretarse como las componentes de un vector axial 

o) -,--- [ coi 002 ob ] . Este vector tiene la propiedad de cumplir con 

nv=0)xy 

siendo y un vector en R3. 

La exponencial de matrices es una función definida sobre las matrices cuadradas dada 

por la serie de potencias 

00 nk 
exp (SI) = E --, , . 

En particular, si el argumento 1/ es una matriz antisimétrica, puede utilizarse la Fórmula 

de Rodrigues, que provee un método eficiente para calcular exp (La) como 

exp (1.4 = 1 + sin ( fi (oil ) SI + 2sin2 (11(011/2)112 
liwil II (0112

siendo 1 la matriz identidad. 

El mapeo exponencial exp (Q) = A permite pasar de una representación de rotaciones 

expresadas por el vector axial co a la representación como matriz de rotación A. 
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Anexo C: Determinación de nodos estructurales maestros 

Dadas una GA y un ME a ser vinculadas, el algoritmo esquematizado en la Figura C-1 

permite determinar los nodos estructurales maestros de cada nodo aerodinámico. Para ello 

consta de dos bucles o do-loops principales: el exterior recorre los nodos aerodinámicos 

uno por uno ye! siguiente (searchl:) recorre soluciones de prueba (toma de a un elemento 

de viga por vez, eligiendo primero aquel que tiene mayor probabilidad de ser el elemento 

de proyección adecuado, según un criterio). 

bucle sobre 
los nodos 

aerodinámicos 

solución de prueba 
inicial 

bucle searchl: > 
sobre 

soluciones de prueba 

Sí 

cs 

determina si 
existe vecino 
compartiendo 
ri! y cuál (13 

no existe 
proyección 

Sí 
determina si 
existe vecino 
compartiendo 
ri.! y cuál es 

no existe 
proyección 

Sí 

vuelve a 
se,archl: 

Sí 

Sí 

vuelve a 
a soluc. de prueba 

anterior 

f
no existe 

proyerzión 

Sí 

Figura C-1: Diagrama de flujo representando el algoritmo para determinar pares nodo 
aerodinámico - elemento finito. 
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Figura C-2: Definición de . 

Para que un elemento de viga sea adecuado para la proyección de un nodo aerodiná-

mico sobre él, debe cumplirse que exista una recta normal a él que pase por el nodo en 

cuestión. Para cada nodo aerodinámico, la primer solución de prueba se determina calcu-

lando la distancia entre el nodo y el punto medio de los elementos en la ME. El elemento 

con menor distancia entre su punto medio y el nodo aerodinámico considerado será la 

primera solución de prueba. 

El algoritmo calcula la coordenada local , que indica la posición del punto corres-

pondiente a la intersección entre la recta que representa al elemento y otra recta, que es 

normal a la anterior y pasa por el nodo aerodinámico, como se indica en la Figura C-2. 

Si E (0; 1) el elemento es adecuado para la proyección y el problema esta resuelto para 

ese nodo aerodinámico. De lo contrario el elemento adecuado para proyectar podría ser 

otro y es necesario buscar una nueva solución de prueba. Para esto se utiliza un elemento 

vecino (es decir, que comparte uno de los nodos con la solución de prueba anterior). 

Puede ocurrir que no exista un elemento adecuado para la proyección por dos motivos: 

• dos elementos no colineales comparten un nodo; o 

• existen nodos aerodinámicos más allá de la ME. 

Estos son los casos 3.a. y 3.b. en la Figura 4-4. 

En el primer caso, el bucle searchl: tomará alternativamente como solución de prueba 

dos elementos, siempre los mismos. El algoritmo compara cada nueva solución de prueba 

con las dos previas, lo que le permite reconocer esta situación y utilizar el nodo estructural 

compartido por los elementos como nodo maestro único. 

En el segundo caso, no existirá un elemento vecino, indicando que el nodo aerodi-

námico está más allá de la ME y el nodo maestro único deberá ser el del extremo de la 

viga. 

La princpal limitación de este algoritmo es la suposición de que en cada nodo estruc-

tural concurren sólo dos elementos (es decir, no hay ramificaciones en las vigas). 
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