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O presente trabalho propfe-se a estimar o desempenho de uma turbina eélica de
eixo horizontal utilizando uma teoria classica denominada “Momento do Elemento de
P4” (Blade Element Momentum - BEM) acoplada a dados provenientes de simulacdes
utilizando fluidodinamica computacional (CFD) e comparar os resultados obtidos aos
resultados experimentais encontrados na literatura. O modelo experimental escolhido
para comparacdo € a turbina edlica de eixo horizontal NREL Phase Il. Faz-se também
uma analise comparativa da poténcia de saida da turbina com diferentes configuracdes de
aerofélios empregados nas pas da NREL Phase Il. Para estimar o desempenho de cada
configuracdo de turbina, foram realizadas simulagdes em CFD afim de obter os
coeficientes aerodindmicos de aerofélios especificos, a saber, 0 S809, NACA4412,
NACAG63012 e 0 LS0417. A anélise dos diferentes tipos de combinacGes de aerofolios
que formam as pas baseou-se no maximo valor da razdo coeficiente de sustentacédo e
arrasto (C;/C,) e na poténcia gerada para cada configuracdo. Os resultados indicam que
a turbina que utiliza o aerofdlio LS0417 apresenta 0 melhor desempenho entre os casos

estudados.
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The present work aims at estimating the performance of a Horizontal - Axis Wind
Turbine (HAWT) using a classical theory known as Blade Element Momentum (BEM)
coupled to numerical data from Computational Fluid Dynamics simulations (CFD). The
results are compared to experimental data obtained from the literature. The experimental
model chosen for comparison is the NREL Phase Il (HAWT). A comparative analysis is
also carried out for the output power of several NREL Phase Il configurations whose
blades are comprised of three different airfoil sections. To estimate the performance of
each turbine configuration, CFD simulations were run to obtain the aerodynamic
coefficients of specific airfoils, namely S809, NACA4412, NACA63012 and LS0417.
The analysis of the different types of airfoil combinations that form the blades was based
on the maximum value of the lift-to-drag ratio on the output power of each configuration.
The results indicate that the HAWT that employs the LS0417 airfoil section over the

entire blade presents the best performance among the case studies.
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1 INTRODUCAO

Nos anos 1970 veio a tona a preocupacao das fontes de combustiveis fosseis serem
limitadas, como também o seu impacto no meio ambiente. Devido a essa crescente
preocupacdo, surgiu o interesse em usar as energias renovaveis para suprir o constante
crescimento de demanda de eletricidade do planeta. Somada a isso, a crise do petrdleo de
1973 e 1979 tornou o problema ainda mais evidente. A guerra do Golfo, em 1990-91,

confirmou tal preocupacéo (Pinto, 2013).

No entanto, mesmo ap6s a Segunda Guerra Mundial, o desenvolvimento de
turbinas edlicas ainda mais eficientes era buscado em varios paises, como Alemanha,
EUA, Franca, Reino Unido e Dinamarca. Na Dinamarca, este trabalho foi realizado por
Johannes Juul, que era um funcionario na empresa de servigos publicos SEAS e um ex-
aluno da Cour. Em meados da década de 1950, Juul apresentou o que mais tarde foi
chamado de conceito dinamarqués construindo a famosa turbina Gedser, que tinha um
rotor regulado por trés barras, contra o vento, conectado para um gerador assincrono AC

com velocidade guase constante (Hansen, 2008).

Uma turbina edlica é uma maquina que converte a energia mecanica disponivel
no vento em eletricidade. 1sso contrasta com um "moinho de vento", que € uma maquina
que converte a energia mecanica de translacdo do vento em poténcia mecanica. Como
geradores de eletricidade, as turbinas e6licas sdo conectadas a alguma rede elétrica. Essas
redes incluem circuitos de carregamento de bateria, sistemas de energia de escala
residencial, redes isoladas ou ilhas e grandes redes de servicos publicos (Manwell et al.,
2002).

Outra definicdo para turbina edlica é dada por Burton et al. (2001), que define
uma turbina edlica como sendo um dispositivo para extrair energia cinética do vento.
Removendo parte da energia cinética do vento, a velocidade do vento deve diminuir, mas

apenas a massa de ar que passa pelo disco do rotor é afetada.

O Brasil é um pais que tem sua matriz energética baseada na dependéncia de duas
principais matrizes: a hidrelétrica, predominante e prioritaria, e a termoelétrica, cuja
maioria das usinas opera somente em tempos de baixa da primeira matriz citada. Por esse

motivo, a expansdo daenergia edlica no Brasil surge a partir da necessidade de



diversificacdo das fontes energéticas do pais para que este fique menos suscetivel a crises

no setor e também gere menos impactos ao meio ambiente.

O Brasil é o maior gerador de energia eblica da América Latina. De acordo com
ranking divulgado pela Global Wind Energy Council (GWEC), organizacéo internacional
especializada em energia eolica, houve uma expansdo de 2.014 Megawatts na geracdo
dessa energia no Pais em 2016, o que posicionou o Brasil na 5% posi¢do no ranking
mundial de capacidade instalada no ano passado. O pais também ocupou a nova colocacao
no ranking mundial de capacidade acumulada de geracdo edlica (10.740 MW). Segundo
a organizacdo, a estimativa do governo, presente no Plano Decenal de Expanséo de
Energia (PDE 2024), é de que a capacidade instalada e6lica do Brasil chegue a algo em
torno de 24 mil MW. Desse total, 21 mil MW deverao ser gerados na regido Nordeste, o

que vai representar 45% do total produzido na regido (Portal Brasil, 2017)

Essa expansao da energia edlica no Brasil e no mundo esta diretamente ligada as
pesquisas nesta area. A eficiéncia de uma turbina edlica esta ligada diretamente ao projeto
aerodindmico das pas das turbinas eolicas. Cada vez mais projetos de turbinas edlicas
estdo sendo feitos visando retirar do vento a maior energia possivel, com isso é de suma

importancia pesquisas que visem obter o melhor projeto de pa.

Pesquisas na area da aerodinamica sdo necessarias no projeto de novas pas para
um rotor de uma turbina edlica. Isso exige uma validacdo continua de ferramentas e
métodos de projetos novos, com maior precisdo e eficiéncia dos resultados. A
fluidodindmica computacional (Computational Fluid Dynamics — CFD) é uma dessas
ferramentas de projeto e uma extensa pesquisa foi realizada no desenvolvimento das
ferramentas CFD e meétodos para prever a aerodinamica das turbinas edlicas nos altimos

anos.

Tradicionalmente, as pas das turbinas eolicas sdo projetadas com base na teoria
classica (teoria BEM) e na utilizagdo de tabelas dos coeficientes aerodindmicos de
aerofdlio 2D obtidas em tunel de vento. Corre¢des empiricas sdo usadas para incorporar
os efeitos 3D, as perdas nas pontas, perdas de raiz, efeitos de rotacdo (Yelmule e Anjuri
VSJ, 2013).

A simulacdo computacional traz beneficios significativos durante as etapas
iniciais de um projeto, permitindo redugdes nos custos com desenvolvimento de

prototipos, quanto no tempo de desenvolvimento. Desta forma, a dindmica dos fluidos



computacional vem sendo usada intensamente como ferramenta para prever o

comportamento aerodindmico das turbinas eolicas.

1.1 OBJETIVOS

O objetivo principal desse trabalho consiste em estimar o desempenho de uma
turbina edlica de eixo horizontal utilizando teoria classica (BEM), que modela o rotor da
turbina do ponto de vista da sua aerodinamica, com os dados provenientes de simulagdes
em fluidodindmica computacional (CFD) e comparar os resultados obtidos aos resultados
experimentais encontrados na literatura. O modelo experimental utilizado para
comparacao é a turbina edlica de eixo horizontal NREL Phase Il (National Renewable
Energy Laboratory Phase Il) e, por fim, fazer uma andlise do efeito de diferentes

configuracBes de montagem de aerofolios nas pas da turbina NREL Phase I1.

A teoria classica para projeto e analise do rotor de uma turbina edlica de eixo
horizontal combina a teoria do disco atuador com a teoria da quantidade de movimento
linear e a teoria de elemento de pa. A teoria do disco atuador e a teoria da quantidade de
movimento linear referem-se a analise das forcas no volume de controle da pa baseada na
conservacdo da massa e das quantidades de movimento linear e angular. A teoria de
elemento de pa refere-se a uma analise das forcas para cada se¢do da pa em funcédo da sua
geometria, onde a pa é dividida em elementos bidimensionais e as caracteristicas
aerodinamicas desses perfis sdo inseridos na teoria. Os resultados dessas aproximacoes
podem ser combinados para produzir a teoria da quantidade de movimento do elemento
de pa (BEM - Blade Element Momentum). Para que seja calculada a poténcia de uma
turbina é necessario resolver as equacfes da teoria BEM, o que requer que dados das

caracteristicas bidimensionais de aerofélios sejam inseridos.

No modelo proposto, as caracteristicas dos aerofolios sao retiradas dos resultados
obtidos de uma analise fluidodindmica computacional (CFD) em 2D. O software que sera
utilizado para realizar essa tarefa ¢ 0o ANSYS / CFX 17.2.

Inicialmente é feita uma analise bidimensional no ANSYS / CFX utilizando um
perfil do aerofélio S809, que é o perfil utilizado na turbina NREL Phase II, afim de
calcular os coeficientes de sustentacdo e os coeficientes de arrasto para um dado angulo

de ataque. O efeito do numero de Reynolds também é estudado nessas simulacfes. O



mesmo procedimento é repetido para outros tipos de perfis aerodindmicos, que sdo o
NACA4412, NACA63012 e LS0417. Em seguida, os valores calculados da simulagdo em
CFD sdo utilizados para estimar a poténcia via teoria classica (BEM). Um estudo de
malha é feito a priori para eliminar erros numéricos devido a utilizacdo de uma malha
grosseira. E por fim é feita uma analise da configuracdo de montagem dos aerofélios na
pa turbina NREL Phase 1. Nessa analise € observada a melhor configuracao, isto €, a que
produz a maior poténcia. A identificacdo de melhor configuragdo também esta associada
a utilizacdo de um angulo de ataque local efetivo que produz um valor maximo de razéo
C,/Cy.



2 TEORIA CLASSICA (BEM)

Nesta secdo sdo discutidos a teoria classica de turbina eolica conhecida também
como teoria BEM (Blade Element Momentum) e as situa¢Ges nos quais a teoria falha, para
corrigir essas falhas sao inseridas correlagdes e modificacdes, também sdo discutidas as
caracteristicas de alguns aerofolios que sdo usados nas pas de uma turbina edlica, e por
fim, as caracteristicas da turbina edlica de eixo horizontal NREL Phase I1.

2.1 TEORIA DO MOMENTO LINEAR E DISCO ATUADOR

Um simples modelo geralmente atribuido a Betz pode ser usado para determinar
a poténcia para uma turbina ideal, empuxo do vento no rotor ideal e os efeitos do rotor
operando no campo edlico. Esse modelo é baseado na teoria unidimensional do momento
linear desenvolvida ha mais de 100 anos atras no estudo da performance de propulsores

de navios.

Segundo Burton et al. (2001), supbe-se um volume de controle com a forma de
um tubo de corrente, no qual ndo ha passagem de escoamento através de sua superficie
lateral. A turbina € substituida por um disco, que é chamado disco atuador, sob seguintes
hipéteses:

e homogéneo, incompressivel, escoamento permanente;

e ndo ha arrasto;

e infinito numero de pés;

e empuxo uniforme sobre todo disco ou area do rotor;

e ndo harotagdo na esteira;

e as pressOes estaticas muito a frente do disco e muito atras do disco sdo

iguais.

A Figura 2.1 mostra o tubo de corrente e o disco atuador e as se¢des onde foi

aplicado a teoria da quantidade de movimento linear.
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Figura 2.1: Tubo de corrente, disco atuador e suas se¢oes (Manwell et al., 2002).
Aplicando a teoria do momento linear na Figura 2.1 sujeita as hipoteses descritas

anteriormente, obtemos a seguinte expressdo para 0 empuxo, T, sobre o disco atuador

T = Uy (pAU)1 — Uy(pAU),, (2.1)

onde p é a massa especifica, A é a area da secdo do tubo de corrente e U € a velocidade
do ar. Como (pAU), = (pAU), = m, pela equacdo da continuidade, onde m é a vazao
em massa, a Eq. (2.1) pode ser reescrita como

T = m(U, — U,). 2.2)

Sendo p, = p; e U, = Uz, 0 empuxo também pode ser escrito como

T = Ay(p2 — p3)- (2.3)

Utilizando a Equagéo de Bernoulli nas se¢des acima, podemos escrever

Ul - U4_ (24)

U, =
2 2

Esse modelo simplificado nos mostra que a velocidade no vento no rotor € a média

das velocidades nas secOes 1 e 4.



A reducéo de velocidade do vento ao passar pelo disco atuador permite definir o

fator de inducéo axial, definido por:

-l (25)
==
onde pode-se escrever
U, =U:(1-a), (2.6)
e

Se a = 1/2 a velocidade atras do disco é zero e, portanto, a teoria ndo se aplica.
Com base nesses resultados é possivel deduzir as seguintes grandezas associadas ao disco

atuador:

(a) Poténcia

1 2.8
P = EpU34a(1 —a)?, (2.8)

onde A, =AelU; =U.

(b) Coeficiente de Poténcia
C. = P Poténcia Rotor (2.9)
P= %pugA "~ Poténcia do Vento’
e, portanto,

Cp,=4a(1—- a)?. (2.10)

Derivando a Eq. (2.10) em relacdo a a e igualando a zero, obtemos a = 1/3.

Logo, em a = 1/3, o coeficiente de poténcia méximo é

16 2.11
Cpmax = 5 = 05926, (2.11)



Esse resultado indica que se um rotor ideal foi projetado e operado de modo que
a velocidade do vento no rotor seja 2/3 da velocidade do vento de corrente livre, a turbina
estaria operando no ponto de produgdo de poténcia maxima.

(c) Empuxo

T = %pAUlz [4a(1 - a)]. (2.12)

(d) Coeficiente de Empuxo

T Forga de Empuxo (2.13)
lpUZA ~ Forga Dinamica
2

CT=

O coeficiente de empuxo ideal é 4a(1 — a). O valor de C; maximo (=1) ocorre
quando a = 1/2, logo a velocidade atras do disco é igual a zero ( U, = 0). Para a maxima
poténcia de saida (a = 1/3), C; tem um valor de 8/9. Esse modelo é um modelo

idealizado e ndo vale para fatores de indugdo maiores que 0,5.

O limite de Betz, Cppax = 16/27, € 0 maximo valor teoricamente possivel que
um rotor pode alcancar. Esse limite tedrico ndo tem nada haver com a forma ou geometria
da pa, mas sim com a méaxima energia com que a turbina conseguiria retirar do vento. Na

pratica trés efeitos provocam a diminuicdo do méximo valor do coeficiente de poténcia:

e rotacdo atrés do rotor, na esteira;
e numero finito de pas e perdas de pontas associadas a elas;

e arrasto aerodinamico.

2.1.1 Turbina Eolica de Eixo Horizontal Ideal com Rotacgédo na Esteira

Em uma situagdo real, a rotagdo do rotor est4 associada ao momento angular, que
se relaciona ao torque sobre o rotor. A geracao da energia cinética de rotacdo na esteira
resulta em menos extracao de energia pelo rotor do que no caso de sem rotacao na esteira
(Manwell et al., 2002).



Turbinas edlicas com baixa rotacdo (baixa velocidade angular e alto torque)
experimentam mais perdas devido a rotagéo na esteira do que as com altas velocidades
de rotag&o e baixo torque.

Nessa analise é assumido que a velocidade angular do escoamento, w, é pequena
em comparacao a {2, a velocidade angular do rotor da turbina. Pode-se também assumir
que a pressdo longe na esteira € igual a presséo da corrente livre (Wilson et al., 1976). Se
essa analise usa um volume de controle que se move com velocidade angular das pas (ver

Figura 2.2), a equacdo de energia pode ser usada para resolver esse problema.

Stream tube boundary

Stream tube bound:
a at rotor (actuator disk) plane

|
e
=

- Rotating

4 actuator
disk
- e

’

g ——

Sy
e

Figura 2.2: Geometria para analise do rotor (Manwell et al., 2002).

Note que a velocidade angular relativa do ar que atravessa o disco aumenta de
valor Q para Q + w, enquanto que a componente axial permanece constante. Assim

temos:
1 2.14
pz—p3=p<ﬂ+§w)wﬂ. (2.14)
A resultante do empuxo no anular é:

1
dT = (pZ - p3)dA = [p (Q + Ew) wrz] 2mrdr. (2.15)
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O fator de inducdo angular, a’, é definido como:

a =w/20. (2.16)
Substituindo esse valor do fator de inducdo angular na equagéo do empuxo
temos:
(2.17)

1
dT = 4a'(1+a") EpQZrZZm"dr.

Equacdo do empuxo sem considerar a rotagdo na esteira pode ser escrita como:

dT = 4a(1 — a) %pUZZm”dr. (2.18)

Relacionando as duas equagdes do impulso, temos:

a(l—a) _ O%r? _ 2 (2.19)
a'(l1+a) U2 "

onde A, € arazdo local de velocidade. Logo A é a razdo de velocidade de ponta de pa

(TSR), definida pela expressdo

QR (2.20)

Aplicando a quantidade de momento angular para achar o torque, temos

dQ = dm(wr)(r) = (pU,2nrdr)(wr)(r), (2.21)
onde
U, =U(l - a), (2.22)
e
a = w/20.

Logo a expressao para o torque fica descrita da seguinte forma:

1 .
dQ = 4ad'(1—a) EpUQrZZm"dr. (2.23)



A poténcia gerada para cada elemento de pé € dada por:

dP = QdQ.

Substituindo os valores de dQ e A,., obtemos:

1 3 8 / 3
dQ = E'DAU ﬁa (1 - a)/lrd/lr].

O coeficiente de poténcia, escrito na forma diferencial,

dP

dc I E—
/o PAU?

p

pode ser integrado para produzir a expressao

8 A
Cp = 7). a'(1—a)A3da,.

Resolvendo a equacao

a(l-a) Q%r?

= = A2,
a'(l+a) U2 r

pode-se expressar a’ em termos de a, ou seja,

R [1+4 (1-o
a = > > A‘%a a)l.

11

(2.24)

(2.25)

(2.26)

(2.27)

(2.28)

(2.29)

A condicéo aerodinamica para o0 maximo possivel de producao de poténcia ocorre

quando o termo a’(1 — a) estd em seu maior valor. Substituindo o valor de a’ em

a’'(1 — a) e tomando a derivada em relacdo a a e igualando a zero, obtemos

(1-a)(4a —1)?

22 =
T 1-3a

(2.30)
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A equacdo acima define o fator de inducéo para maxima poténcia em funcgéo de

A, para cada anel anular. Substituindo na Eq. (2.28), obtemos

N (2.31)
T 4a-1

2.1.2 Teoria do Momento e Teoria do Elemento de Pa

A analise nesse tdpico envolve a Teoria do Momento e a Teoria do Elemento de
Pa. A Teoria de Momento refere-se a analise do volume de controle das forgas das pas
baseadas nas leis da conservacdo dos momentos linear e angular. A Teoria do Elemento
de P4 refere-se a andlise das forcas nas secGes das pas em funcdo da geometria da pa. O
resultado dessas duas analises combinados é conhecido com Teoria do Momento do
Elemento de P4 (BEM).

(a) Teoria do Momento Linear
A Equacdo do Momento Linear é:

dT = pU?4a(1 — a)nrdr. (2.32)

A Equacdo do Momento Angular é:

dQ = 4a’'(1 — a)pUnr3Qdr. (2.33)

(b) Teoria do Elemento de Pa

As forgas nas pés da turbina edlica podem também ser expressadas em fungdo do
coeficiente de sustentacéo e arrasto e do angulo de ataque. Supondo que a pa é dividida
em N secOes ou elementos como ilustra a Figura 2.3, podemos fazer as seguintes

hipoteses:

e ndo existe interacdo aerodinamica entre os elementos de pa;
e as forcas nas pas sdo determinadas exclusivamente pela sustentacdo e

arrasto caracteristicos da forma do aerofolio das pas.
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Figura 2.3: Esquema de uma pa dividida em N elementos (Manwell et al., 2002).

Considerando que as forgas de sustentacao e arrasto devem ser, respectivamente,

perpendiculares e paralelas ao vento relativo, conforme mostrado nas Figuras 2.4a e 2.4b.

Leos d+ D sin b
§

-

n i

——
— A

-, ' H-\.\_

T AL

= Lginé D cosé

()

(b)

Figura 2.4: Velocidades e Forcas em um elemento de pé: (a) Velocidade efetiva; (b)

Decomposicao de L (forca de sustentacdo) e D (forca de arrasto) (Burton et al., 2001).
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A Figura 2.5 ilustra as forcas atuando em um elemento de pa. As forgas que atuam

em um elemento de p& formam angulos em relacdo determinados planos de referéncias.

Plane ol blade rotation

U (1- a )= Wind velocily at blades
U..; = Relative wind velocity
6, = Scction pitch angle
U(l- a) a = Angle of attack
[ 6;, + = Angle of relative wind

8 o = Blade pich angle

& = Scction twist angle

Figura 2.5: Principais forcas e angulos em uma pa (Manwell et al., 2002).

e 0,= Angulo de passo. Angulo entre o plano de rotagio e a corda;
e 0O,0= Angulo de passo de ponta;

e 6,= Angulo de torcio;

e o = Angulo de ataque. Angulo entre a corda e 0 vento relativo;

e ¢ =Angulo de escoamento. (¢ = 6, + a);

e dF;=Forca de sustentacdo incremental,

e dFp=Forca de arrasto incremental;

e dFy =Forca normal incremental;

e dF=Forca tangencial incremental;

e U,,;=Velocidade relativa do vento.
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Da geometria da Figura 2.4, temos:

. _Ul-a) 1-a (2.34)
M= ri+a)  (A+a)r,

Urei = U(1 — a)/seng, (2.35)
dF, = Cl%pUrzelcdr, (2:36)
dF, = Cd%pUrzelcdr, (237)

dFy = dF cosg + dFpseng, (2.38)
dF; = dF sengp — dF,cos. (2.39)

Para um rotor com B pas, a forca total na se¢do a uma distancia r do centro é:

1 :
dFy =B EpUrzel(Clcoscp + Cyseng)cdr. (2.40)
Igualmente, para o torque,
dQ = BrdFy (2.41)
dQ =B %pUrzel(Clsen(p — Cycos@)crdr. (2.42)

O efeito do arrasto é diminuir o torque e consequentemente a poténcia.
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2.1.3 Teoria Classica para um Rotor Generalizado com Rotacdo na Esteira

Nessa analise inicia-se com as quatro equacgdes, duas oriundas da Teoria do
Momento e duas para Teoria do Elemento de Pa. As forcas e momentos derivados das

teorias do momento e elemento de pa devem ser iguais.
e Teoria do Momento:
Momento axial:

dT = pU?4a(1 — a)mrdr; (2.43)

Momento angular:

dQ = 4a’'(1 — a)pUnr3Qdr; (2.44)

e Teoria de Elemento de P&:

dFy = B%pUrzel(Clcosgo + Cpseng)cdr; (2.45)
dQ =B %pUrzel(Clsemp — Cpcos@)cdr. (2.46)

Igualando dT = dFy e a velocidade expressa de seguinte forma:

Uret = U1 — a)/seng, (2.47)
. U*(1-a)? (2.48)
dFy =0 npw (C;cosp + Cyseng)rdr,
10 = o U%(1 — a)? c c yr2d (2.49)
Q=oao'np senZg seng 1cos@)redr,

onde o’ é a solidez local, definida como

o' = Bc/2mnr. (2.50)
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Hansen (2008) leva em conta nos calculos dos fatores de inducdo axial e
tangencial o arrasto produzido, logo ndo despreza o coeficiente de arrasto (C;). Essa
abordagem é feita nesse trabalho por se tratar de uma anélise de uma turbina experimental
real. As Eq. (2.51) a (2.57) foram utilizadas nesse trabalho

1 (2.51)
= 4sen’p | .’
oC, +1
, 1 (2.52)
a = )
4seng@cose
— -1
oC,
JT = 1 BUZ(l—a)2 Cord (2.53)
—2F senZg Cbnrar,
1 Uad-ao0r(Q+a 2.54
40 = 2B (1 - a)ar( )CClrdr, (2.54)
2 sengcosy
onde dT é o empuxo, dQ é o torque e:
C, = Cicosp + Cyseng, (2.55)
C; = C;sengp — C cos9. (2.56)

Para calcular a poténcia de cada elemento, basta multiplicar o torque, Eq. (2.54),

pela velocidade angular. Logo,

dP = wdQ. (2.57)
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Varios autores utilizam formulacGes diferentes para o calculo do coeficiente de

poténcia. Abaixo, sdo listadas duas possiveis formulagdes:
e Wilson e Lissaman, (1974):

4 (2.58)
Cp=(8/2%) | Aa'(1—a)[1—(Cq/C)cotpldA,
An

Usando a expressdo para o torque, Eq. (2.53), e a definicdo para a razdo de
velocidade de ponta, Eq. (2.20), o coeficiente de poténcia pode ser escrito da seguinte
forma

A (2.59)

2
Cp = 7] a'C(1 —a)’(1/senp)[1 — (Cq/C))cotB]A2dA,..
h

Foi usada a Eq. (2.59) proposta por Manwell et al. (2002) para o calculo do
coeficiente de poténcia.

2.2 MODIFICACOES NA TEORIA CLASSICA

2.2.1 Fator de Correcédo de Perda na Ponta ( Tip Loss Correction Factor) —
Prandtl’s Method

Devido a ter uma baixa pressao na superficie de cima do aerofdlio, o escoamento
na ponta tende a subir para parte de cima da ponta da pa e, com isso, diminuir a
sustentacdo. Muitos modelos tem sido utilizados para levar em conta essa perda na ponta,
mas 0 modelo mais utilizado é baseado no Método de Prandtl, que consiste em introduzir
um fator de correcdo F. Esse fator de corregdo € escrito em funcdo do nimero de pas,

angulo relativo do vento, e as posi¢des na pa, e € dado por

F = (2/m)cos™! [exp <_ {<B/2>[1 - (r/R)]})l_ (2.60)

(r/R)seng
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O valor resultante do inverso do cosseno deve ser expresso em radianos. O fator
F adota um valor de 0 a 1.

2.2.2 Corregao de Glauert

Segundo Manwell et al. (2002) a teoria BEM néo é valida para fatores de inducéo
axial maiores ou iguais a 0,5, pois a velocidade atrds do rotor seria negativa ou nula. A
Figura 2.6 mostra os dois estados de operacao de uma turbina edlica, que sdo o estado de
moinho de vento (windmill) e o estado de esteira turbulenta (turbulent wake). O estado
windmill é um estado normal de operacdo, isto €, onde a teoria é valida; j& a esteira
turbulenta € um estado que ocorre com velocidades do vento elevadas no qual a teoria
falha, devido o fator de inducdo ser igual ou maior que 0,5. A teoria do momento nao é
aplicada para todos os casos. Relagdes empiricas devem ser obtidas entre C; (coeficiente

de empuxo) e a (fator de inducéo axial) afim de corrigir essa falha.

No estado de esteira turbulenta (turbulent wake), a solucdo pode ser encontrada
usando uma relacdo empirica entre o coeficiente de empuxo e o fator de inducdo axial. A
relagdo empirica desenvolvida por Glauert, inclui o fator F de perda na ponta da pé (tip
loss), e é dada por

a=(1/F) [0,143 +4/0,0203 — 0,6427(0,889 — Cp)|. (2.61)
2.0 v
Glauert empirical relation /
= 15
%
g 107 ¢, = 4a01-9)
F o5 )
Windmill state Turbulent wake stat\é‘-.‘.
0.0

T T I I I I
0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0
Axial induction factor

Figura 2.6: Curva coeficiente de impulsao versus fator de inducdo axial. (Manwell et
al., 2002).
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a Eq. (2.61) tem validade para a > 0,4 ou Cy > 0,96.

Wilson et al. (1976) define o valor do coeficiente de empuxo para cada elemento
de p& como sendo:

_ (1 - a)*(Cicosp + Cqseng) (2.62)

C
T sen?q

2.2.3 Stall Delay

Segundo Du e Selig (1997), o efeito de rotacdo produz o chamado atraso do estol
(Stall Delay), cujo principal efeito € um draméatico aumento no coeficiente de sustentacao
em comparagdo aos dados 2D extraidos experimentalmente em um tanel de vento. Por

exemplo, na Figura 2.7 mostra esse fendmeno para a turbina NREL Phase 1.

1 t 1

1 1]
2-D wind tunnel data —

2 - 2-Dprediction, ¢/r=0.11 ---- .
3-D test data, o/r=0.11 o
3-D prediction, ¢/r=0.18 - g
3-D test data, c/r=0.18 + B
15 - 3-D prediction, ¢/r=0.30 ----- g 4

3-Dtestdata, ¢c/r=0.30 ©..- -

o

Lift Coefficient -

0 1 L 1 L 1

0 5 10 15 20 25 30
Angle of Attack (degrees)

Figura 2.7: Coeficiente de sustentagdo S809. (Du e Selig, 1997).

Outro ponto importante é o efeito relacionado a reducéo do arrasto. O aumento da
sustentacdo e a diminuigdo do arrasto sdo a principal causa do aumento da poténcia de
saida, comparada com a poténcia prevista baseada nos dados 2D do aerofdlio. Para
propulsores e helicopteros esses efeitos sdo benéficos. No caso de turbina edlica esta

diretamente ligada a forca de sustentacdo e consequentemente, a poténcia.
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Du e Selig (1997) propde a seguinte correlacdo para prever o efeito da rotacdo no

coeficiente de sustentacéo e arrasto

Ci3p = Ciop + fe(2m(a — ap) — Cyzp), (2.63)
Cpsp = Cpp + fcd(CD,ZD —Cp(a = O)), (2.64)
onde
dR
PR <1,6(C/r)> a— /| _, (2.65)
L= oo ar | — |
2m |\ 01267 )\ ;| (c/ yiR
dR
-1 <1,6<C/r>> AN (266)
cd = 5o ar | — 1)
2m (\ 01267 )\ ;| (c/ 152
sendo A definido por
A = QR/\/ (U2 + (QR)?), (2.67)
a=b=d=1. (2.68)

Snel et al. (1993) propde de modo diferente os valores das funcdes e ndo considera
que haja uma variagéo no coeficiente de arrasto, isto €, o valor de Cp3p = Cp »p. Desta

forma os fatores de corre¢édo séo dados por

2
=3 (;) ’ (2.69)
fea = 0. (2.70)

Neste trabalho, foi utilizado a correlacdo de Snel et al. (1993).
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2.3 AEROFOLIO DE UMA TURBINA EOLICA

Um aerofolio € um perfil 2D de uma asa, projetada com o objetivo de gerar forca
de sustentacdo. Tais forgas surgem devido ao movimento relativo entre o aerofdlio e o
fluido que o circula. O ar que escoa em volta do aerofdlio faz com que o aerofélio tenha
uma diferenca de pressdo entre as superficies superior e inferior. Essa diferenca faz com
que o aerofolio experimente uma forca na direcdo perpendicular ao escoamento e na
direcdo paralela ao escoamento, chamadas respectivamente, de forca de sustentacdo e

forca de arrasto.

O escoamento sobre o aerofélio produz uma distribuicdo das tensGes normais e
tangenciais que geram as forgas sobre o aerofélio. A velocidade do escoamento acelera
na parte convexa (extradorso) do aerofdlio resultando em uma pressdo média menor
qguando comparada a parte concava (intradorso). O resultado dessa distribuicdo de forcas
devido a pressao e atrito (viscosidade) é resumido em duas forgcas e um momento que age
ao longo da corda a uma distancia de c¢/4 do bordo de ataque. As caracteristicas
geométricas de um aerofolio e as forcas de superficie associadas encontra-se mostradas
nas Figs. 2.7 e 2.8.

Leading Mean camber line
cdge (halfway between top and bottom)
Angle of radius

attack Trailing

f edge

Leading

edge i
Chord line Trailing

cdge

angle

Figura 2.7: Nomenclatura de um aerofélio (Manwell et al., 2002).
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Lift force

Airflow Pitching moment

Drag force

/ cl/d

Chord

Figura 2.8: Forgas atuando sobre um aerofdlio (Manwell et al., 2002).

Esses componentes das forcas aerodinamicas sobre o aerofolio se chamam:

e Forca de Sustentacdo: Perpendicular a direcdo de escoamento relativo
entre o aerofdlio e o fluido infinito;

e Forca de Arrasto: Paralela a direcdo de escoamento relativo entre o
aerofolio e o fluido infinito;

e Momento de Arfagem.

Os parametros adimensionais associados ao calculo das forcas aerodinamicas

sobre um aerofélio sdo:

e NUmero de Reynolds :

R pUL UL Forgas de Inercia
e =—=—= ;
U % Forcas Viscosas

e Coeficiente de Sustentacdo:

L/l Forcade Sustentacdo/Unidade de Comprimento _
Forca Dinamica/Unidade de Comprimento

C, = =
1 2
E'DU c
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e Coeficiente de Arrasto:

D/l Forgade Arrasto/Unidade de Comprimento

Cq = = ;
d 1 pUZc Forgca Dinamica/Unidade de Comprimento
2

e Coeficiente de Momento de Passo:

M Momento de Passo ,

Cm =

%pUzc Momento Dinamico’

e Coeficiente de Pressao:

P — P Pressao Estatica

C, = = _
p = —
l pU2 Pressao Dinamica

Aerofélios de turbina edlica de eixo horizontal (Horizontal Axis Wind Turbine -
HAWT) sdo geralmente projetadas para baixos angulos de ataque, onde os coeficientes
de sustentacdo sdo bastante altos e de arrasto baixo. Se aumento a velocidade (NUmero
de Reynolds) aumento também o arrasto, consequentemente aumento o coeficiente de

arrasto.

Os aerofélios podem ser organizados em diferentes classes, devido a grande
influéncia dos parametros geométricos sobre o comportamento aerodinamico, cada qual
voltada a um tipo de aplicacdo especifica. Algumas dessas classes sdo citadas por Souza
(2008):

(@) Aerofolios de alta sustentacdo: sdo voltados para aplicacdes que exigem
grandes forcas de sustentacdo, baixo angulo de incidéncia (a < 4°) e baixo
nimero de Reynolds (Re < 10°). Essa classe de aerofélios é normalmente
aplicada em aeronaves de competicdo de pequena escala e em planadores com
alongamento moderado.

(b) Aerofdlios laminares: possuem caracteristicas geométricas que favorecem a

permanéncia de uma camada limite laminar ao longo de grande extensdo da



25

superficie do aerofélio. Os aerofdlios desenvolvidos pela NACA, pertencentes
a série 6, sdo 0s mais conhecidos dessa classe. S&o indicados para aplicacdes
que possam exigir pequenas faixas de operacao a baixos numeros de Reynolds,
por exemplo, pas de turbocompressores e planadores com grande
alongamento.

(c) Aerofdlios subsdnicos: apresentam caracteristicas geométricas semelhantes a
dos aerofdlios laminares, incorporando algumas caracteristicas dos aerofolios
supercriticos (aerofolios que possuem maiores raios de bordo de ataque,
maiores espessuras e maiores curvaturas da bissetriz entre as superficies
superior e inferior no bordo de fuga em relacdo a corda). Apresentam
comportamento aerodindmico semelhante ao dos aerofdlios laminares, a
baixas velocidades, mas gerando uma sustentacdo e arrasto ligeiramente

maior.

A maioria dos perfis de aerofolios utilizados em turbinas eélicas de eixo horizontal
sdo projetados originalmente para asas de aeronaves. Contudo, 0s requisitos impostos aos
aerofélios destinados aos rotores edlicos ndo séo idénticos aos requisitos do projeto de
uma aeronave. Nos Ultimos anos, aerofélios especiais vém sendo desenvolvidos para
turbinas edlicas (Pinto, 2013).

As pas de uma turbina edlica usam aerofélios para desenvolverem poténcia
mecénica. Uma p4 de uma turbina edlica pode ser formada por um unico perfil
aerodindmico ou uma combinagdo. As caracteristicas geométricas de cada pa como,
largura e comprimento, sdo em funcdo do desempenho aerodindmico desejado, da
méaxima poténcia desejada do rotor, das propriedades do aerofolio escolhido e das forcas
envolvidas. Essas propriedades aerodindmicas dos aerofélios s&o medidas em modelos

em tdneis de vento.

Entre 1970 e inicio de 1980, os projetistas de turbinas eolicas davam menos
importancia as caracteristicas de desempenho do perfil aerodindmico em relacdo a
otimizar a tor¢do da pa e o afilamento. Por essa razdo ndo foi dada muita importancia a
selecdo de um aerofélio adequado. Assim, os aerofolios que eram utilizados pela industria
da aviagdo, em helicdpteros, foram escolhidos para serem utilizados também em turbinas
eodlicas. Aerofolios usados na aviagdo, como 0os modelos NACA 44X X e NACA 230XX,
eram os mais utilizados pois tinham altos coeficientes de sustentacao, baixo momento e

baixo arrasto. A série de perfis NACA apresentam varias classes. Para as turbinas edlicas,
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a série de 4 digitos foi bastante utilizada. Por exemplo: NACA4415 (Manwell et al.,
2002).

No inicio dos anos 80 os projetistas de turbinas edlicas comecaram a dar
importéncia a escolha do perfil aerodindmico adequado e passaram a utilizar o LS(1)
MOD. Esse aerofélio foi utilizado pelos projetistas americanos e ingleses pela
sensibilidade reduzida a rugosidade no bordo de ataque, em comparacdo as Séries
NACA44XX e NACA230XX (Tangler et al., 1990). Por esse mesma razdo projetistas
dinamarqueses iniciaram a usar 0 NACA63(2)-XX em vez do NACA44XX. A existéncia
de rugosidade no bordo de ataque afeta diretamente o desempenho do rotor. Por este
motivo a producdo de energia pode cair até 40%, quando nas pas se acumulam insetos e
sujeira ao longo do bordo de ataque. Mesmo os aerofélios LS (1) MOD, projetados para
tolerar rugosidade na superficie, apresentam perda de poténcia quando as pas ficam sujas
(Manwell et al., 2002).

Dessa maneira, 0s critérios de selecdo dos aerofdlios para turbinas eolicas
mudaram para alcancar um desempenho elevado e confiavel. Novos codigos numéricos
para projeto de aerofdélios comecaram a ser utilizados por engenheiros de energia edlica,
buscando projetar aerofélios especificos para essa area. Usando o cddigo de Eppler,
pesquisadores do Laboratorio Nacional de Energia Renovavel (NREL) desenvolveu
familas especificas de aerofolios (special purpose families) para trés classes de turbinas
edlicas (classificacdo denominada SERI de aerof6lios). As superficies de sustentacdo da
série S tém demonstrado ser relativamente insensiveis a rugosidade da superficie do bordo
de ataque, contribuindo para o aumento da producdo de energia. Estes aerofdlios sdo

agora usados em algumas turbinas eolicas comerciais (Manwell et al., 2002).

2.4 TURBINA NREL PHASE II

Os dados experimentais usados para comparacao dos resultados foram obtidos do
relatorio de Butterfield et al. (1992) que tem como titulo NREL Experimental Final
Report-Phase I1. O relatdrio descreve a geometria da turbina e apresenta os dados obtidos
experimentalmente. Esses experimentos foram realizados no NREL (National Renewable
Energy Laboratory). Esse relatério Phase 11 foi planejado e realizado em um periodo de
4 anos. O programa foi dividido em 2 fases, o primeiro tendo inicio em 1987 (Phase I). A

mais significativa diferenca entre a Phase | e Phase |1 estd na extensdo dos medidores de
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pressdo. Phase | tem somente um medidor de pressdo em sua extensdo enquanto a Phase

Il possui 4 medidores.

A turbina Pahse Il é uma turbina e6lica com eixo horizontal (HAWT) com passo
fixo (fixed pitch), com 3 pas, rotor na posicdo downwind com didmetro de 10,06 m, altura
do ch&o até o centro rotor (hub) de 17,03 m, velocidade de cut-in 6 m/s, angulo de tilt
igual a zero, velocidade angular de 71,63 rpm, as pas ndo possuem torcdo, e é formada
pelo aerofélio S809 com o mesmo comprimento de corda de 0,4572m em toda sua

extensdo. O angulo de passo (pitch angle) selecionado € de 12°.

Para uma condi¢do sem guinada (non-yawed) permanente, a turbina NREL Phase

Il possui uma curva de poténcia conforme a Figura 2.9.

5 10 15 2
V, (m/s) DI

Figura 2.9: Curva NREL Phase Il (Shepers et al., 1997)

Simms et al. (1999) em seu relatério técnico, descreve resumidamente a evolugédo
das turbinas NREL Phase I1-1V, mostrando as geometrias e as diferencas nos sensores de
pressdo. A partir da Phase 111 comegaram a construir as pas com torcdo. A Tabela 2.1

mostra os principais dados de operacdo e geometria da turbina NREL Phase II.



Tabela 2.1: Dados turbina NREL Phase II.
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NUmero de pés 3
Didmetro do rotor 10.06 m
RPM 71,63 r/min
Cut-in speed wind 6 m/s

Cut-out wind speed

Né&o aplicado (Stall control)

Poténcia avaliada 20 KW
Regulagem poténcia Stall
Tipo da pa Corda constante
Extenséo da base 0,723 m
Passo da pa 12 graus (fixo)
Perfil da pa NREL S809
Corda de cada perfil 0,4572
Torc¢do da pa Né&o
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3 REVISAO DE LITERATURA

Esfahanian et al. (2013) estimam a poténcia de uma determinada turbina eolica,
NREL Phase Il, usando a teoria classica (BEM) com auxilio da fluidodinamica
computacional (CFD) e faz comparacGes com os dados experimentais. A teoria BEM
necessita dos coeficientes de sustentacdo e arrasto 2D dos aerofélios. Sdo obtidos esses
dados do aerofdlio via CFD, rodando ANSYS Fluent. A teoria BEM requer algumas
modificagdes, pois em alguns casos a teoria falha quando o fator de inducéo axial é maior
que 0,5. Para resolver esse problema, os autores utilizam uma corregéo proposta por Spera
(1994), além de levar em consideracdo também uma corre¢do devido a perda na ponta da
pa (tip losses) e por fim considerou o efeito da rotacdo nos coeficientes de sustentacdo e
arrasto, utilizando o modelo de Du e Selig (1997). Esfahanian et al. (2013) concluiram
que essa abordagem, utilizando BEM/CFD, teve um bom resultado comparado aos
resultados experimentais. A Figura 3.1 mostram os resultados obtidos.

20

———— BEM with Stall Delay
—<—— BEM without Stall Delay
————————— NREL Power Curve
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Figura 3.1: Curvas de poténcia (Esfahanian et al., 2013).

Belamadi et al. (2015) teve como objetivo estudar as caracteristicas aerodinamicas
do rotor NREL Phase Il. Simulou o rotor completo no software ANSYS Fluent para as
seguintes velocidades 7,2 m/s, 10,56 m/s, 12,85 m/s, 16,3 m/s e 9,18 m/s. Os resultados

de CFD do coeficiente de poténcia estdo em boa concordancia com os obtidos utilizando
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0 método BEM. O estudo confirma que as simulacdes RANS séo capazes de resolver com
uma precisao razoavel os diferentes aspectos envolvidos no campo de escoamento de
turbina tipo HAWT, o que confirma que atualmente a simulacdo CFD pode ser a
ferramenta mais importante para analise e design de rotores de turbinas eélicas. A Figura
3.2 ilustra os resultados obtidos em relacdo aos dados experimentais e com outros

trabalhos relacionado ao mesmo tema.
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Figura 3.2: Poténcia em funcdo da velocidade (Adaptado de Belamadi et al., 2015).

Tahani et al. (2015) simulou em escala completa o rotor da turbina eélica Vesta
V47 no software ANSYS CFX e comparou com resultados provenientes da teoria classica
(BEM) da mesma turbina. Utilizou modificagcOes na teoria classica como correcdo de
Glauert e perda de ponta Prandtl. Apds comparacdo obteve bons resultados. Concluiu
que, de acordo com a precisdo dos resultados e o custo computacional, a teoria classica

BEM é mais aplicavel nas estimativas de engenharia.
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Mahmuddin et al. (2017) mostra em seu estudo vantagens em utilizar a teoria
classica (BEM) para estimar a poténcia das turbinas edlicas em comparacdo a uma
simulacdo completa em software de CFD. A teoria classica muita das vezes requer
coeficientes de sustentacdo e arrasto para altos angulos de ataque e muitas das vezes ndo
estdo disponiveis na literatura, com isso apresenta metodos de extrapolacfes dos valores
dos coeficientes aerodinamicos. Utilizou o método de Viterna e Montgomerie para
extrapolacGes dos dados experimentais do aerofélio NACA23012.
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4 FORMULACAO MATEMATICA

Segundo Maliska (2004), a obtencéo da solucdo numérica de qualquer problema
fisico requer, inicialmente, a habilidade da criacdo do modelo matematico
correspondente. O modelo matemaético deve ser tal que possa ser desenvolvido com
tempos de computacdo ndo-proibitivos e que os resultados obtidos representem
adequadamente, isto é, dentro das exigéncias do analista, o fendmeno fisico em

consideracao.

As equacdes de conservacao de massa, quantidade de movimento e energia podem

ser escritas da seguinte forma:

Equacéo da Continuidade:

op . (4.1)
Equacdo de Quantidade de Movimento Linear:
(4.2)

0
a(pU)+V-(pU®U) =-Vp+V-1+ Sy

Onde U é o vetor velocidade, p é a massa especifica, T € o tensor de tensdes e € definido,

para fluidos newtonianos, pela seguinte equacgéo constitutiva
2 4.
T=,u<VU+(VU)T—§V-U6), (4.3)

sendo &, tensor delta de Kronecker, S, engloba os termos fontes de momentum presentes

no modelo, inclusive o gravitacional.

A equacdo da energia ndo sera resolvida neste trabalho, pois sera considerado

escoamento isotérmico.
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4.1 MODELAGEM DA TURBULENCIA

Uma definicdo para um escoamento turbulento € que ele possui flutuacdes do
campo de escoamento no tempo e espaco. Por ser uma condig&o irregular do fluido, tem

um impacto significativo nas caracteristicas do escoamento.

Existe atualmente uma grande quantidade de modelos de turbuléncia disponiveis.
Apesar de haver muitas pesquisas no campo da turbuléncia, ndo ha um modelo que possa
ser usado a todos os tipos de escoamentos. Como a maior parte dos escoamentos de
interesse da engenharia sdo turbulentos, a modelagem apropriada da turbuléncia é um dos
fatores principais de uma simulacdo CFD bem-sucedida. A modelagem da turbuléncia

pode ser dividida em:

e Simulacdo numérica de Escoamentos Turbulentos via EquacGes Médias de
Reynolds (RANS- Reynolds Avaraged Navier-Stokes). As equagdes RANS
séo obtidas através de um conjunto de médias das equacdes de Navier-Stokes
e Continuidade.

e Simulacdo de Grandes Escalas (LES - Large Eddy Simulation). As grandes
escalas sdo consideradas como turbilhdes que contém energia, sdo calculadas
diretamente e para as pequenas escalas utilizam-se modelos de escalas sub-
malha.

e Simulacdo Numérica Direta (DNS — Direct Numerical Simulation). As
equacOes de Navier—Stokes sdo resolvidas sem modelagem, em malhas
bastantes refinadas com passos de tempo bastante pequenos, a fim de capturar

toda a gama de escalas turbulentas.

Os tipos de modelagens apresentadas acima estdo em ordem de exigéncia
computacional. A principio, as equacdes de Navier-Stokes descrevem tanto escoamentos
laminares quanto turbulentos. Entretanto, escoamentos turbulentos em velocidades
realistas englobam uma faixa ampla de escalas de tempo e espago, incluindo escalas muito
menores que uma malha de elementos finitos média. Essa caracteristica inviabiliza a
solucdo numerica direta da turbuléncia (DNS) para a maior parte das aplicagGes, pois
haveria necessidade de um poder computacional maior do que esta disponivel atualmente,
a utilizacéo pratica da DNS limita-se aos escoamentos com baixo ou moderado numero

de Reynolds. Diante disto, as simulagdes RANS e LES tornam-se melhores alternativas
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para resolucdo do problema. Tanto o RANS quanto LES possuem problema de
fechamento da turbuléncia.
No presente trabalho serdo utilizados a modelagem via RANS e o SST (Shear-

Stress Transport) como modelo de fechamento para turbuléncia.

4.2 EQUACOES MEDIAS DE REYNOLDS — RANS

O escoamento é separado em um termo médio e uma flutuacdo, como na Eq. (4.4).
O mesmo principio € aplicado de maneira andloga a outras propriedades do escoamento

(pressdo, massa especifica, temperatura, etc).
U=U+u. (4.4)

Podemos ampliar esse procedimento para as demais propriedades do escoamento,

como mostra a Eq. (4.5)

(4.5)

_ 1
(0] :A_tf ¢dt,
At

onde pela propria definigdo, ¢; = 0.

E importante destacar que, apesar da turbuléncia ser intrinsecamente transiente,
os modelos RANS permitem sua simplificagdo para estado permanente, onde se considera
que a variacdo da turbuléncia em termos macroscopicos é pequena o suficiente para ser
descartada.

Substituindo os valores das médias via RANS nas equacdes de transporte e por
simplicidade, o simbolo U sera substituido por U em relagdo as médias turbulentas, as

Egs. (4.1) e (4.2) ficam da seguinte forma:

I, WU _ (4.6)
at = ox;
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2 2 ap 0 - 4.7)
a(pUl) + @(pUlU]) = _a_QCi+a_J(fj(Tij - pulu]) + SM'

O termo u,w; € interpretado como a contribuicdo media das flutuagGes turbulentas
de velocidade & quantidade de movimento, é denominado Tensor de Reynolds. O tensor
de Reynolds, em trés dimensdes, é composto por nove componentes. As componentes na
diagonal sdo as tensdes normais e as tensdes cisalhantes estdo fora da diagonal. Se as
flutuacBes turbulentas puderem ser consideradas completamente isotropicas, o tensor de
Reynolds é simétrico, e dado pela Eq. (4.8).

—pu? —puv —puw (4.8)
—puv  —pv: —pow|,

—puw —pow —pw?

As Egs. (4.6) e (4.7) para serem resolvidas para um escoamento turbulento
apresentam dez variaveis independentes (trés componentes de velocidade U;, pressao e
0s seis componentes do tensor de Reynolds), para quatro equacfes de conservagdo
(continuidade e trés equacOes de quantidade de movimento linear). Esse
desbalanceamento no sistema caracteriza o chamado problema de fechamento da
turbuléncia, e é contornado através dos modelos de turbuléncia. Os modelos mais usados
de turbuléncia, dentro da modelagem via RANS, sdo os de duas equacfes, nos quais a
viscosidade e a difusividade turbulentas sdo determinadas, 0s quais destacam-se 0S
modelos k — &, k — w e SST (Shear Stress Transport ).

O modelo k — ¢ baseia-se nas escalas turbulentas de altos nimero de Reynolds.
Sendo assim, € preciso na regido de escoamento livre, porém nédo obtém bons resultados
em regides proximas a camada limite, ja que nessas regides a velocidade é muito baixa.

O modelo k — w, ao contrario de k — ¢, foi desenvolvido para atingir melhores
resultados préximo as paredes. Entretanto, ele € mais sensivel as condi¢6es de contorno,
principalmente na regido de escoamento livre. O modelo SST, introduzido por Menter

(1994), combina as vantagens de k — € e k — w, selecionando automaticamente entre os
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dois. Nesse caso k — w, é utilizado em regides proximas a parede, e k — € na regido de

escoamento livre. Na Secdo 4.3 serdo discutidos os principais conceitos do modelo SST.

4.3 FORMULACAO DO MODELO SST

Menter (1994) mostrou que a introducdo de difusdo cruzada pode reduzir a
dependéncia da corrente livre do modelo k — w e escolheu introduzi-lo de uma forma néo
uniforme através da multiplicacdo desse termo com “fung¢des de mistura”, com base na
distancia para a parede mais. Estas fun¢des de mistura sdo iguais a zero na borda interna
de uma camada limite turbulenta e tém um valor unitario na borda exterior da camada.
Consequentemente, o0 modelo se comporta como o modelo k — € longe das paredes e
como o modelo k — w na regido proxima da parede. Desta maneira 0 bom desempenho
da camada limite do modelo k — w padrdo é mantido, enquanto sdo acrescentados
resultados mais confidveis do modelo k — & nos escoamentos com camadas cisalhantes
livres.

As tensdes de Reynolds sdo consideradas proporcionais aos gradientes médios de

velocidade, conforme a Eq. (4.9)

B (’)Ui_l_an 26 (k+ 6Uk> (4.9)

onde u, é definida como a viscosidade turbulenta, que precisa ser modelada, e k é a
energia cinética turbulenta, dada por k :%u—f Note que, a partir da Eqg. (4.9), as
flutuacdes turbulentas podem ser expressas atraves das velocidades médias, desde que a
viscosidade turbulenta e a energia cinética sejam conhecidas. Considerando uma
viscosidade efetiva, p.rr =p+ ue, a equacdo de conservacdo de quantidade de

movimento é reescrita segundo Eq. (4.10)

d d op* d au; an (4.10)
g(pUi) + a—xj(pUin) = —a—xi +a—leﬂeff <a—x] + a—xl + Sy.
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Uy

—= , € desprezado nos
6xk

O termo relacionado ao divergente de velocidade, glleff

software ANSYS, apesar desta simplificagdo ndo ser estritamente correta em
escoamentos compressiveis (ANSYS, 2015).
O modelo SST modela a viscosidade turbulenta a partir de energia e dissipagado

turbulentas, respectivamente k e w, segundo as Eqs. (4.11) e (4.12)

0 9] 0 Ue \ Ok ) (4.11)
3¢ (PR + a—xj(PUjk) o l(ll + 0_k3) a—x]l + Py — B'pkw + Py,
d d (4.12)
3¢ (Pw) + a—xj(Pij)
d Ue \ Ow Jk dw
=— — | =— 1—-F)2 —_——
0x; (,u * aa,3) Ole + 1)2p Oz 0X; 0X;

+as—P — Bspw* + P
“3kk 3pW wb*

F; e F, séo funcdes de transicdo, responsaveis pela ligacdo entre os modelos k —
€ e k — w, permitindo ao modelo SST selecionar automaticamente entre os dois de acordo
com a regido do dominio a ser resolvida. Sdo definidas atraves das Eqgs. (4.13) e (4.14)

F, = tanh(argy?), (4.13)

F, = tanh(arg3). (4.14)

Os argumentos das funcdes de transicéo sao:

Vk 50017) 4pk l (4.15)

arg, = min [max (B’wy' yza)

' CDkawaz
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2Vk 50017) (4.16)

arg, = max (W’ yza)

sendo y a distancia desde a parede. O termo CDy,, € dado por:

1 0k dw 4.17
CDy,, = max <2p —, 10_10>. (4.17)

OuoW ax] ax]

Nos modelos k — e e k — w , as equacdes base contém uma série de constantes,
conforme a Tabela 4.1. O indice 1 corresponde ao modelo k — e e o indice 2, k — w. O
modelo SST utiliza o indice 3 nas Egs. (4.11) e (4.12) para indicar uma combinacao linear

entre essas constantes, e incluindo a funcéo de transferéncia, conforme a Eq. (4.18)
q)g = Fl(bl + (1 - FI)CDZ- (4.18)

Para que as vantagens do modelo SST sejam alcancadas, € preciso que a resolucao
da malha na camada limite seja de pelo menos dez nds, e que tenha elementos de
tamanhos apropriados. 1sso porque, longe da parede, 0 modelo SST remonta ao k — ¢,
que usa funcGes de parede baseadas em dados empiricos para aproximar o escoamento na

camada limite.
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Tabela 4.1: Constantes empregadas na modelagem de turbuléncia.

Constante Valor
B 0,09
ay 5/9
B1 0,075
011 2
1 2
a;, 0,44
B 0,0828
Ok2 1
0u2 1/0,856

Segundo Ariff et al. (2009), o parametro y* é utilizado tradicionalmente nas leis
de parede da teoria de camada limite, e utilizado em CFD para definir se um elemento
utiliza 0 modelo de baixo Reynolds ou de alto Reynolds. Um y* < 5 representa um
elemento inteiramente na subcamada viscosa, e portanto com perfil de velocidade
laminar. J& um y* > 30 adota um comportamento totalmente turbulento, sob a lei

logaritmica de velocidade, como mostra a Eq. (4.19)

ot u Ay (4.19)

)

v

onde u, = m é a velocidade de fricgdo. A tensdo cisalhante na parede,z,,, pode ser
aproximada através de correlagbes conhecidas na literatura. Ay é o tamanho de um
elemento a partir da parede. No modelo SST, o y* dito ideal é 1 . Entretanto, esse valor
frequentemente implica em tamanhos de malha proibitivos em termos de custo
computacional. E portanto recomendavel ndo exceder y* = 10, acima do qual o modelo

perde precisdo, conforme pode ser observado na Figura 4.1.
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Figura 4.1: Influéncia do y* na resolucdo do modelo SST (ANSYS , 2015).
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5 PROCEDIMENTO DE MODELAGEM

Nesta secdo, sdo resumidos alguns principios bésicos da modelagem por
fluidodindmica computacional, suas principais etapas para a solugcdo do problema,
definicdo de malhas computacionais, principios de verificacdo e validacdo numérica e por

fim, métodos de analise de convergéncia.

5.1 FLUIDODINAMICA COMPUTACIONAL

A fluidodindmica computacional (CFD) é uma éarea de grande interesse para
solucdo e avaliagdo de fenbmenos de problemas fisicos ou equipamentos, muitas das
vezes com menor custo e em um espaco mais curto de tempo, pois diminui
significativamente o nimero de protdtipos ou experimentos necessarios. O modelo CFD
se utiliza de técnicas numéricas para a discretizacdo do dominio fluido estudado e
emprega 0 método de discretizagdo para converter as equagdes diferenciais apresentadas
na Secdo 4 em sistemas de equacOes algébricas. Os métodos de discretizacdo mais
difundidos sdo o método das diferencas finitas, 0 método dos elementos finitos e o método
dos volumes finitos. Com esses métodos, troca-se o dominio continuo por um dominio

discreto para representar o dominio original.

5.1.1 Discretizacdo Espacial

A discretizacdo € realizada através da geracdo de malhas, que podem ser
estruturadas (uniformes ou ndo), ndo estruturadas, ou hibridas, conforme exemplificado
na Figura 5.1. Malhas estruturadas sdo formadas por elementos hexaédricos, e cada
elemento possui sempre 0 mesmo numero de elementos vizinhos. Malhas néo
estruturadas possuem elementos de geometrias diversas, como tetraedros, prismas e
piramides, cujo nimero de células vizinhas ndo é uniforme ao longo da malha. E um tipo
de malha mais adequado a geometrias complexas, por sua facilidade de geragdo. Ja
malhas hibridas sdo uma combinacdo dos dois tipos de malha, sendo cada um utilizado
em uma regido do dominio.

Os valores das variaveis sdo armazenados no centroide dos volumes de controle.
Nas faces desses volumes os valores das variaveis discretas Sao expressos por meio de

funcOes de interpolacdo. (Patankar, 1990).



42

Dos esquemas de interpolacdo destacam-se: o Esquema Upwind de primeira
ordem (Upwind Differencing Scheme, CDS), que assume que os valores das varidveis nas
faces de um elemento s&o iguais aos valores armazenados no centro dos mesmos, 0
Esquema de Diferencas Centrais (Central Differencing Scheme, CDS) que utiliza
interpolacdo linear, e o Quadratic Upwind Interpolation for Convective Kinematics
(QUICK), que é baseado na média ponderada de um esquema Upwind de segunda ordem
e diferencas centrais.

G - -
| L4 L L L . [ [ ] ‘,’
" . »
£ - = &
(2) (k) ~Le)

Figura 5.1: Tipos de malha computacional: estruturada (a), ndo estruturada (b) ou
hibrida (c) (ANSYS, 2015).

4.1.2 Discretizagdo Temporal

Os métodos implicitos empregam processos iterativos na solucao das equacdes,
pois calculam os valores de velocidade, pressdo e outras variaveis no instante de tempo
futuro (integracdo implicita). J& nos métodos explicitos os valores das variaveis sao
calculados no tempo atual e, assim, ndo precisam realizar iterac0es para alcancar os
resultados. A desvantagem dos métodos explicitos € que possuem problemas de
estabilidade ao se utilizar grandes passos de tempo. Por essa razéo que métodos implicitos
sdo mais populares nos softwares de CFD comerciais. Lovatto (2012), resumidamente,

define os principais pardmetros para uma simulacéo transiente:
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(a) Numero de Courant

E uma variavel local do dominio fluido que representa o fluxo advectivo em cada

volume finito, representado pela Eq. (5.1)

lulAt (5.1)
Ax ’

Numero de Courant (Co) =

onde |u| é a norma da magnitude de velocidade local, At o passo de tempo e Ax 0
tamanho local dos volumes finitos da malha.

(b) CFL — (Courant-Friedrichs-Lewy)

E um parametro numérico constante que modifica a magnitude local do NGmero
de Courant, CFL, desempenha um papel importante em CFD. O CFL é um multiplicador
do passo de tempo, representa 0 numero de vezes que o passo de tempo do célculo é
superior ao passo de tempo que fornece um Numero de Courant igual & unidade conforme
aEq. (5.2)

At (5.2)
Atco=q

CFL =

Visto que o Numero de Courant é uma grandeza local, que varia no espaco, o local
de referéncia para o calculo de At,—, € arbitraria, normalmente onde se tem o maior
NUmero de Courant.

(c) Condicao CFL

E o intervalo de CFL que permite a preciso fisica e estabilidade do céalculo. Um
calculo transiente explicito (sem iteragcdes no espaco) exige que o Numero de Courant de
cada volume da malha seja inferior & unidade em todo o dominio. Entéo, este calculo esta
submetido a condi¢do de um CFL inferior a 1, de onde vem o que chamamos de Condicéo
CFL. A Condicdo CFL acima respeita a condi¢do para precisao fisica e estabilidade de
um calculo transiente explicito, mesmo que ela ndo seja suficiente. Podemos garantir essa

condicdo de duas maneiras diferentes:
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e pela definicdo de um NUmero de Courant maximo
Co<1V7T € dominio
e pela definicdo de um passo de tempo constante
At = CFL X Atcp-q
onde a Condicdo CFL (CFL < 1) pode ser vista como uma limitacdo do passo de tempo.

Segundo Lovatto (2012), se o codigo ndo € capaz de prever o passo de tempo para
a proxima iteracdo por meio do célculo de Co em cada volume da malha, o usuario do
cédigo deve fazer uma estimativa do passo de tempo At constante a partir dos o
At conhecidos damalha e o |[u| (quem sabe também c) estimados. Neste ultimo caso, um

limiar de "seguranca" para o CFL, como CFL = 0,7, é indicado.

Para calculos transientes implicitos, a condicdo € relaxada porque 0s esquemas
temporais implicitos permitem a utilizacdo de um passo de tempo fisico maior (por meio
de iteracbes no espago). A Condicdo CFL ¢ ainda mais relaxada para se chegar a uma
solucdo permanente em transiente deformado. O consequente passo de tempo grande é
dito numérico porque ele ndo € capaz de representar os fendmenos transientes, mas
unicamente os campos médios. Estes calculos permitem um CFL de vérias dezenas, quem
sabe algumas centenas, uma flexibilidade que nos permite jogar facilmente com a
difusividade numérica: aumentando o CFL para acelerar a obtencdo de uma solucéo
(permanente) ou diminuindo-o para diminuir as dificuldades de convergéncia. (Lovatto,
2012).

5.2 PROCEDIMENTO DE SOLUGCAO PARA MODELOS CFD

E necessério primeiramente definir qual é a regido de interesse a ser modelada em
uma simulacéo, e que simplificacdes podem ser feitas. Esse processo inclui a retirada de
elementos considerados ndo essenciais ao escoamento (adogamentos, elementos de
ligacdo, etc.); definicdo de simetria, axissimetria, ou periodicidade, quando apropriado; e

adaptacao do dominio fluido a areas onde as condi¢des de contorno sdo conhecidas .
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5.2.1 Geracdo de Geometria e Malha

Silva (2016) define algumas etapas na modelagem em CFD:

Definicdo dos modelos fisicos: nesta etapa, as condi¢bes de contorno séo
prescritas, bem como as propriedades dos fluidos em estudo. Os modelos
computacionais apropriados (transiéncia, turbuléncia, empuxo, entre

outros) também sdo determinados.

Solucdo do problema: integracdo e resolugdo numérica das equacbes de
interesse em todos os elementos da malha, de forma iterativa, mediante
critérios de convergéncia. O critério padrdo € definido a partir da diferenca
de resultados (pressdo, componentes de velocidade, entalpia, etc.), em
cada elemento entre uma iteragdo e outra. Outros critérios podem ser
definidos, sendo o mais comum o monitoramento das variaveis de
conservacdo (massa, gquantidade de movimento linear e energia) no

volume de controle.

Visualizacdo de resultados e pds processamento.

5.3 VERIFICACAO NUMERICA

Segundo Menter (1994), a verificacdo visa assegurar que as equacoes diferenciais

parciais sejam resolvidas corretamente, e a validagdo confere se 0 modelo representa a
realidade. A verificagdo abrange dois tipos, sendo o primeiro relativo aos codigos CFD.
O segundo tipo de verificagdo estima 0s erros numéricos e incertezas de resultado para
aplicacdes especificas. Segundo Roy (2005), As trés maiores fontes de erro

computacional em uma simulagdo numérica séo:

Erros de arredondamento (round-off): ocorrem devido ao armazenamento

finito no computador das casas decimais de uma variavel.
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e Erros de iteracdo: em uma simulacdo por volumes finitos, métodos
iterativos sdo utilizados para resolver o sistema linear que representa as
equacdes diferenciais. Consequentemente, € impossivel encontrar a
solucdo exata do sistema, e a simulacdo é considerada completa quando a
diferenca relativa entre os resultados de uma iteracdo (residuos) e outra
alcancam um determinado pardmetro de convergéncia. O monitoramento
de convergéncia pode ser feita atraves da média dos residuos em todos 0s
elementos do volume de controle (mais comum), ou do residuo maximo

em todo o volume de controle (critério mais restrito).

e Erros de discretizago: E necessaria que a malha utilizada no modelo seja
de boa qualidade, e seus elementos refinados o suficiente para néo

interferirem diretamente nos resultados.

5.3.1 Definicdo da Malha Computacional

Um estudo de malha adequado é fundamental para obter resultados satisfatorios
em uma simulacdo numérica. A geracdo de uma malha de qualidade depende da escolha
do tipo de elemento utilizado (tetraédrico ou hexaédrico) e da verificacdo de métricas que
estimam a deformacédo desses elementos. A malha dever ser refinada o suficiente para
que a solucdo independa da disposicdo de seus elementos, com isso, menor custo
computacional. Esse procedimento foi realizado para cada perfil aerodindmico, através

de testes de convergéncia e sensibilidade de malha.

5.3.2 Tipos de Elementos

Malhas computacionais s@o compostas, predominantemente, de elementos
tetraedricos e hexaédricos, exemplificados na Figura 5.2. A escolha do tipo de elemento
que serd usado na simulacdo, depende de alguns fatores dentre eles, o custo

computacional durante a solugéo e acuracia numérica.
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(2) (b)

Figura 5.2: Principais tipos de elementos: (a) hexaédrico e (b) tetraédrico (ANSYS,
2015).

A diferenca entre os dois tipos de malha é que a malha tetraédrica se adequa mais
facilmente a geometrias mais complexas, com isso diminuindo o custo do pré-
processamento. Neste trabalho foi adotada malha tetraédrica pois na regido do bordo de

fuga apresenta maior dificuldade na geracao de malha.

5.3.3 Qualiadade dos Elementos

A qualidade de malha é muito importante na convergéncia de uma simulacéo,
obtendo valores proximos a realidade. Existem varios critérios disponiveis para avaliar a
qualidade de malha e medir a deformacdao de seus elementos, um dos principais métodos
esta relacionado com a ortogonalidade dos elementos, ou seja, quao proximos os angulos
entre faces adjacentes dos elementos se aproximam do angulo 6timo (90° para

hexaedros).

Valores de qualidade ortogonal acima de 0,1 (10% de deformagdo) séo
considerados aceitaveis, e indicam malhas de qualidade razoavel, segundo a Figura 5.3

(ANSYS, 2015). O valor maximo de 8 é 1, que representa o elemento ideal.

Unacceptable Bad Acceptable Good Very good Excellent
0-0.001 0.001-0.14 0.15-0.20 0.20-0.69 0.70-0.95 0.95-1.00

Figura 5.3: Medida de qualidade ortogonal (ANSYS, 2015).
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5.3.4 Convergéncia da Malha no Espaco

E importante para obter bons resultados finais o estudo de convergéncia e/ou
sensibilidade de malha. Esse estudo ira mostrar que os resultados obtidos independem da
resolucdo da malha. A Figura 5.4 exemplifica um grafico classico de convergéncia de
malha. A malha é considerada convergida quando a diferenca de propriedades entre
malhas é menor que um parametro predefinido, em geral entre 1 e 5%, e dependendo da
precisdo necessaria para 0 modelo.

9.35

93

925

92

9.15

Presséo [bar]

9.1

9.05

8,95
0 1.000.000 2.000.000 3.000.000 4.000.000 5.000.000 6.000.000 7.000.000

Numero de Elementos

Figura 5.4: Exemplo de um estudo de convergéncia de malha (ANSYS, 2015).

5.3.5 Andlise de Convergéncia

A monitora¢do da convergéncia em simulagdes CFD é monitorada a partir de
residuos numéricos. Para cada iteragcdo, um residuo, definido como a diferenga
normalizada entre a iteracdo vigente e a anterior, é calculado. H& dois tipos de residuos,
0 Residuo Médio (RMS) que é obtido através da Eqg. (5.3), onde R; € o residuo calculado

em cada elemento da malha

RMS = /z RZ. 3
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Para uma alta precisio é recomendada um valor de RMS de 10~> para problemas
de engenharia. O Residuo Maximo (MAX) representa o residuo maximo (em mddulo)
encontrado no dominio. E um critério de convergéncia mais apertado que o RMS. Neste
trabalho, foi empregado um residuo maximo de 10~>como critério de convergéncia, para
todos os modelos (ANSYS, 2005).
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6 RESULTADOS

6.1 CALCULO DOS COEFICIENTES DE SUSTENTACAO E ARRASTO

Foram realizadas simula¢des em CFD no software ANSYS CFX afim de obter os
coeficientes de sustentacdo e arrasto. Para as simulagdes foi utilizado um computador
com hardware composto de um processador quadcore i7 3.0 GHz com 4 ndcleos e 16 Gb
de memoria RAM, rodando na plataforma Windows 10 como sistema operacional. Foram
selecionados 4 tipos de aerofolios S809, NACA4412, NACA63012, LS0417, conforme
Manwell et al. (2002).

A pa da turbina NREL Phase Il é formada pelo aerofélio S809 em toda sua
extensdo. Foram realizadas simulagOes para diferentes nimeros de Reynolds 1,5 x 10°,
1x10%, 7 x 10% e 5 x 10°, para 4ngulos de ataque de 0 a 75°, variando em 1°, com 0

objetivo de calcular os coeficientes de sustentacdo e arrasto.

Os aerofolios NACA4412, NACA63012 e LS0417 foram selecionados com
objetivo de avaliar o desempenho turbina eolica variando o aerofélio que compde a pa.
Para esse caso foi feita uma simulagdo no ANSYS CFX, somente para 0 Reynolds de
1 x 10°,

As simulacdes foram realizadas em modo transiente com passo de 0,05s no tempo
de 10s, totalizando 200 passos, pois envolve formacdo de vortices, principalmente da
regido de estol e pos-estol. O modelo de dominio utilizado foi o tipo C-grid (ver
APENDICE A). Como 0 ANSYS CFX néo realiza simulagdes em 2D foi definida uma
espessura no dominio de 0,1c, na dire¢do ortogonal ao plano de escoamento, onde c € 0
comprimento da corda do aerofélio. O modelo de turbuléncia adotado foi 0 SST conforme

descrito na Secdo 4.3.

Para solucionar esse problema, h4 a necessidade de satisfazer as condicGes de
contorno. Essas condicdes sdo as restrigdes nas fronteiras do dominio as quais o resultado
tem que obedecer. No caso transiente é definida também a condi¢do no tempo, sendo
chamada de condigé&o inicial.

Duas categorias de condi¢des de contorno disponiveis podem ser classificadas
como condicdes para superficie externa de um fluido ou para um sélido. As condiges

entdo sao:
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e Contorno de fluidos:

o Entrada (Inlet)

o Saida (Outlet)

o Abertura (Opening)

o Parede (Wall)

o Plano de simetria (Symmetry)
e Contorno de sélidos:

o Parede (Wall)

o Plano de simetria (Symmetry Plane)

As condicdes de inlet e outlet, sdo as superficies em que ha predominantemente a
entrada ou saida de fluidos, respectivamente. A condicao opening € utilizada quando nédo
se tem total descricdo da direcdo do escoamento mas se, por exemplo, tiver informagoes
da pressdo no local. A condicdo wall, por sua vez, imp8e uma regido sélida, impermeavel,
assim o fluido ndo pode penetrar, além de ser, com essa condi¢do que se impde também
a condicdo de ndo deslizamento. A condigdo chamada symmetry plane é utilizada em
problemas fisicos que apresentam uma propriedade de simetria geométrica em relacéo a
um plano fisico. A Figura 6.1 detalha a localizagdo das condi¢des de contorno na
geometria.

As Tabelas 6.1 a 6.4 mostram as condic¢des de contorno que foram usadas para

realizar essa simulacao.

OPENING

Figura 6.1: Dominio e as localizagdes das condi¢Ges de contorno.
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Tabela 6.1;: Dominio.

DOMINIO
Fluido Ar a 25°
Pressao de referéncia 1 [atm]
Gravidade no eixo X 9,8sen(am/180)[m/s?]
Gravidade no eixo Y —9,8cos(amr/180)[m/s?]
Modelo de transferéncia de calor Isotérmico
Temperatura de referéncia 25°
Modelo de Turbuléncia SST
Regime de andlise Transiente

Tabela 6.2: Inlet e Opening.

INLET E OPENING: Componentes de velocidade cartesiana

U Ucos(am/180)[m/s?]
\% Usen(am/180)[m/s?]
W 0 [m/s?]

Tabela 6.3: Outlet.

OUTLET: Pressao estatica média

Pressao relativa 0 [atm]

Tabela 6.4: Wall.

WALL

Na&o escorregamento (no slip wall)

Parede lisa (smooth wall)

Os valores obtidos serdo comparados com resultados experimentais. Informacdes
detalhadas sobre cada simulacéo dos aerofélios serdo apresentadas nas proximas se¢oes.
Foi utilizado esse mesmo dominio, condi¢fes de contorno e condicdo inicial para

todos os aerofolios.
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6.1.1 Aerofélio S809

As Figuras 6.2a e 6.2b ilustram a malha ao redor do aerof6lio S809.

(b)
Figura 6.2: Detalhes da malha do aerof6lio S809: (a) Malha ao redor do aerofélio; (b)

Camadas préximas a parede.
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e Validagéo dos Resultados

Foi realizada a simulac&o para o aerofélio S809 com um angulo de ataque de 6,1%
nimero de Reynolds de 1 x 10°. Foram avaliadas 3 malhas, conforme apresentadas na
Tabela 6.5. Todas as malhas foram definidas com elementos de qualidade ortogonal
acima de 0,2 (como explicitado na Sec¢do 5.3. A distancia do primeiro n6 (y*) é menor
que 10 conforme descrito na Secéo 4.3. Foi escolhido a malha 2, por apresentar uma
variacdo de 0,43% em relagdo a malha 3, que possui 69% a mais de elementos. O valor
encontrado foi comparado com o valor experimental encontrado em Gregorek et al.
(1991). A diferenca entre o valor experimental (0,79) e o calculado pela malha 2 é

aproximadamente 0,1%. Isso mostra que a malha foi bem modelada.

Tabela 6.5: Malhas avaliadas.

NUmerode  NuUmero de Coef. de yt Variacao

Elementos NoOs Sustentacao [%0]
Malhal 177132 44381 0,87217 5 8
Malha2 372055 137670 0,79874 5 0,43
Malha3 627645 190967 0,80222 5 -

Com a malha modelada, foram feitas simula¢fes para comparar com os resultados
experimentais do aerofélio S809. As Figuras 6.3 e 6.4 mostram a comparacgdo dos dados
obtidos na simulacdo numeérica (Trabalho CFX) com os dados experimentais dos
coeficientes de sustentagdo e arrasto em fungdo do angulo de ataque. Os dados
experimentais foram obtidos em DUT experiments (Somers, 1997), OSU experiments
(Gregorek et al., 1991). Os resultados obtidos estdo em concordancia com os resultados
experimentais. Observa-se que a partir do angulo de ataque de 17° os resultados de DUT
experiments comegcam a ter uma significativa diferenca em relacdo aos resultados
experimentais e os resultados em CFD, que permanecem tendo boa concordancia. Essa

diferenga é devida ao aerofolio estar na regido de estol.
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Figura 6.3: Coeficiente de sustentagdo em funcdo do angulo de ataque para Re=1 X 6

Coeficiente de Arrasto

Figura 6.4:

para o aerofélio S809.
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Coeficiente de arrasto em funcéo do angulo de ataque para Re=1 x 10° para

o0 aerofolio S809.

As Figuras 6.5, 6.6 e 6.7 mostram comparagdes com dados experimentais dos

coeficientes de pressdo para diferentes posi¢cGes em relagdo a corda. A simulacdo foi

realizada para o nimero de Re=2 x 10° para angulos de ataque de -0,01°, 5,13° ¢ 9,22°

Os dados experimentais foram retirados de DUT experiments (Somers, 1997). Os
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resultados estdo em concordancia com os resultados experimentais, ratificando que a

malha 2 selecionada, foi bem modelada.

Re =2.000.000
s809
Angulo de Ataque = -0,01

X Trabalho_CFX

-0,5 © DUT

o

0,5

Coeficiente de Pressdo

0 0,2 0,4 0,6 0,8 1 1,2
x/c
Figura 6.5: Coeficiente de pressdo em funcdo de x/c, para Re=2 x 10° e angulo de

ataque de —0,01° para o aerofélio S809.
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Figura 6.6: Coeficiente de pressdo em funcdo de x/c, para Re=2 x 10° e angulo de

ataque de 5,13° para o aerofélio S809.
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Figura 6.7: Coeficiente de pressdo em funcio de x/c, para Re=2 x 10° e angulo de

ataque de 9,22° para o aerofélio S809.

Tendo validado a malha com os dados experimentais do aerof6lio S809, variou-
se 0 nimero de Reynolds 1,5 x 10%, 1 x 10°, 7 x 10° e 5 x 10°, para angulos de ataque
de 0 a 75°, variando em 1° a fim de se criar uma tabela dos coeficientes de sustentacéo e
arrasto em funcao do angulo de ataque para que seja utilizado na teoria classica (BEM).

As Figuras 6.8 a 6.11 mostram os gréaficos dos coeficientes de sustentacdo e
arrasto em funcdo do angulo de ataque para diferentes valores de nimero de Reynolds

para o aerofélio S809.
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Figura 6.8: Coeficiente de sustentagéo e arrasto em funcéo do angulo de ataque para

Re=5 x 10° para o aerofdlio S809.
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Figura 6.9: Coeficiente de sustentacao e arrasto em funcéo do angulo de ataque para

Re=7 x 105 para o aerofdlio S809.
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Figura 6.10: Coeficiente de sustentacdo e arrasto em funcdo do angulo de ataque para

Re=1 x 10° para o aerofélio S809.

Re = 1.500.000
S809
1,40 180
1,20 1,60
o)
S 1,40 o
8 1,00 %
§ 1,20 EE
(%2}
a 0,80 100 %
)
)
:‘13 0,60 0,80 E
% 0,60 “q_j
& 0,40 S 3
§ ° XXXXX ® Coeficiente de Sustentagio 0,40 ©
0,20 < X Coeficiente de Arrasto
¢ X 0,20

0,00 MWM 0,00

0,00 10,00 20,00 30,00 40,00 50,00 60,00 70,00 80,00
Angulo de Ataque

Figura 6.11: Coeficiente de sustentacdo e arrasto em funcéo do angulo de ataque para
Re=1,5 x 10° para o aerofélio S809.

Os valores dos angulos de ataque que foram simulados séo valores inteiros. Nem

sempre os valores dos coeficientes de sustentacdo e arrasto empregados na teoria BEM
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sdo em funcdo de angulos de ataque com valores inteiros, nesse caso foi feita uma
interpolacdo linear entre dois pontos como mostra a seguinte expressao para o coeficiente

de sustentacdo

G=Ch+ %(612 - Cll)’ (6'1)

a;)

onde os indices 1 e 2 representam dois pontos na reta.

Da mesma forma foi para calcular o coeficiente de arrasto, tem-se

Cqa=Cqn + (a-a,) (Caz — Ca1). (6.2)

(az—aq)
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6.1.2 Aerofolio NACA4412

As Figuras 6.12a e 6.12b ilustram a malha ao redor do aerofdlio
NACA4412.

0,060 (rn)

(b)
Figura 6.12: Detalhes da malha do aerofélio NACA4412: (a) Malha ao redor do

aerofélio (b) Camadas proximas as paredes.

e Validagéo dos Resultados

Foi realizada a simulagéo para um angulo de ataque de 8,5° e nimero de Reynolds
de 6,38 x 10°. Foram avaliadas 3 malhas, conforme apresentadas na Tabela 6.6. A malha
escolhida foi a malha 2, porque a diferenga para malha 3 foi de 0,63%. Todas as malhas
foram definidas com elementos de qualidade ortogonal acima de 0,2 (como explicitado
na Secdo 5.3). A distancia do primeiro n6 (y*) é menor que 10 conforme descrito na
Secdo 4.3. O valor encontrado para o coeficiente de sustentacdo foi comparado com o

valor experimental encontrado em Jacobs e Sherman. (1939). A diferenca entre o valor
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experimental (1,22) e o calculado pela malha 2 é aproximadamente 0,18%. Isso mostra

que a malha foi bem modelada.

Tabela 6.6: Malhas avaliadas.

Numero de Numero de Coef. de y* Variagao

Elementos Nos Sustentagéo [%0]
Malhal 204824 49974 1,3872 ) 14,2
Malha2 409506 1449854 1,2228 5 0,63
Malha3 656040 196300 1,2151 5 -

Com a malha modelada, foram feitas simula¢fes com o objetivo de comparar com
os resultados experimentais do aeroflio NACA4412. A Figura 6.13 mostra a comparagao
dos dados obtidos na simulagdo numérica (Trabalho_CFX) com os dados experimentais
dos coeficientes de sustentacdo e arrasto em funcdo do angulo de ataque para Re=6,38 x
10°. Ja a Figura 6.14 ilustra o grafico do coeficiente de arrasto versus coeficiente de
sustentacdo e dados obtidos experimentalmente. Os dados experimentais foram obtidos
em Jacobs e Sherman (1939). Foi obtido boa concordancia com os resultados

experimentais.
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Figura 6.13: Coeficiente de sustentacdo em funcao do angulo de ataque para o aerofolio
NACA4412.
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Figura 6.14: Coeficiente de arrasto x coeficiente de sustentacdo para o aerofdlio
NACA4412.

A Figura 6.15 mostra os graficos dos coeficientes de sustentacdo e arrasto em
funcdo do angulo de ataque para diferentes valores de Reynolds. Diferentemente do
aerofdlio S809 foi realizado uma Unica simulagdo para o ndmero de Reynolds
(Re=1 x 10°). Os valores dos coeficientes aerodinamicos obtidos via simulagdo CFD foi

empregado na teoria BEM.
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Figura 6.15: Coeficiente de sustentacéo e arrasto em funcao do angulo de ataque para
Re=1 x 10° para o aerofélio NACA4412.
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6.1.3 Aerofolio NACA63012

As Figuras 6.16a e 6.16b ilustram os detalhes da malha do aerofélio
NACA63012.

0,040(m)

(b)
Figura 6.16: Detalhes da malha do aerofélio NACA4412: (a) Malha ao redor do

aerofélio (b) Camadas proximas a parede do aerofolio.

e Validagéo dos Resultados

Foi realizada a simulacéo para um angulo de ataque de 4,3° e nimero de Reynolds
de 3 x 10°. Foram avaliadas 3 malhas, conforme apresentadas na Tabela 6.7. A malha
escolhida foi a malha 2, porque a diferenga para a malha 3 foi de 0,2%. Todas as malhas
foram definidas com elementos de qualidade ortogonal acima de 0,2 (como explicitado
na Se¢do 5.3). A distancia do primeiro n6 (y*) é menor que 10 conforme descrito na
Secdo 4.3.
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O valor encontrado foi comparado com o valor experimental encontrado em
Pinkerton et al. (1939). A diferenca entre o valor experimental (0,42) e o calculado pela
malha 2 é aproximadamente 0,9%. Isso mostra que a malha foi bem modelada.

Tabela 6. 7;: Malhas avaliadas.

NuUmero de Numero de Coef. de y* Variacao

Elementos Nos Sustentagéo [90]
Malhal 100789 26446 0,6548 5 12,5
Malha2 494874 125750 0,4278 ) 0,2
Malha3 669450 263040 0,42197 5 -

Com a malha modelada, foram feitas simulagdes afim de comparar com 0s
resultados experimentais do aerofolio NACA63012. A Figura 6.22 ilustra a comparacao
dos dados obtidos na simulacdo numérica com os dados experimentais dos coeficientes
de sustentacéo e arrasto em funcdo do angulo de ataque. Os dados experimentais foram
retirados de Pinkerton et al. (1939). As Figuras 6.17 e 6.18 mostram os resultados obtidos
dos coeficientes aerodinamicos via simulacdo CFD para aerofolio S809 para o nimero de
Reynolds de 1 x 10°.
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Figura 6.17: Coeficiente de sustentacdo em funcédo do angulo de ataque
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Figura 6.18: Coeficiente de sustentacdo e arrasto em funcédo do angulo de ataque para

Re=1 x 10° para o aerofdlio NACA63012.
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6.1.4 Aerofdlio LS0417

As Figuras 6.19a e 6.19b mostram detalhes da malha no aerofélio LS0417.

0,090 (m)

(b)
Figura 6.19: Detalhes da malha do aerof6lio LS0417: (a) Malha ao redor do aerofélio

(b) Camadas préximas a parede.

e Validagéo dos Resultados

Foi realizada a simulacéo para um angulo de ataque de 4,2° e nimero de Reynolds
de 1 x 10°. Foram avaliadas 3 malhas, conforme apresentadas na Tabela 6.8. A malha
escolhida foi a malha 2, porque a diferenca para a malha 3 foi de 0,72%. Todas as malhas
foram definidas com elementos de qualidade ortogonal acima de 0,2 (como explicitado
na Se¢do 5.3). A distancia do primeiro n6 (y*) é menor que 10 conforme descrito na
Secéo 4.3.

O valor encontrado foi comparado com o valor experimental encontrado em
Hoffmann et al., (1999). A diferenca entre o valor experimental (0,85) e o calculado pela

malha 2 é aproximadamente 0,74%. 1sso mostra que a malha foi bem modelada.
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Tabela 6.8: Malhas avaliadas.

Numerode  Numero Coef. de y* Variagdo

Elementos de N6s Sustentacéo [9%6]
Malhal 102040 58030 0,92351 5 8,7
Malha2 325844 115055 0,85630 5 0,72
Malha3 655054 265957 0,85021 5 -

Com a malha modelada, foram feitas simulacGes afim de comparar aos resultados
experimentais do aerof6lio LS0417. A Figura 6.20 mostra a comparacdo dos dados
obtidos na simulagdo numérica com os dados experimentais dos coeficientes de
sustentacdo em fungédo do angulo de ataque. Os dados experimentais foram retirados de
Hoffmann et al. (1999). A Figura 6.21 mostram os resultados dos coeficientes

aerodinamicos obtidos na simulacéo.
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Figura 6.20: Coeficiente de sustentacdo em funcdo do angulo de ataque para
Re=1 x 10° para o aerofélio LS0417.



P
0 N

1,6

==
N B

oo
o

Coeficiente de Sustentacdo
o
S [N

0,2

Re =1.000.000
LS0417

XX ® Coeficiente de Sustentagdo

% Coeficiente de Arrasto

20 30 40 50 60 70
Angulo de Ataque (Graus)

80

1,8
16
1,4
1,2

0,8
0,6
0,4
0,2

Coeficiente de Arrasto

69

Figura 6.21: Coeficiente de sustentacdo e arrasto em funcdo do angulo de ataque para

Re=1 x 10° para o aerofélio LS0417.
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6.2 TESTE DO PROGRAMA BEM

A teoria cléassica (BEM) foi programada em planilhas Excel com as modificagdes
conforme descrita na Sec¢do 2.2. As modificagdes sédo devido a perdas pelas pontas
(Prandtl’s tip loss factor), modificacdo de Glauert, caso o fator de inducdo axial seja
maior ou igual a 0,5 e a correcdo de Snel et al. (1993) para o efeito da rotacdo nos
coeficientes aerodinamicos (Stall Delay). Foi realizado uma comparacdo do programa
BEM com dados do livio Manwell et al. (2002) para validacdo da planilha de célculo.
Esse simples exemplo consiste em calcular a geometria de uma turbina eolica de eixo
horizontal, tendo como dados de entrada os valores das Tabelas 6.9 e 6.10. Apos calcular
os resultados, foram comparados com os resultados do livro. A turbina edlica neste
exemplo, é uma turbina ideal e ndo foi considerado rotacéo na esteira. Os dados de entrada
como, por exemplo, razéo de velocidade de ponta (TSR) e C, (Coeficiente de poténcia),
nameros de pas (B) e sdo obtidos de gréaficos e tabelas que mostram o melhor valor para

€SSeS parémetros.

Tabela 6.9: Dados de entrada.
DADOS DE ENTRADA:

Velocidade (m/s): 8
Poténcia Nominal (kW): 11000
Poténcia Perdas (%): 1000
Numero de Pas (B): 3
TSR: 7
Cp: 0,44
Massa Especifica (Kg/m3): 1,204
Temperatura ( °C): 20
Viscosidade Cinematica (m?2/s) 0,0000182

O valor de C;_projeto é obtido pela analise do grafico C,;/C; X a. Achando o valor

minimo para C;/C;, temos de imediato o valor do angulo de ataque de projeto.
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Tabela 6.10: Definicdo da geometria da pa.

DEFINICAO DA FORMA (GEOMETRIA) DA PA
DADOS DE ENTRADA:

Perfil aerofolio: NACA4412
C,_projeto: 1
a_projeto (Graus): 7
C4/C;_minimo: 1
NUmero de Elementos de Pa(B): 20

A Tabela 6.11 e as Figuras 6.29, 6.30 e 6.31 mostram os resultados e comparagéo
com os dados do livro de referéncia. Foi obtido para as grandezas uma excelente

convergéncia.

Tabela 6.11: Dados de saida.

DADOS DE SAIDA

Diémetro do Rotor (m): 10,2
Comprimento da Pa (m): 51
Velocidade Angular (rad/s): 11,0
Velocidade Angular (RPM): 105,3
Reynolds 5,4% 10°

As Figuras 6.22, 6.23 e 6.24 mostram, respectivamente, o angulo de escoamento
e tor¢do em funcdo da posigdo do elemento de pa. Para que a turbina projetada opere em
um determinado angulo de ataque efetivo, tem que haver na turbina uma torgdo nos

elementos de pa.
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Figura 6.22: Angulo de escoamento em funcéo de posicdo do elemento de pa.
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Figura 6.23: Corda em funcédo da posicéo elemento de pa.
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6.3 TURBINA NREL PHASE II

Nessa secdo foi feita a analise do desempenho da turbina e6lica de eixo horizontal
NREL Phase Il. Com os valores dos coeficientes de sustentacao e arrasto para 0s nimeros
de Reynolds de 5 x 10%, 7 x 10°, 1 x 10° e 1,5 x 108, calculados na Secéo 6.1 para o
aerofdlio S809 e com as planilhas feitas na Secdo 5.2, pode-se determinar a poténcia, por
exemplo, da turbina NREL Phase Il via teoria classica (BEM). O procedimento de
calculo pode ser descrito como (ver APENDICE C)
A teoria é véalida quando o fator de inducdo axial € menor ou igual a 0,5. Caso esse
valor é ultrapassado, foi feita a correcdo, esta correcdo é a de Glauert ver Secéo 2.2.

Foi considerada as perdas pelas pontas (Prandtl Tip Loss) e o efeito da rotacdo nos
coeficientes de sustentagdo e arrasto (ver Segéo 2.2).

A pa foi dividida em 20 elementos pois, segundo Manwell et al. (2002), é suficiente
para ter uma boa resposta. A Figura 6.25 mostra as pas da turbina edlica NREL Phase |1
e as divisGes em elementos de iguais tamanhos. Foi considerado um critério de parada de
la, — a,+1| < 0,0005, isto é, quando o valor absoluto da diferencga entre os fatores de

inducdo axial atual e anterior for menor que 0,0005 o programa para.
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(b)
Figura 6.25: NREL Phase II: (a) Rotor com 3 pés; (b) detalhe dos 20 elementos
(Software Qblade).

Um dado importante nessa analise é o angulo de empuxo, que € o0 angulo entre o
plano de rotacdo e a velocidade relativa, isto é, € igual a soma do angulo de ataque e
angulo de passo. A Figura 6.26 mostra a variagdo do angulo de escoamento para cada
elemento de pad. Como observamos, o angulo de escoamento é alto. A turbina NREL
Phase Il, nesse caso, possui um angulo de passo fixo de 12° com isso havera muitos

elementos de pa que terdo angulos de ataque elevados.
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Figura 6.26: Angulo de escoamento de cada elemento de pa.

As Figuras 6.27 e 6.28 mostram os fatores de inducéo axial e tangencial para cada

elemento de pa. Proximo a raiz (0,4R) o angulo de ataque para cada elemento de pé ¢é alto,
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com isso os valores dos fatores de inducdo axial e tangencial sdo grandes. A

descontinuidade observada na regido entre 0,2R a 0,4R deve-se ao fato de que nessa

regido observa-se uma recuperacao do coeficiente de sustentacao.
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Figura 6.27: Fator de inducéo axial para cada elemento de pa.
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Figura 6.28: Fator de inducédo tangencial para cada elemento de pa.
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Por fim calculamos a poténcia da turbina eolica para diferentes velocidades do
vento. Os resultados obtidos foram comparados aos resultados de Esfahanian et al.
(2013), Belamadi et al. (2015), Ceyhan et al. (2008) e com os resultados experimentais
da turbina NREL Phase Il de Shepers et al. (1997).

A Figura 6.29 mostra a comparacéo entre os dados obtidos em Ceyhan (2008) com
os dados calculados pela metodologia apresentada nesse trabalho (BEM_CFX). Ceyhan
(2008) usa a teoria BEM para estimar o desempenho da turbina NREL Phase II, a
diferenca estd na obtencdo dos valores dos coeficientes de sustentacdo e arrasto. Ele
calcula esses valores baseados em dados experimentais com extrapolacdes usando o
método de Viterna e Corrigan (1981). Os resultados mostram uma boa concordancia para
velocidades maiores que 15 m/s.
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Figura 6.29: Poténcia em fungdo da velocidade do vento.

A Figura 6.30 mostra a comparacgéo entre os dados obtidos em Belamadi et al.
(2015) com os dados calculados pela metodologia apresentada nesse trabalho
(BEM_CFX). Belamadi et al. (2015) realizou uma simulacdo 3D completa da turbina
NREL Phase 11, obteve bons resultados em comparacgéo aos resultados experimentais até
a velocidade de 12,83 m/s. Os resultados mostram uma boa concordancia para
velocidades até 12,83 m/s.
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Figura 6.30: Poténcia em funcédo da velocidade do vento.
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A Figura 6.31 mostra a comparacao entre os dados obtidos em Esfahanian et al.

(2013) com os dados calculados pela metodologia apresentada nesse trabalho

(BEM_CFX). Esfahanian et al. (2013) em seu trabalho calculou o desempenho da turbina

eblica NREL Phase Il via teoria BEM com os dados dos coeficientes de sustentacdo e

arrasto vinda de simulacGes em CFD. O software CFD que utilizou foi 0 ANSY'S Fluent,

utilizou a correcdo de Du e Selig (1997) para o atraso de estol (stall dalay).
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Figura 6.31: Poténcia em funcéo da velocidade do vento.
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A Figura 6.32 compara os resultados BEM_CFX com os resultados experimentais
da turbina NREL Phase 1. Foi considerado a correcdo do atraso de estol (stall dalay) de
Snel et al. (1993).
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Figura 6.32: Poténcia em fungéo da velocidade do vento.

A Figura 6.33 mostra todos os resultados mencionados acima em um unico
grafico. Uma comparacao importante é com os resultados obtidos via simulagdo completa
da turbina em CFD (Belamadi et al., 2015), obtemos bons resultados com um custo

computacional baixo.
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Figura 6.33: Poténcia em funcéo da velocidade do vento.

6.4 VARIACAO DO AEROFOLI0O AO LONGO DA PA.

Nessa se¢do a utilizacdo de varios tipos de aerofélio ao longo da pa da turbina
NREL Phase Il é analisada através de diferentes configuracdes. Os aerofélios
selecionados se basearam em Manwell et al. (2002) que, em seu livro, descreve 0s
aerofdlios mais usados para uma pa de uma turbina edlica. Além do S809, os aerofélios
NACA4412, NACA63012 e LS0417 também sdo utilizados com frequéncia. Os dados
dos coeficientes de sustentacdo e arrasto que foram usados para essa analise foram
calculados na Sec¢do 6.1 para um Gnico nimero de Reynolds de 1 x 10°.

Tangler et al. (1987), afim de melhorar a performance de uma turbina edlica de
eixo horizontal, propds trés familias de aerofdlios para propositos especificos. Essas
familias de aerofolios foram chamadas de Thin Airfoil ( High C; ;.4 ), Thin Airfoil (Low
Cimax ) € Thick Airfoil ( Low C; ,q,). Em seu relatorio, sugere que para regido primaria
(primary) tenha o valor de 0,75 (r/R), para regido da ponta (tip) um valor de 0,95(t/R) e
para raiz (root) o valor de até 0,4(r/R). A montagem dos aerofolios na pa segue a descrigdo
da Tabela 6.12.

As perdas pelas pontas da pa, que sdo uma func¢éo do nimero total de pés, reduzem
o coeficiente de poténcia das turbinas edlicas. Para todas os quatro aerofélios utilizados
neste trabalho os valores de A (TSR) e de numero de pas (B) sdo constantes, exceto a

razdo C;/C4, que pode variar para cada aerofolio especifico. Neste caso para obtermos
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UM Cpymqx devemos ter o valor maximo de C;/C, para o aerofélio utilizado. A Tabela

6.12 mostra os valores das razdes de C;/C,; em funcdo do angulo de ataque.

Tabela 6.12: Maximo C;/C, em funcdo do angulo de ataque.

Aerofolio C,/Cq
S809 64,22 — 8° (angulo de ataque)
NACA4412 116,06 — 3° (angulo de ataque)
NACA63012 58,04 — 8° (angulo de ataque)
LS0417 106,91-2° (4ngulo de ataque)

A Figura 6.41 representa a curva C;/C,; X a para cada aerofélio avaliada para Re
= 1 x 10°. Como pode-se observar, para angulos de ataque maior que 35°, as razdes
C;/C4 para cada tipo de aerofélio sdo parecidas. A regido que compreende a faixa de
angulo de ataque entre 0° a 35° possui diferencas significantes da razdo C;/C, para cada
tipo de aerofélio. Nessa regido o aerofdlio LS0417 seria a melhor opcédo, pois obteve

melhor razédo C;/Cj.

140,00
120,00
100,00
80,00 NACA63012
o
£ 60,00 S809
(@)
40,00 NACA4412
20,00 LS0417
0,00

_20’000,00 10,00 20,00 30,00 40,00 50,00 60,00 70,00 80,00
Angulo de Ataque (Graus)

Figura 6.34: C;/C, para um dado angulo de ataque para cada aerofolio.

A Tabela 6.13 lista oito casos de diferentes combinacbes dos aerofolios que
compde a pa. Devido fato de que a regido central da pa é a responsavel pela maior parte
da forga de sustentacgdo, as pas de turbinas tipo HAWT possuem em geral, a maior parte
de seu desempenho nesta regido que possui um aerofdlio de alta razéo C;/C, . Perto da

ponta e da raiz da pa, regides de perdas por geracdo de vortices de ponta de asa, este
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trabalho reduz seu comprimento a 5% para a ponta e 30% para a raiz. Desta forma temos

uma divisdo 30%-65%-5%, como mostrado na Tabela 6.13.

Tabela 6.13: Montagem dos aerofdlios na pa da turbina etlica Phase II.

0,35 (r/R) 0,75(r/R) 0,95(r/R)
Raiz(root) Primaria (primary) Ponta(tip)
Aerofdlio Aerofdlio Aerofdlio
| NACA4412 NACA4412 NACA4412
1 S809 S809 S809
] NACA63012 NACAG63012 NACA63012
v LS0417 LS0417 LS40417
\Y S809 LS0417 NACA63012
VI NACA4412 LS0417 NACA63012
VII LS0417 NACA63012 NACA4412
\211 S809 NACA63012 NACA4412

As Tabelas 6.14 e 6.15 elencam as poténcias calculadas com a metodologia
descrita neste documento para as configuracdes com o mesmo aerofdlio e com aerofélios
diferentes, respectivamente. Como pode ser observado nos resultados, a configuragéo 1V,
caracterizada pela utilizacdo de um Unico aerofélio em toda a pa, o perfil LS0417,
apresenta a maior poténcia gerada (18,3 kW). Note que a turbina NREL Phase 1l com o
aerofélio original (S809), caso I, apresenta uma poténcia de 13,5kW, menor que a

configuracdo IV. A poténcia no caso IV € 50% maior, que no caso Il.

Tabela 6.14: Poténcia estimada para pa com mesmo o aerofélio.

Configuracgéo Poténcia (Kw)
I 8,2

I 13,5

1 7.4

v 18,3
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Tabela 6.15: Poténcia estimada para pa com diferentes aerofolios.

Configuracao Poténcia
\Y, 16,3
Vi 16,1
VI 7,1
VI 15,9

Na andlise desses resultados é importante levar em consideragdo alguns aspectos
adicionais. Em primeiro lugar, os dados de C;/C,; X a s&o obtidos para perfis 2D, enquanto
gue o escoamento real é totalmente 3D. Essa diferenca € importante na compara¢do com
dados reais de turbina.

Em segundo lugar, turbinas modernas possuem tor¢cdo geométrica ao longo da p4,
o que melhora significativamente o desempenho de cada se¢do da pa em relacdo ao caso
estudado, que ndo possui torcao. Ao se adicionar torcao, é possivel que outros aerofolios
e suas combinacdes possam trabalhar em regiGes de melhor desempenho, e o resultado
global seja diferente do calculado aqui. Em geral, nas turbinas comerciais atuais, ¢ comum
a utilizacdo de perfis diferentes nos trechos central, perto da raiz e perto da ponta da pa.

Em terceiro lugar, o tamanho das regides com perfis diferentes precisa ser

estudado mais profundamente, pois também influencia o resultado final.
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7 CONCLUSAO

O presente trabalho teve como objetivo principal estimar a poténcia de uma
turbina edlica de eixo horizontal utilizando teoria classica (BEM) com auxilio da
fluidodindmica computacional (CFD), fornecendo os coeficientes aerodindmicos, e
comparar os resultados obtidos aos experimentais encontrados na literatura. O modelo
experimental comparado foi o da turbina eolica de eixo horizontal NREL Phase Il e, por
fim, foi feita uma andlise comparando a variacdo de poténcia com diferentes

configuracBes de montagem e tipos de aerofélios na pa da NREL Phase I1.

Para conseguir esses objetivos foram realizadas simulacbes em CFD nos aerofélios
S809, NACA4412, NACA63012 e LS0417. Cada simulacdo foi validada com dados
experimentais que estdo na literatura, com uma boa concordancia encontrada. A teoria
classica (BEM) foi validada com os resultados obtidos em Manwell et al. (2002). Os
resultados do uso da metodologia BEM/CFD no desempenho da turbina edlica NREL
Phase Il foram bons em comparagdo aos experimentais e a outros resultados que
envolvem essa mesma turbina. Devido a turbina edlica NREL Phase 11 ndo possuir torcéo,
foram propostas variacdes no tipo de aerofélios que compde as pas da turbina. A melhor

configuragdo é a formada pelo aerof6lio LS0417 em toda a extenséo da pa.

Existem muitos meios de se estimar a poténcia de uma turbina, seja por
metodologias experimentais, seja usando fluidodindmica computacional, ou mesmo
utilizando a teoria classica (BEM). Os resultados deste trabalho, que combinam a teoria
classica (BEM) com CFD veio corroborar a grande utilidade deste tipo de ferramenta para
projeto de turbina tipo HAWT, além de fornecer alternativas mais rapidas de se estimar
a poténcia de uma turbina com um custo mais baixo em comparacdo ao modelo simulado
em um tunel de vento ou em simula¢es CFD 3D. Uma vantagem adicional desse método
é que, como utiliza o CFD para calcular os coeficientes aerodinamicos 2D, ndo teria
problema se determinados perfis ndo tivessem dados experimentais disponiveis, pois o

software de CFD pode ser empregado para calcular dados aerodinamicos necessarios.



85
7.1 TRABALHOS FUTURQOS

Para ratificar ainda mais a eficacia dessa metodologia, seria ideal realizar o mesmo
procedimento para outro tipo de turbina que possua dados experimentais. Como sugestéo,
seguindo a mesma turbina NREL, poderia usar a NREL Phase VI como comparacdo. A
NREL Phase VI é uma turbina com 2 pas, upwind, sua pa possui variagdo no comprimento
da corda de cada secéo e possui torcao.

E importante também, como continuago deste trabalho, aumentar a variedade de
aerofolios a serem usados pela teoria classica (BEM), ndo restringindo somente a esses 4
que foram propostos neste trabalho.

A possivel utilizagdo da teoria classica 3D de Prandtl para asas de alta razdo de
aspecto a Teoria de Linha de Sustentacdo (Lift-Line Theory), poderia ser adicionada ao
modelo BEM para computar diretamente perdas nas pontas e na raiz da p4, ao inves de se
utilizar os fatores F de perda de Prandtl. O tamanho das regides compostas por diferentes
aerofélios também merece um estudo mais detalhado, além de implementacao de torcédo

geomeétrica ao longo da pa.
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APENDICE A - Geometria do dominio utilizado para as simulagdes em CFD.

5,000 10,000 {m)
2,500 7 500

89

Dominio Distancia a Distancia a Espessura
montante do jusante do bordo
bordo de ataque de ataque
Tipo C-Grid 7c 14c 1c

*c € 0 comprimento da corda, que é igual a 1 metro.



APENDICE B - Coordenadas dos aerofélios.

(a) AEROFOLIO S809

LR AR R R T T T O O O OO R

Figura 3: Perfil aerof6lio S809. (Software Qblade)
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(b) AEROFOLIO NACA4412
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NACA 4412
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Figura 4: Perfil aerofolio NACA4412.
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(c) AEROFOLIO NACA63012
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Figura 5: Perfil aerof6lio NACA63012.
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(d) AEROFOLIO LS 0417

Figura 6: Perfil aerofolio LS0417.
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0.975000 -0.003960

1.000000 -0.007830
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APENDICE C - Estrutura do programa da Teoria Classica (BEM - Blade Element

Momentum)

Inicio

a=0ea" =0

!

Calcular
(1-a)
=t [
(L ICE YR
Calcular o angulo de ataque Coeficientes de sustentagdo e
== arrasto obtidos via CFD, calculados
a=¢p—-p-06 5
na Seg¢do 6.1

!

Calcular as perdas pelas pontas

Prandtl’s Tip losses
o [ — (B/2)[1— (r/R)]
P (r/R)seng

!
— by R

F = (2/m)cos™!

Coeficiente de Indugdo Axial Coeficiente de Indugdo Axial (Glauert)
_ : 1
@ = IFsen?y a= (F) 0,143 +/0,0203 = 0,6427(0,889 — C1)|
—oC, +1
Cr = o(1—a)?(Cicosp + Cyseng)/sen?@
Coeficiente de Indugdo Tangencial
. 1
@ = 4Fsengcosq
=L 9

aC;

Se

Empuxo Anovo — al < 1074
1 U?(1-a)?
dT = 5 pB—————cCyrdr
2 sen4¢ l
FIM

Torque
Poténcia
1 UAd-a)rd+a)

dQ = E'DB Sen@cos cCirdr dP = wdQ




