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Resumen

El presente Trabajo Fin de Grado trata sobre el estudio aerodindmico necesario para el
proceso de disenio del prototipo del equipo Hyperloop UPV de la Universitat Politecnica de
Valéncia para la “III SpaceX Hyperloop Pod Competition” a partir de la geometria propuesta
por el departamento de diseno.

En una primera parte introductoria se resume la historia que enmarca a este nuevo medio
de transporte denominado Hyperloop, se lleva a cabo un estudio de viabilidad para realizar una
comparacién con otros medios y su impacto econémico. También, se explica en qué consiste la
competicién universitaria. Por Ultimo, se fijan los antecedentes y objetivos de este trabajo.

Tras conocer los fundamentos tedricos necesarios para comprender el trabajo, se procede al
preprocesado del estudio aerodindmico. Para ello, ha sido necesaria la creacién de una geometria
simplificada, la realizacion de un mallado, un estudio de la capa limite, de independencia de ma-
lla y del dominio.

A continuacion, se procede al calculo y obtencién de los resultados del analisis aerodinamico
estacionario del prototipo mediante el programa de simulacién en CFD ANSYS Fluent 18.2 ®.
Se hallan los coeficientes aerodindmicos que definen dicha geometria, las fuerzas aerodindmicas
de resistencia y de sustentacion y el momento de cabeceo a través de un estudio paramétrico
en funcion de la velocidad del prototipo y de la presion interna del tubo. También, se consigue
la relacion entre dicha presién interna del tubo y la méaxima velocidad que puede alcanzar la
capsula, tinico requisito para ganar la competicién, tras introducir los coeficientes en el simula-
dor dindmico del equipo. La presion interna del tubo es fijada por la organizacién de SpaceX sin
concretar anteriormente el valor exacto. Para finalizar la parte del CFD, se resuelve la cuestion
sobre si el prototipo es més aerodindmicamente eficiente si viaja con el carenado en posicién
invertida (parte trasera en la parte delantera) y cudnto puedo influir esto en la velocidad maxima
alcanzada.

También, se muestran los tres ensayos experimentales realizados en el tinel de viento a par-
tir de una maqueta escalada 1:10 fabricada para esta finalidad. En el primero se inyecta humo
a baja velocidad sobre el modelo situado dentro de un tubo de metacrilato para observar con
camara lenta los remolinos producidos y la estela provocada. En el siguiente, se toman medidas
a velocidades intermedias. En el ultimo, se alcanza la méaxima velocidad permitida por el tinel
y se procede con la toma de medidas, retirando el tubo de metacrilato por problemas de flameo.

Por dltimo, se comparan y se extraen conclusiones de ambos estudios, computacional y ex-
perimental, con el fin de obtener unos resultados definitivos y analizar las posibles discrepancias
entre ellos. El trabajo finaliza con el presupuesto de toda la parte relacionada con el estudio
aerodinamico.






Abstract

The current Final Degree Thesis is about the aerodynamic study required for the design pro-
cess of the prototype which has been proposed by Hyperloop UPV team from the “Universitat
Politécnica de Valencia” for the “III SpaceX Hyperloop Pod Competition” using the geometry
created by the design department of the team.

In the first introductory chapter, the history of this new transport named Hyperloop is sum-
marized, a feasibility study is carried out in order to compare Hyperloop with other transports
and to know its economy effects. Moreover, the university competition organized by SpaceX and
its several procedures are explained. Finally, the previous researches and the goals of the project
are described.

After the exposition of the theoretical notions needed to understand the current research, the
aerodynamic preprocessing of the study is carried out. For this purpose, a simplified geometry
and a mesh have been created. In addition, a boundary layer study, a mesh independence study
and a domain independence study are shown.

Then, the aerodynamic results of the prototype are calculated in a steady analysis using
the CFD software ANSYS Fluent 18.2 ®. The aerodynamic coefficients which define this geo-
metry are obtained as well. The aerodynamic forces (drag and lift) and the pitch moment are
calculated in a parametric study depending on the velocity of the prototype and the internal
pressure of the tube. In addition, the relation between this internal pressure and the maximum
velocity of the prototype are obtained introducing the aerodynamic coefficients in the dynamic
simulator. This maximum velocity is the most relevant parameter to win the competition. The
internal pressure is just decided by SpaceX in the moment of the competition. In the last part
of the CFD, the issue about if the inverted configuration of the fairing is more efficient than the
original configuration is solve and how it might affect the maximum velocity.

Three experimental tests have been carried out in a wind tunnel using a scalable 1:10 model
of the prototype. In the first test, white smoke has been injected at low velocity in order to
see the generated vortexes and the turbulent wake within a scalable methacrylate tube. In the
next test, several measurements are obtained at middle velocity. In the last test, the maximum
velocity of the wind tunnel is reached without the methacrylate tube due to flutter problems.

Finally, the final results of the computational study and the experimental tests are compared
and the conclusions of the project are obtained with the aim of getting a final and concluding
solution of the study. The research ends presenting a estimation of the cost of the aerodynamic
study.
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Nomenclatura

Apef: Area de referencia (seccién transversal)
a: Velocidad del sonido

Cp: Coeficiente de resistencia (adimensional)
Cy: Coeficiente de friccién (adimensional)
C'1: Coeficiente de sustentaciéon (adimensional)
Chr: Coeficiente de momento (adimensional)
Cp: Coeficiente de presién (adimensional)

e: Energia interna del fluido

g: Aceleracién gravitatoria terrestre

I: Longitud del prototipo

l;: escala longitudinal integral

Ma: Numero de Mach

m: Masa

P: Potencia

p: Presién interior del tubo

Q: Calor intercambiado

R: Constante de los gases ideales

Re: Numero de Reynolds (adimensional)

T: Temperatura

t: Tiempo

Uso: Velocidad del flujo sin perturbar o flujo libre



u: Velocidad puntual del flujo

u+: Velocidad del fluido adimensional
ug: Velocidad de Kolmogorov

ur: Velocidad de friccién (adimensional)
v: Velocidad de carrera del prototipo
y+: Distancia adimensional a la pared
0: Espesor de la capa limite

e: Coeficiente de disipacion

e: Potencia especifica (adimensional)
Nk Escala longitudinal de Kolmogorov
¢: Variable genérica

~: Coeficiente de dilatacién adiabatico
w: Viscosidad dindmica del aire

: Viscosidad cinematica del aire

<

: Densidad del aire

hs)

: Tensor de esfuerzos de Reynolds

il

7. Tiempo de Kolmogorov



Capitulo 1

Introduccion

1.1. Contexto histdrico

El mundo actual estéd experimentando una incesante mejora en las comunicaciones donde la
globalizacién se presenta como la principal caracteristica de nuestra sociedad. De la necesidad
de vivir en una continua conexién con otros paises y regiones, surge un nuevo concepto de medio
de transporte, el Hyperloop.

La primera revolucién en el transporte tuvo lugar con la llegada de la locomotora a vapor a
principios del siglo XIX. Tras esto, el inicio del siglo XX trajo consigo la irrupcion del automovil
y del avién. Ahora, un siglo después, es momento de una nueva transformacion en el transporte;
es momento de conseguir una tecnologia que viaje a las velocidades alcanzadas por los aviones
pero con las facilidades que ofrecen los trenes y de manera eficiente a partir de Unicamente
energias renovables para poder alcanzar un futuro sostenible y libre de contaminacién.

El concepto de una cdpsula que transporte pasajeros dentro de un tubo donde se ha extraido
el aire ya fue propuesto por ingenieros como el ruso Boris Weinberg a principios del siglo XX.
De esta manera, se pretendia conseguir unas condiciones de baja presién para reducir la fricciéon
y anadiendo levitacién mediante campos magnéticos se pretendia anular el rozamiento con el
rail. Este proyecto fue descartado debido a las limitaciones tecnolégicas del momento; como por
ejemplo, la imposibilidad de fabricar un tubo presurizado de largo recorrido o un sistema de
control para estabilizar la capsula al levitar.

Con la llegada del siglo XXI ha habido un resurgimiento por el interés en este proyecto.
El empresario y visionario Elon Musk, fundador de PayPal, Tesla y SpaceX, retomé la idea y
publicé en 2012 un documento llamado “Hyperloop Alpha” donde se plantean por primera vez
las tecnologias necesarias para la implementacién de este medio. Este documento que fija el
nombre comercial para este transporte esboza una ruta entre Los Angeles y San Francisco con
una velocidad media de unos 1000 km/h.

Ademas, Elon Musk organizé la “SpaceX Hyperloop Pod Competition”, una competicién
universitaria donde estudiantes de todo el mundo pudieran compartir sus propuestas para con-
seguir un mayor desarrollo en menor tiempo. De esta manera, surgié Hyperloop UPV en octubre
de 2015, el equipo formado por miembros de la Universitat Politecnica de Valencia que parti-
cip6 en la “Hyperloop Design Weekend Competition” donde habia que llevar a cabo el diseno
conceptual de un prototipo de Hyperloop con pasajeros. Hyperloop UPV consiguié los premios
“Best Overall Concept Design” y “Best Propulsion System” en enero de 2016.

Tras esto, se aumenté a una treintena el niimero de integrantes en el equipo para participar
en la “Hyperloop Pod Competition II” en verano de 2017 y “Hyperloop Pod Competition II1”
en verano de 2018, ambas en Los Angeles. Los pods o capsulas presentadas han sido prototipos
funcionales y escalados, mas simples que el propuesto en la primera competicién conceptual pero
con el proposito de cumplir el Unico objetivo de la competicién, alcanzar la méxima velocidad
posible dentro del tubo de SpaceX en el que se extrae parte del aire.



CAPITULO 1. INTRODUCCION

Figura 1.1: Diseno conceptual propuesto por Hyperloop UPV.

El equipo WARR Hyperloop!” de la Technical University of Munich ha conseguido ganar
las tres ediciones de la competicién.

Edicién Ganador Velocidad méaxima conseguida
I (Enero de 2017) | WARR Hyperloop 93 km/h
IT (Agosto de 2017) | WARR Hyperloop 324 km/h
III (Julio de 2018) | WARR Hyperloop 467 km/h

Tabla 1.1: Ediciones de la “Hyperloop Pod Competition”.

En 2017 surgié Zeleros Hyperloop, la startup fundada por miembros del equipo Hyperloop
UPV para seguir investigando las tecnologias necesarias para un futuro Hyperloop capaz de
transportar pasajeros y mercancia.

El sistema propulsivo propuesto por Zeleros consiste en un compresor similar al de un avién
que se situa en la parte delantera de la capsula, es acoplado a un motor eléctrico y permite
absorber la poca cantidad de aire del tubo. Este flujo de aire a alta presion es conducido hacia
el final de la capsula donde es liberado a través de una tobera con el objetivo de aumentar su
velocidad. Por lo tanto, el aporte energético tiene lugar en la fase de aceleracion mediante un
sistema de baterias. Durante la fase de crucero a velocidad constante, la energia consumida para
la propulsiéon es minima. El sistema de levitacién magnética estd formado por un conjunto de
grandes imanes permanentes complementados con un sistema de electroimanes responsables del
control y la aptitud de la cdpsula y alimentados por las baterias. Por consiguiente, se reduce la
friccién con el aire y se elimina la friccién con un rail o el suelo.

1.2. Viabilidad de Hyperloop como medio de transporte

Hyperloop nace con el objetivo de conectar el mundo por una red de tuneles y conductos
como si de una red telefénica o de internet se tratase. Se pretende que el coste y la facilidad
para embarcar en él sean semejantes a las de un tren comun pero sin renunciar a las velocidades
que alcanzan los aviones para poner esta tecnologia al alcance de cualquiera.

En 1950 el ingeniero hingaro Theodore von Karméan y su estudiante Giuseppe Gabrielli
llevaron a cabo un estudio comparativo entre los medios de transporte existentes en esa época
con el objetivo de determinar la relacién entre la potencia de forma adimensional y la velocidad
maxima alcanzable y; por lo tanto, la eficiencia de cada medio. La potencia especifica o adimen-
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sional fue calculada dividiendo la potencia maxima que era capaz de suministrar cada medio
entre su peso (masa por aceleracién de la gravedad) y su velocidad méxima, como se puede
observar en la ecuacion 1.1:

P
mgv

e = (1.1)
Tras plasmar en una grafica sus resultados, determinaron que para cada potencia especifica,
existe un limite de velocidad alcanzable llamado limite de Gabrielli-von Karman*® 19 fijado
por las limitaciones tecnolégicas del momento.
Se ha realizado un estudio comparativo entre los diferentes medios de transporte (Figura
1.2) utilizando los datos del prototipo en desarrollo de Zeleros Hyperloop, que se finalizard en
los proximos anos:

Potencia 5 MW
Energia 3.75 | MWh
Velocidad | 850 | km/h
Masa 15000 kg
Pasajeros | 40 -]

Tabla 1.2: Caracteristicas estimadas del prototipo de Zeleros Hyperloop.

10° T T
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Maxima Velocidad [km/h]

Figura 1.2: Diagrama de Gabrielli - Von Karman.

Para el prototipo inicial de Zeleros!!6!, que alcanzard una velocidad de 850 km/h, la potencia
especifica es €=0.144 frente a la de un avién comercial de velocidad de crucero similar, e=0.2.
Ademss, el objetivo final de Zeleros Hyperloop es alcanzar una velocidad punta de 1200 km/h lo
que conlleva una potencia especifica e=0.1. De esta manera, este disruptivo medio de transporte
se presenta como el claro candidato a traspasar el limite de Gabrielli-von Karman. Se pretende
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CAPITULO 1. INTRODUCCION

aprovechar la zona de oportunidad comercial marcada por la relacién entre potencia y velocidad
que el resto de medios de transporte no han podido aprovechar. Como resultado de reducir la
potencia especifica también lo hace el coste en los billetes de los usuarios.

Otro factor revolucionario es el uso de baterias eléctricas como fuente de energia. Esto hace
que la energia eléctrica que necesita el sistema pueda proceder de energfas 100 % renovables. Ya
existen estudios para colocar placas solares sobre los tubos por donde circularia el Hyperloop.
Los packs de celdas de baterfas de ion de litio (Li-Ion) y de polimero de litio (Li-Po) ya ha sido
probados por los equipos en la competiciéon con un resultado satisfactorio.

La principal innovacién de Zeleros Hyperloop es un sistema de levitacion basado en atrac-
cién a la parte superior de un tubo de aluminio. Para ello, es necesario un conjunto formado
por imanes permanentes de neodimio, que ejercen la mayor parte de la sustentacién, més un
sistema de electroimanes, que llevan a cabo el control de la estabilidad. Por tanto, la red de
infraestructuras solo consiste en un tubo extrusionado de aluminio sin necesidad de incorporar
ningun rail ni sistema eléctrico a lo largo de este. Todos los sistemas estdn incorporados dentro
de la capsula. Como consecuencia, el precio estimado por kilémetro de recorrido de tubo para
el caso de Zeleros se reduce considerablemente respecto al tren Maglev o a otras propuestas de
Hyperloop.

120

(M€ /km)

[ ]
[uiy )

Millones de euros por kilémetro
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Figura 1.3: Coste de construccién de un kilémetro de infraestructura.

Los principales esfuerzos de las empresas que desarrollan estas tecnologias se centran en
implementar un sistema de control de la levitacién estable y en conseguir baterias con una alta
densidad de potencia para alimentar el compresor. Con estos objetivos, se asegura la viabilidad
de este medio de transporte ya que mejora las caracteristicas del resto.

1.3. Requisitos de la “SpaceX Hyperloop Pod Competition”

Elon Musk creé la “SpaceX Hyperloop Pod Competition” con el objetivo de fomentar la
investigacién tecnolégica entre los jévenes universitarios de todo el mundo. En esta competicion
los equipos universitarios disenan y fabrican un prototipo Hyperloop funcional y escalado para
probar tecnologias en desarrollo y que puedan ser implementadas en una posterior capsula
Hyperloop a tamaifio real y tripulada. La competicién se plantea como un compendio de ideas
donde los equipos universitarios muestran sus propios proyectos al resto de estudiantes el dltimo
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dia de dicha competicion para aunar conocimientos y poder cooperar hacia un objetivo comun.
De esta forma, se consigue avanzar a lo largo de las sucesivas ediciones.

El tnico criterio ganador de la competicién es conseguir la maxima velocidad posible, con
o sin levitacién, dentro de la pista de pruebas que la empresa aeroespacial SpaceX ha colocado
en sus instalaciones. La Figura 1.4 muestra el perfil de velocidad y aceleracién del prototipo
propuesto por el equipo Hyperloop UPV para la tercera edicién de la competicién. La carrera
de este dura unos 18 segundos, recorriendo 1125 m con una velocidad méxima de 112 m/s,
aproximadamente 400 km /h. La fase de frenado comienza en el instante que se alcanza la maxima
velocidad, para que dé tiempo a frenar.
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Figura 1.4: Perfil de velocidad y aceleracién propuesto por Hyperloop UPV para la 3% edicion.

La pista de pruebas consiste en un tubo de aluminio 6101-T61 de 1.6 km de longitud (1
milla) y 1.8 m (72 pulgadas) de didmetro con una base de hormigén donde se sitia el rail de
aluminio 6061-T6 en la parte central. La Figura 1.5 muestra el plano de la seccién del tubo. El
Anexo II incluye el plano completo proporcionado por la competicion.

Para poder llegar a la carrera final que mide a los tres mejores equipos, se debe pasar un
conjunto de pruebas que validan todos los sistemas de los competidores. Esto ocurre a lo largo
de la semana de la competicién. Algunos ejemplos son los tests que verifican el ensamblaje
estructural sobre el rail, la maquina de estados del prototipo, la lectura de todos los sensores o
las baterias de alta potencia.

El requisito que mas influye en este trabajo fin de grado es el funcionamiento del pod a
diferentes regimenes de presién dentro del tubo. El prototipo es probado inicialmente en un test
en condiciones atmosféricas, con las compuertas del tubo abiertas. Este caso se presenta como el
mas critico aerodinamicamente, teniendo que ser considerado en el estudio dinamico. La prueba
final se realiza en condiciones de baja presién. El valor serd decidido en el momento exacto de
la carrera, dependiendo principalmente del tiempo disponible para extraer el aire, que suele ser
de unos 45 min, y otros 20 min para presurizarlo. La presién minima que los prototipos deben
aguantar es 10 torr (0.013 atm o 0.2 psi). Todos los pods o cédpsulas son sometidos a esta presién
durante 20 min en un test en estatico. Otra presién caracteristica es 1 psi (0.068 atm), que fue
la utilizada para la prueba final durante la “II Hyperloop Pod Competition” en 2017.

Por lo tanto, se ha realizado un estudio aerodindmico paramétrico en funcién de tres valores
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Figura 1.5: Plano en pulgadas de la secciéon del tubo proporcionado por SpaceX.

de presion para hallar las fuerzas aerodinamicas. Estas presiones se han obtenido como valores
aproximados de los datos destacados anteriormente y se muestran en la Tabla 1.3. Posteriormente
se tratara este estudio con mayor detalle.

Caso 1 | 0.01 atm | 1013.25 Pa
Caso 2 | 0.1 atm | 10132.5 Pa
Caso 3 1 atm 101325 Pa

Tabla 1.3: Valores de presién seleccionados para el estudio paramétrico.

1.4. Antecedentes del estudio aerodinamico

El presente trabajo ha tomado como referencia estudios sobre el diseno y la aerodinamica
de Hyperloop realizados con anterioridad. El documento “Hyperloop Alpha” presentado como
esbozo inicial del proyecto por ingenieros de SpaceX y Tesla se muestra como primer antecedente.

También, la seccién de aerodindamica del documento “Hyperloop Design Report” realizado
por Germéan Torres para la “Hyperloop Design Weekend Competition” es otra referencia para
este trabajo. En este informe se lleva a cabo un anélisis de una capsula con compresor, turbina
y tobera dentro de un tubo a bajas presiones. El primer estudio que se analiza es un caso
2D axisimétrico, con una malla refinada cerca de las paredes de la capsula y formada por
paralelogramos. Posteriormente, se aplica una revolucién a la malla anterior para poder calcular
en el caso 3D las graficas y contornos de velocidad y presién alrededor del pod en funcién del
mach de crucero. Es relevante el estudio de las ondas de choque a la salida de la tobera y del
limite de Kantrowitz.

Por tdltimo, el estudio aerodindmico realizado por Federico Lluesma y Salvador Belenguer
para la “IT Hyperloop Pod Competition” y plasmado en el “Final Design Package” ha sido un
marco fundamental para este documento. Fue realizado con el propésito de obtener las fuerzas
y momentos aerodindmicos necesarios para el andlisis dindmico y los coeficientes aerodinamicos
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exigidos por SpaceX. La geometria del pod y el mallado conllevaban menor complejidad que los
usados en este trabajo, ya que dicha geometria era maciza y con superficies limpias, sin discon-
tinuidades abruptas. A pesar de esto, ha sido un claro antecedente tanto en el planteamiento
como en la bisqueda de conclusiones.
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Figura 1.6: Prototipo de Hyperloop UPV para la segunda competicion.

1.5. Objetivos del trabajo

El objetivo principal de este proyecto consiste en el andlisis de las caracteristicas aerodindmi-
cas del prototipo del equipo Hyperloop UPV. Esta labor coincide con la funcién del autor de
este trabajo en el subsistema Dynamics del equipo a lo largo del curso 2017-2018 1. Se pretende
obtener unos resultados y unas conclusiones necesarias para un posterior estudio del comporta-
miento dindmico del prototipo dentro de la fase de disefio para la competicion “III Hyperloop
Pod Competition”, quedando este estudio dindmico fuera de las pretensiones de este trabajo.

Tras conocer los fundamentos tedricos en los que se enmarca este proyecto, sobresalen dos
partes:

» Por un lado, llevar a cabo un estudio a través de CFD (Computational Fluid Dynamics),
usando el software ANSYS Fluent®. Se quiere obtener los coeficientes aerodindmicos de
la capsula y realizar un estudio paramétrico en funcién de la velocidad y la presién del
tubo para hallar las fuerzas aerodinamicas de resistencia y de sustentaciéon y el momento
de cabeceo. También, se pretende conseguir la relacién entre la presion interna del tubo
y la méaxima velocidad de carrera que puede alcanzar el prototipo, con la finalidad de
ganar la competicién. Para finalizar la parte del CFD, se pretende resolver la duda de si el
prototipo es mas aerodindmicamente eficiente si viaja con el carenado invertido y cuanto
puede influir esto en la velocidad méaxima.

= Por otro lado, se quiere realizar tres ensayos experimentales en el tinel de viento a partir
de una maqueta escalada fabricada para esta finalidad: el primero inyectando humo sobre
el modelo para observar con camara lenta los remolinos producidos, el siguiente colocando
el modelo dentro de un tubo de metacrilato y otro a méaxima velocidad del tinel sin
dicho tubo, por seguridad. Tras esto, se pretende llevar a cabo una comparacién entre
ambos estudios con el fin de obtener unos resultados definitivos y analizar las posibles
discrepancias entre ellos.

!Para este TFG no se ha utilizado trabajo realizado por otros compaiieros del equipo, a excepcién del disefio en
CAD de la geometria del prototipo (departamento de diseno) y el simulador dindmico para obtener la velocidad
maéxima a partir de todos los sistemas que integran el prototipo (realizado por Federico Lluesma).






Capitulo 2

Estudio en CFD

2.1. Marco teorico

En esta primera seccién del capitulo destinado al estudio mediante CFD (Computational
Fluid Dynamics) se presentan y describen en profundidad los conceptos tedricos que son més
relevantes y que sirven como base para la comprensién de este trabajo.

Se especifican las ecuaciones que describen el movimiento de los fluidos, se presentan las
fuerzas més significativas (resistencia y sustentacién) y el momento de cabeceo del problema
y sus respectivos numeros adimensionales. Por tultimo, se explica los diferentes tipos de flujos
segun el criterio considerado.

2.1.1. Ecuaciones de Navier-Stokes

En el siglo XIX el ingeniero francés Claude-Louis Navier (1785-1836) y el fisico irlandés Geor-
ge Gabriel Stokes (1819-1903) desarrollaron un conjunto de ecuaciones en derivadas parciales
no lineales con el objetivo de describir el movimiento de los fluidos newtonianos en un medio
viscoso.

En este apartado se realiza una breve presentacién de estas ecuaciones sin llevar a cabo
todo el planteamiento y desarrollo matematico debido a su extension. Este desarrollo puede
encontrarse en [1].

Cabe destacar que estas ecuaciones parten de la hipdtesis de que el fluido es un medio
continuo; es decir, se trabaja a escalas macroscépicas donde no se tiene en cuenta el movimiento
molecular. Salvo situaciones muy particulares, no se puede hallar una solucién analitica; por lo
que es necesario recurrir al andlisis numérico (CFD) mediante la aplicacién de estas ecuaciones
para conseguir una solucién aproximada. El principio de conservacién de la masa, la segunda
ley de Newton y el primer principio de la termodindmica dan lugar a las ecuaciones de Navier-
Stokes!”.

Ecuacién de continuidad

dp .
. 2.1
T +V-(pu) =0 (2.1)

La Ecuacién 2.1 representa la forma diferencial de la ecuaciéon de continuidad o de conserva-
cién de la masa, apareciendo en su forma general. Es valida tanto para flujo compresible como
incompresible, estacionario como no estacionario.



CAPITULO 2. ESTUDIO EN CFD

Ecuacién de la conservacién de la cantidad de movimiento

%(pﬁ)+v-(pﬁxﬁ):—Vp+Vf+p§+ﬁ (2.2)

Segin la segunda ley de Newton, la resultante de todas las fuerzas que actian sobre un
volumen de control es igual a la variacién de la cantidad de movimiento de la masa dentro
de dicho volumen de control. Su expresién matematica en forma diferencial se muestra en la
Ecuacién 2.2. El tensor de tensiones queda representado en la Ecuacién 2.3. F representa el
conjunto de fuerzas que no interesa estudiarlas individualmente.

2
7F=u|(Vi+ Vi) - 3Vl (2.3)
Ecuacion de la conservacion de la energia

aat(pe)—l-pf[Ve:—V-Q—pV-ﬂ'—i—T-V‘ﬁ—l-pQ (2.4)

Segun el primer principio de la termodinamica, la variacién del calor anadido a un volumen
de control menos la variacién de trabajo es igual a la variacion de energia del fluido dentro de
dicho volumen y del flujo a través de las fronteras del dominio. La conservacién de la energia
queda representada en forma diferencial por la Ecuacién 2.4, donde e es la energia interna del
fluido y @ es el calor intercambiado.

2.1.2. Fuerzas, momentos y coeficientes aerodinamicos

Los coeficientes aerodindmicos son pardmetros que surgen de la adimensionalizacién de las
fuerzas y momentos aerodindmicos como resultado de la distribucién de presién de un fluido sobre
la superficie de un cuerpo. El uso de coeficientes adimensionales permite la comparacién de las
caracteristicas aerodinamicas de diferentes cuerpos. Para adimensionalizar fuerzas se dividen
dichas fuerzas entre la presién dindamica y una superficie caracteristica o de referencia. Para los
momentos, ademés se divide entre una longitud de referencia.

= Coeficiente de resistencia: la resistencia es la fuerza que se opone al movimiento de un
cuerpo a través de un fluido. Esta se puede dividir en: resistencia por friccién debido al
rozamiento de las moléculas del fluido con la superficie del cuerpo, resistencia por presion
a causa de la estela de baja presion que se produce cuando el flujo estd desprendido,
resistencia inducida debido a los torbellinos o vortices que se producen en los extremos de
las alas y resistencia de onda provocada por la compresibilidad de las ondas de choque. Su
coeficiente se define como:

D

Cp=——r—
b 0,5 1% v2 Aref

(2.5)

= Coeficiente de sustentacion: la sustentacion es la fuerza perpendicular al movimiento
del flujo y hacia arriba aplicada sobre un cuerpo que se desplaza por dicho flujo. Tiene
lugar debido a una diferencia de presiones entre la parte superior e inferior del cuerpo. Su
coeficiente se define como:

L

Cr=— —
70,5 p 02 Aveg

(2.6)
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= Coeficiente de momento de cabeceo: las fuerzas resultantes citadas anteriormente
provocan un momento de giro respecto al eje transversal del cuerpo. Este momento de
cabeceo puede ser calculado respecto a diferentes puntos del cuerpo. El centro de presion
es el punto donde el momento es nulo. El centro aerodinamico es el punto donde el momento
de cabeceo es constante independientemente del angulo de ataque. Su coeficiente se define
como:

M

C pu—
M 075 P v? Aref lref

(2.7)

2.1.3. Flujo compresible: Niimero de Mach

El ntimero de Mach es un parametro adimensional definido como la velocidad absoluta de
un cuerpo dividida por la velocidad del sonido en el medio en que se mueve dicho cuerpo.
Es una medida de velocidad relativa tomando como referencia la velocidad del sonido que varia
dependiendo de las condiciones de la atmosfera. Este ntimero fue propuesto por el fisico austriaco
Ernst Mach (1838-1916).

v v
Mao=-=—= 2.8
a YRT (28)

Se usa para medir la compresibilidad de un fluido; es decir, la variacién de volumen o densidad

debido a la variacién de presién. Se distinguen cinco regimenes de flujo:

» Régimen incompresible (Ma < 0,3): los efectos de la compresibilidad se consideran
despreciables. La densidad del fluido es constante.

» Régimen subsénico (0,3 < Ma < 0,8): los efectos de la compresibilidad empiezan a ser
considerables y la densidad varia segin la velocidad del cuerpo. En este régimen, las lineas
de corriente siguen siendo uniformes sin discontinuidades. Un cuerpo viaja en régimen
subsonico si en ningtin punto del cuerpo la velocidad supera la del sonido.

» Régimen transénico (0,8 < Ma < 1,2): hay puntos en los que el flujo es subsénico y
otros donde el flujo es supersénico. Empiezan a aparecer ondas de choque débiles tras las
cuales el flujo vuelve a ser subsonico.

» Régimen supersénico (1,2 < Ma): el flujo supersénico se caracteriza por la presencia
de ondas de choque y de expansién. Estas son ondas abruptas de presién que se producen
cuando el cuerpo viaja méas rapido que la velocidad de propagacion de las perturbaciones;
es decir, viaja mas rapido que la velocidad del sonido en ese medio. Las lineas de corriente
presentan discontinuidades. Al moverse el cuerpo a mayor velocidad que el sonido, las
perturbaciones solo pueden propagarse dentro del conocido cono de Mach.

» Régimen hipersénico (1,2 << Ma): se considera régimen hipersénico a partir de Mach 3
0 5, no hay valor exacto acordado. Aparecen nuevos fenémenos aerodindmicos despreciables
en régimen supersonico. La capa limite tiene gran espesor y presenta ondas de choque
internas que conlleva fendmenos de interaccion viscosa. El gradiente de temperaturas a
causa de estas ondas de choque es muy elevado. Hay que considerar la teoria cinematica
del impacto.

2.1.4. Flujo viscoso

La viscosidad de un fluido es la propiedad que cuantifica la resistencia a la deformacién
o distorsién angular de un fluido sometido a un esfuerzo cortante puro, respondiendo con un
gradiente de velocidades. En los fluidos newtonianos, el gradiente de distorsion angular de las
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particulas del fluido es proporcional al esfuerzo cortante. Esta distorsion angular por unidad
de tiempo es igual al gradiente de velocidad con respecto a la distancia a la placa fija, segin
muestra la Figura 2.1. Como se indica en la Ecuacion 2.9, el coeficiente de proporcionalidad entre
ellos se denomina coeficiente de viscosidad absoluta o dindmica y es el parametro que define la
viscosidad de un fluido. Sus unidades del SI son kg/(ms) y se representa por la letra griega pu.

_, e dy
e T

Donde 7 representa el esfuerzo cortante; u, la velocidad del fluido y =, la distorsién angular.

(2.9)

[ T’ Placa moavil

¥ i dy Fluido
<0 — h 4 v

Placa fija

Figura 2.1: Placa infinita moviéndose a velocidad ug relativa a una placa fija.

Al cociente entre la viscosidad p y la densidad p se le conoce como viscosidad cinemética v,
ya que no figura la magnitud caracteristica de la dindmica, la masa.

En el flujo ideal se desprecia el efecto de la viscosidad y no existiran esfuerzos cortantes. Los
fluidos reales, en los que se considera la viscosidad y pueden ser laminares o turbulentos, cumplen
la condicion de no deslizamiento; es decir, la velocidad del flujo sobre la superficie de un cuerpo
es nula. También, la viscosidad es una propiedad que caracteriza la capacidad de transporte de
cantidad de movimiento de un fluido. A mayor valor de la viscosidad, mas rozamiento y més
cuesta conseguir mover ese fluido. Ademds, es una propiedad directamente relacionada con la
termodinamica, ya que este rozamiento acaba transformandose en calor y la viscosidad varia
segun la temperatura.

Capa limite y ley de pared

A considerables nimeros de Reynolds, los flujos turbulentos tienden a ser independientes de
la viscosidad en la mayor parte del campo fluido; sin embargo, deben considerarse los efectos
viscosos en las cercanias de los objetos que los perturban. Asi, surge el concepto de capa limite
desarrollado por el ingeniero alemén Ludwig Prandtl (1875-1953) a principios del siglo XX. Esta
capa limite se entiende como la zona donde el movimiento de un flujo es perturbado por la
presencia de un cuerpo que interfiere en dicho movimiento. La capa limte es la zona donde la
velocidad del fluido pasa desde un valor nulo en la superficie del cuerpo hasta un 99 % del valor
de la velocidad sin perturbar.

Prandt]l demostré que se produce una transiciéon de laminar a turbulento dentro de la capa
limite alrededor de los cuerpos, afectando a la resistencia aerodindmica parasita. No existe una
teoria que calcule una solucién exacta de la transicién. De hecho, cualquier irregularidad puede
hacer que una capa limite laminar se vuelva turbulenta. Esta capa se mantiene adherida al
cuerpo si este es esbelto o si presenta un niimero de Reynolds elevado puesto que posee mas
energia. Para Reynolds muy elevados la capa limite tiende a 0. En caso contrario, se desprende
debido a un gradiente de presién adverso.

A partir de lo dicho anteriormente, los esfuerzos cortantes de la capa limite se pueden des-
componer en una parte laminar mas otra parte turbulenta:
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T=p— — puv' = Tigm + Trur (2.10)

[22]

De esta forma, se distinguen varias zonas dentro de la capa limite Ademsds, se definen

varios parametros adimensionales que ayudan a caracterizar dichas zonas:

= Subcapa interior viscosa o subcapa limite laminar: en esta zona dominan los es-
fuerzos cortantes viscosos y la viscosidad es mas influyente que la densidad. Los esfuerzos
turbulentos son despreciables frente a los viscosos. La velocidad del fluido u crece lineal-
mente con la distancia y a la pared, a esto se le conoce como ley de pared. Para definir la
relacién entre la velocidad y la distancia, se incorporan el pardmetro velocidad de friccion,
ya que presenta dimensiones de velocidad:

Uy = Tw ;7w = 0,5 cppu’ (2.11)
V' p

U U
ut = — gt = L2
Uy v

(2.12)

Donde 7, es el esfuerzo cortante del flujo y c; es el coeficiente de friccién del flujo que se
calcula segin el estudio de Hermann Schlichting (Boundary Layer Theory)[s] como:

¢t = (2 logio(Re) — 0,65) %3 (2.13)

Experimentalmente se ha encontrado que esta distribucién lineal de velocidad se mantiene
para y+ < 5. Este puede considerarse el limite de la subcapa viscosa. La subcapa interior
viscosa no suele ocupar mds de un 2% del espesor total de la capa limite.

= Subcapa exterior turbulenta: dominan los esfuerzos cortantes turbulentos. La densidad
es un parametro mas importante que la viscosidad. El ingeniero hingaro Von Karman
dedujo la velocidad promedio % debia ser independiente de la viscosidad en esta region
exterior y llegd a la expresion:

Uoz:ﬁ :G%) (2.14)

La Ecuacion 2.14 se denomina ley del defecto de la velocidad, donde Uy, es la velocidad del
flujo libre, § es el espesor del borde de la regién exterior y GG es una funcién genérica que
se particulariza dependiendo de la forma del conducto estudiado. Esta distribucién tiene
lugar para un y+ aproximado superior a 200.

= Subcapa intermedia o subcapa limite logaritmica: los dos flujos anteriores deben
acoplarse suavemente en esta regién. El ingeniero estadounidense Millikan demostré que
esto se consigue mediante una variacién logaritmica de la velocidad con y (distancia a la
pared):

u 1
u+=—=—ln
Ur K

yur

+B (2.15)

A la Ecuacién 2.15 se la conoce como ley logaritmica, donde x y B son constantes adimen-
sionales que para muchos flujos se pueden ajustar a 0.41 y 5, respectivamente. Esta zona
abarca una distancia adimensional 30 < y+ < 200 aproximadamente.
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= Capa buffer: en la zona 5 < y+ < 30, en la que los esfuerzos de Reynolds y los relativos a
la viscosidad son del mismo orden de magnitud, no se dispone de expresiones analiticas con
fundamento tedrico para la distribucién de velocidad, aunque existen formulas aproximadas
basadas en resultados experimentales. A esta zona se la conoce como capa buffer y conviene
evitar aplicar un refinamiento de malla con un espesor que suponga trabajar en este rango
de y+, ya que la ley de pared y la ley logaritmica son aproximaciones que no se adaptan
fielmente al comportamiento de esta zona.

La Figura 2.2 muestra las diferentes subcapas o regiones de la capa limite que han sido
citadas anteriormente.

25¢
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1€ >
15[ Capa viscosa,

ge subcapa limite
1o laminar
Capa
Sr exterior
/
0 » : i

0 2
10 10

y* [escala logaritmica]

Figura 2.2: Ley de pared.

2.1.5. Flujo turbulento

La turbulencia es un régimen de flujo que se caracteriza por fluctuaciones no estacionarias,
aleatorias y rapidas de las variables aerodinamicas como la presion, la trayectoria y la velocidad.
La turbulencia no es una propiedad del fluido, sino un estado del flujo. Es un fenémeno altamente
tridimensional con vorticidad. En los flujos turbulentos, todos los términos de las ecuaciones de
Navier-Stokes son del mismo orden de magnitud por lo que no se pueden despreciar a priori, la
parte no lineal de estas ecuaciones cobra gran protagonismo. La turbulencia aumenta considera-
blemente la transferencia de masa y calor, a la propiedad responsable de la homogeneizacion se
le conoce como difusividad. Se produce una elevada conveccion en la cantidad de movimiento.
Un ejemplo de la influencia de la turbulencia se presenta en los esfuerzos cortantes en las alas
de los aviones que son mucho mayores de lo que serfa en un flujo laminar.

Cascada de energia de Kolmogorov

El matematico ruso estudio las escalas de la turbulencia y establecié una teoria sobre la
dispersion de los torbellinos denominada Cascada de energia. Los flujos turbulentos son disipa-
tivos, requieren de un aporte de energia continuo para reponer las pérdidas producidas por la
viscosidad. Si esto no ocurre, la escala mayor de turbulencia con grandes torbellinos, conoci-
da como escala longitudinal integral (I;) da lugar a una escala més pequena de menor energia
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cinética k denominada escala longitudinal de Kolmogorov (ny). Las escalas menores son isétro-
pas y homogéneas. La energia cinética fluye desde las escalas mayores hacia las menores en un
mecanismo de cascada y depende del coeficiente de disipacion e.

A lo largo de las cascadas de remolinos, se pasa de un numero de Reynolds determinado
hasta la unidad. Para Re = 1, se define la escala méas pequenia que se puede encontrar en un
flujo turbulento y es precisamente la escala de Kolmogorov de la longitud (ny):

3
= i — (2.16)

€

También existen escalas de Kolmogorov para el tiempo y la velocidad:

Tk:\/?;uk:‘lue (2.17)
€

La relacién entre la escala longitudinal integral y la escala de Kolmogorov ofrece una com-
paracién entre los remolinos mas grandes y los més pequenos:
3

L (2.18)

Nk a/v3
€

Donde u es la velocidad media del flujo y v es la viscosidad cinematica.
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Figura 2.3: Cascada de energia de Kolmogorov para el estudio de la turbulencia.

Numero de Reynolds

Con el objetivo de determinar el cardcter laminar o turbulento de un flujo, se propuso el
nimero de Reynolds2Y como indicador que depende de las propiedades y dimensiones del flujo.
Es un parametro o coeficiente adimensional con gran relevancia en el &mbito de la dindmica de
fluidos, aeronautica y fenémenos de transporte. Este nimero se define como la relaciéon entre
las fuerzas de inercia o de momento y las fuerzas viscosas. Cuando las fuerzas viscosas tienen
un efecto dominante en la pérdida de energia, el nimero de Reynolds es pequeno y el régimen
del flujo es laminar. Para ntimeros elevados, las fuerzas viscosas tienen poca influencia y el flujo
es turbulento. Las fuerzas de inercia son funcién de la densidad, de una longitud caracteristica
como puede ser el didmetro de una tuberia y de la velocidad media del fluido. La friccién o
las fuerzas viscosas dependen de la viscosidad del fluido. Este pardametro fue propuesto por el
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CAPITULO 2. ESTUDIO EN CFD

ingeniero irlandés Osborne Reynolds (1842-1912). Segun la consideracién del libro ”Mecdnica de
fluidos” (Apuntes Universitat Politéncia de Valéncia):

s Flujo laminar: Re < 2000

= Flujo turbulento: Re > 4000

pul
I

Re = (2.19)

Modelos de turbulencia

Existen varios métodos para resolver la turbulencia asociada a flujos. Dependiendo de la
naturaleza del problema unos serdn méas adecuados que otros.

» Direct Numeric Simulation (DNS): se resuelven las ecuaciones de Navier-Stokes sin
asumir hipdtesis adicionales sobre las caracteristicas del flujo turbulento. El método DNS
calcula directamente todas las escalas de la turbulencia, por lo que se requiere un paso
temporal muy pequeno y una malla extremadamente fina. Esto conlleva un gran coste
computacional, motivo por el que es totalmente inviable y no se aplica en la actualidad ni
en un futuro cercano.

» Large Eddie Simulation (LES): en ella los torbellinos de gran escala son calculados
directamente de las ecuaciones, mientras que la turbulencia de pequena escala es estudiada
mediante modelos. Los recursos empleados en este método siguen siendo elevados.

» Reynolds Averaged Navier-Stokes (RANS): se estiman los efectos de la turbulencia
descomponiendo las variables de las ecuaciones de Navier-Stokes en una componente media
y otra componente aleatoria, como se observa en la Ecuacién 2.20. Todas las escalas de la
turbulencia se modelan. Como consecuencia, se aumentan las incégnitas, siendo necesarias
ecuaciones adicionales. Para ello, se requiere la introduccién de un modelo de turbulencia
para las fluctuaciones, que se definen como la desviacion de la velocidad respecto a su valor
medio. A pesar de esto, el modelado de la turbulencia reduce la discretizacion espacial y
temporal respecto a DNS y LES.

p=0d+¢ ; o= li TR (2.20)
= ; 9= lim .

La dificultad para completar el sistema de ecuaciones reside en la eleccién de ecuaciones para
representar el tensor de esfuerzos de Reynolds (7;;). Este tensor proviene de la parte convectiva
de la derivada total aplicada a la continuidad y tiene una parte debida a la presién hidrostatica
y otra por la viscosidad. Para hallarlo se emplea la hipdtesis de Boussinesq que postula que el
transporte de momento debido a los torbellinos se puede modelar a través de una viscosidad
turbulenta. Tras un laborioso planteamiento matematico se llega a la Ecuacién 2.21 que define
el tensor de Reynolds a partir de esta viscosidad turbulenta.

2
Tij = pit (2 Sy — 3 6i(V - u)) (2.21)
1 (0w 0w\ o fli=j ..
Sl]_2<3x]+8$2> ’52]_{ 0275‘] y L) = 15253 (222)

Donde pi; es el coeficiente de viscosidad dinamica o absoluta considerando la densidad pro-
mediada.

Los modelos desarrollados a partir de esta hipétesis se denominan modelos de cierre de primer
orden y se clasifican segun la forma de obtener la viscosidad turbulenta en:
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= Modelos de cero ecuaciones o algebraicos: la viscosidad turbulenta p; se expresa en
funcién de una longitud caracteristica L y de la velocidad media del flujo u a través de
una expresion algebraica. Un ejemplo es el modelo de Baldwin-Lomazx.

= Modelos de una ecuacién: se utiliza una ecuacién de transporte adicional para la
modelizacion de la viscosidad turbulenta.

= Modelos de dos ecuaciones: se utilizan dos ecuaciones diferenciales adicionales, una
para la energia cinética turbulenta y la otra permite cuantificar la escala integral espacial.

Una limitacién de los modelos de primer orden es la suposicion de isotropia de la turbulencia.
Esta limitacién puede ser solucionada con el uso de modelos de cierre de segundo orden, que
resuelven seis ecuaciones de transporte adicionales para la obtencién de las tensiones de Rey-
nolds (Reynolds Stress Models, RSM). El empleo de este tipo de modelos supone una mejora
importante en la modelizacién de aquellos flujos que presentan una anisotropia considerable.

El programa ANSYS Fluent® cuenta con una amplia variedad de modelos de turbulencia.
A continuacidn, se explican brevemente los més destacados:

Spalart- Allmaras: es un modelo simple que incorpora una tinica ecuacién de energia cinéti-
ca turbulenta (k) para determinar la viscosidad turbulenta. Fue desarrollado para fines aeroes-
paciales, como el estudio de flujo transénico alrededor de perfiles. Se ha demostrado que ofrece
buenos resultados en capas limites expuestas a gradientes adversos de presion, incluso cuando
la malla no esté especificamente refinada para modelar la capa limite.

Standard k — e:[21) es un modelo de dos ecuaciones, una para la energia cinética turbulenta
(k) y otra para el ratio de disipacién de la energia turbulenta (¢). Esto permite determinar de
manera independiente la viscosidad turbulenta y el tamano de las escalas. Es el modelo més ex-
tendido para aplicaciones industriales variadas por su versatilidad y robustez y porque conlleva
un coste computacional razonable.

Realizable k — e: contiene una nueva formulacion para la viscosidad turbulenta respecto al
modelo estandar, algunas variables que antes eran constantes ahora no lo son. También, contie-
ne una nueva ecuacion de transporte para el ratio de disipacion €. Estd mejor preparado para
flujos dominados por torbellinos. Una limitacion es que uno de sus términos genera viscosidades
turbulentas parasitas (sin sentido fisico) cuando el problema contiene zonas estacionarias y en
movimiento.

Renormalization Group (RNG) k — e: presenta mejoras en cuanto a la precisién y fiabi-
lidad respecto al modelo estandar para un rango més amplio de flujos. Cuenta con una ecuacién
para la viscosidad efectiva, siendo apto para bajos y altos ntimeros de Reynolds. Ademads, mejora
el efecto de los torbellinos en la turbulencia. Este modelo no considera valores constantes para
el nimero de Prandtl, a diferencia del estandar.

Standard k — w: es un modelo de dos ecuaciones de transporte, una para la energia cinéti-
ca turbulenta (k) y otra para el ratio de disipacién especifica de la energfa cinética turbulenta
(w). Se determina de manera independiente la viscosidad turbulenta y el tamano de las escalas.
Incorpora modificaciones para tener en cuenta los efectos de flujos con nimero de Reynolds
reducido, de compresibilidad y de difusién de la corriente cortante. Es preferible el uso de este
modelo en lugar del k — € para flujos en transicién y para flujos con gradiente adverso llegando
a la convergencia més rapidamente. El punto débil de este modelo es el cédlculo del flujo libre
lejos de la pared.
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Shear-Stress Transport (SST) k — w: este modelo combina al modelo Standard k —w y
al k — e. Combina las ventajas del primero con la precision del segundo en flujos libres lejanos
a la pared. Tiene en cuenta el transporte de los esfuerzos cortantes turbulentos y ofrece una
prediccion mejorada de la separacion del flujo bajo gradientes adversos de presién.

Dentro de cada modelo, se pueden utilizar tratamientos especificos para mejorar el calculo
del flujo cerca de la pared, donde las fuerzas viscosas tienen mas relevancia. Esto es sobre todo
util cuando el y+ utilizado esta cerca de la capa buffer y la malla no estd muy refinada en esta
zona. A continuacién, se explica el modelo de mejora utilizado en este trabajo:

Enhanced Wall Treatment: este es un método de modelado de la zona cercana a la pared
que combina el modelo k — € con funciones de mejora de pared. Si la malla cercana a la pared
es suficientemente fina para ser capaz de resolver la subcapa laminar (y+ = 1), entonces el
tratamiento de mejora de pared sera idéntico que el modelado tradicional y careceria de sentido
aplicar esta mejora. Sin embargo, considerar un refinado excesivo en toda la malla supone un
aumento del coste computacional. Para solucionar esto, surge este tratamiento de mejora de las
zonas cercanas a las paredes sin necesidad de aplicar mallas con gran refinado. Con este modelo
se resuelve completamente la subcapa viscosa.

2.2. Diseno en CAD de la geometria

2.2.1. Descripcién de la geometria

A diferencia del afio anterior, en esta tercera edicién de la competicién el equipo Hyperloop
UPV ha buscado una propuesta atractiva y llamativa para su prototipo, el cual ha sido bautizado
como “Valentia”. No se ha limitado a crear un carenado meramente funcional, sino que se ha
intentado encontrar el equilibro entre uno aerodindmico pero a la vez estético, ya que este factor
es determinante para diferenciarse del resto de competidores. El carenado de “Valentia” puede
observarse en la Figura 2.4. La idea creativa del carenado y el diseno en CAD (Computer-
Aided Design) del prototipo real ha sido realizado por el departamento de diseno “Creative”
del equipo a través del software Rhinoceros 3D®, asesorado por el departamento de dindmica.
Posteriormente, ha sido entregado en formato .step para su andlisis aerodindmico, tema principal
de este trabajo. El inconveniente de este formato es que no se puede modificar la forma ni
parametrizar sus dimensiones, ya que no presenta arbol de operaciones. Unicamente se pueden
realizar modificaciones simples, como adicién o sustraccién.

El formato .step se ha importado a Autodesk Inventor 2017® para poder ser adaptado y pasar
de las superficies proporcionadas por “Creative” a una geometria simplificada y representativa
del caso real. El carenado y el chasis han sido simulados de forma conjunta con el objetivo de
asegurar una mejor estimacién. El carenado presenta un orificio longitudinal por el cual pasa el
rail, quedando a distancia de 2 cm tanto por la parte superior como por los laterales. Ademas,
los faldones del carenado (representados en gris en la Figura 2.4 (a)) se encuentran también a
2 cm del suelo del tubo. Estos huecos provocan que haya un flujo de aire hacia el interior del
pod que no pueda ser despreciado en el estudio; sobre todo, cuando la velocidad del prototipo
es cercana a 400 km/h.

A partir de la Figura 2.4 (b), se ha creado un chasis simplificado donde destacan dos ele-
mentos. Por un lado, los dos motores (delantero y trasero) han sido introducidos en dicho chasis
simplificado debido a su cercania con el hueco delantero y trasero del carenado. Se les ha hecho
un chaflan a las zonas entre las ruedas y el rail y entre las ruedas y el chasis para evitar los
cambios abruptos que pueden provocar problemas en el mallado. Por otro lado, se han repre-
sentado las partes del chasis (soportes de las baterias) que sobresalen hacia abajo. El resto del
chasis y de sus componentes ha sido omitido, debido a que las planchas de fibra de carbono del
chasis en el prototipo real evitan el paso de aire desde la zona inferior del rail a la superior. La
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(a) Carenado del prototipo “Valentia”.

(b) Chasis situado dentro del carenado.

Figura 2.4: Renders del prototipo presentado en la “III Hyperloop Pod Competition”.

Figura 2.5 (b) muestra lo explicado anteriormente. Ademads, se ha incorporado en el Anexo I el
plano del prototipo simplificado. Finalmente, se importa la geometria del prototipo a ANSYS
DesignModeler 18.2® en formato .step. El prototipo cuenta con una masa m=210 kg.

(a) Geometria completa. (b) Corte por el plano de simetria.

Figura 2.5: Geometria adaptada con Autodesk Inventor 2017.

2.2.2. Descripcién del dominio

A continuacion, se ha creado el dominio del estudio aerodinamico usando el software ANSYS
DesignModeler 18.2®, entendiendo este dominio de célculo como el volumen que rodea a la
geometria a estudiar y que contiene el flujo externo. Para ello se han considerado las dimensiones
de la Figura 1.5, apareciendo en el Anexo II de forma mas detallada. Se ha creado una seccién
de tubo y de rail de 11 metros, situando la punta delantera del prototipo a 2 m del inicio del
dominio. El motivo es tener un mayor dominio en la parte posterior a la capsula, donde aparecen
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la estela y los vértices producidos por la separacién del flujo y que tanto influye en la resistencia
y en otros resultados del andlisis. Se ha buscado ampliar el dominio hasta el lugar donde el flujo
practicamente vuelve a estar como antes de ser perturbado por el cuerpo. Posteriormente, se
explica el estudio de independencia de dominio llevado a cabo para comprobar que este es lo
suficientemente grande como para no influir en los resultados.

Seguidamente, se ha colocado la geometria del pod en la posicién correcta sobre el tubo; es
decir, el aire se mueve en direccién positiva del eje & para impactar primero con la zona frontal.
Tras esto, se ha realizado la operacidon booleana Subtract para restar la geometria de la capsula
a la geometria del tubo y obtener el dominio del analisis aerodinamico que es la zona por donde
puede circular el fluido.

Por dltimo, cabe destacar que se ha considerado unicamente una mitad del caso a estudiar
debido a que el programa permite la opcion de definir una cara como plano de simetria. Esta
condiciéon de contorno de simetria se utiliza cuando la geometria se comporta como un espejo
en esa zona y las lineas de corriente del aire no pueden atravesar dicho plano de simetria. Esto
reduce a la mitad el tiempo de cdlculo computacional aunque provoca que los resultados de las
fuerzas aerodinamicas del caso completo tengan que ser dos veces los obtenidos en este estudio.

ANSYS

R18.2
Academic

3,000 (m)

0,750 2250

Figura 2.6: Dominio del estudio realizado en ANSYS DesignModeler 18.2.

2.3. Mallado con ANSYS Mesher 18.2 ®

El siguiente paso en el preprocesado es la generacién de la malla que discretiza el dominio
de célculo. Esta se ha realizado con el programa ANSYS Mesher 18.2®.

En primer lugar, se da nombre a las distintas caras de dicho dominio. Estos nombres seran
aprovechados para definir las condiciones de contorno en ANSYS Fluent®. Estos nombres apa-
recen en las Figuras 2.7 y 2.8 (a).

Los elementos o las celdas que forman un mallado pueden adoptar distintas geometrias
poligonales en dos o en tres dimensiones. Este estudio utiliza hexaedros, los cuales son una
extrusién de los cuadrados bidimensionales presentando sus mismas caracteristicas extrapoladas
al dominio tridimensional. La elecciéon de una malla hexaédrica reduce el nimero de elementos
respecto a una tetraédrica.

FEl método de ensamblaje de la malla seleccionado ha sido CutCell, con el objetivo principal
de reducir el tiempo necesario para generar el mallado de la geometria. Este método produce
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Symmetry

1,000 2,000 (m)
1
0,500 1,500

Figura 2.7: Vista general de la malla.

una malla predominantemente cartesiana. Esto quiere decir que estd formada por elementos
hexaédricos cuyas caras estan alineadas con los ejes cartesianos. Por lo tanto, con CutCell la
direccion del flujo del aire esta mayormente alineada con las celdas, reduciendo el error numérico.
Para resolver detalles mas complejos de la geometria, la malla se va adaptando a través de la
division de los elementos en otros de menor tamano. Entre las opciones del mallador, se ha fijado
CFD como preferencia fisica de mallado.

Tras fijar el tipo de elementos, es necesario decidir la estrategia de mallado a seguir. Para
ello, se hace uso de la operacion Sizing que define el tamano de la malla localizada en una parte
determinada. Existen diferentes opciones para el Sizing:

= Vertex Sizing: a partir de un vértice determinado se define con el comando Element

Size el tamano maximo de los elementos situados dentro de una esfera de radio también
definido.

= Edge Sizing: con la operacién Number of divisions se discretizan los ejes en tantos ele-
mentos como se desee. Se puede ajustar el crecimiento con ayuda de Bias Factor. En lugar
de la operacion anterior, el comando Element Size determina el tamano maximo de los
elementos en el eje.

= Face Sizing: el comando Element Size determina el tamano maximo de los elementos en
las caras de la geometria. Dichos elementos se propagan alrededor de esas caras cambiando
de manera suave y continua (Soft) o de manera brusca (Hard). La opcién Growth Rate
fija el ratio de crecimiento entre dos celdas adyacentes.

= Body Sizing: el comando Element Size determina el tamano maximo de los elementos
en las caras y en los ejes de ese cuerpo.

Se ha incluido una amplia zona con malla refinada detrds del prototipo, ya que en este lugar
va a aparecer la estela turbulenta, tan influyente en el estudio, con cambios bruscos en el flujo.

Ademis, el comando Advanced Size Function'® permite controlar el crecimiento y la distri-
bucién de la malla en regiones con alta curvatura o entre superficies que se encuentran cercanas.
Cabe destacar tres opciones:

s Curvature: esta opcién es usada para conseguir una buena distribucién de la malla en
regiones con alta curvatura. Calcula el tamano de los elementos en ejes y caras a partir de
los angulos de esas curvaturas.

21



CAPITULO 2. ESTUDIO EN CFD

s Proximity: controla y ajusta la resolucion de la malla en zonas donde las caras y ejes se
presentan muy juntos dando lugar a espacios estrechos. Un alto nimero de celdas a través
de estos huecos crea mallas mas refinadas donde se puede determinar el crecimiento con
Growth Rate.

s Proximity and Curvature: esta es una combinacién de las dos opciones anteriores,
ofreciendo un buen mallado para ambos casos a costa de aumentar el tiempo de calculo
de la malla.

El comando Inflation ha sido aplicado para conseguir un refinamiento de la malla en las
zonas que tiene lugar la capa limite. Se introduce en este comando el espesor de la primera
celda, el namero de celdas a considerar en la capa limite y el crecimiento de estas. El programa
crea celdas paralelas adaptandose a las caras de la geometria. En la subseccién “Estudio de la
capa limite” se explica mas ampliamente.

Gracias a la licencia académica proporcionada por ANSYS®, patrocinador del equipo Hy-
perloop UPV, se ha podido superar los 510000 elementos en la malla, niimero maximo que
permite la licencia de estudiante. Posteriormente se detalla un estudio de independencia de
malla mostrando el tamano y la calidad de esta.
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(a) Malla de la capsula.
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(b) Malla de la parte trasera.

Figura 2.8: Vista ampliada de la malla.
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Calidad de la malla

El principal condicionante de la calidad del mallado es que las celdas que lo forman no deben
estar excesivamente deformadas, independientemente de las dimensiones y del tipo de elemento
usado.

El pardmetro Skewness mide la deformacién de cada una de las celdas. Se define como la
relacion entre la forma geométrica de cada celda y una forma de referencia sin deformacién; es
decir, axisimétrica. Cuanto menor sea este pardmetro menor sera la deformacién y menor sera el
error de discretizacion, favoreciendo la convergencia. Se tienen que evitar los elementos cercanos
a la unidad.

El pardmetro Aspect Ratio mide la relacion entre el eje mas largo y el mas corto de cada
celda. Dependiendo de si se quiere estudiar el flujo libre o el flujo sobre la capa limite, su valor
podré ser menor o mayor, respectivamente. Un valor de 10 seria adecuado para celdas orientadas
en la direccién del flujo. En la capa limite este puede sobrepasar el valor de 100.

El pardmetro Orthogonal quality es similar a Skewness. Indica como son los angulos que
forman las diferentes caras de las celdas. Cuanto més cercanos estén a un angulo recto, mas
cercano a 1 estard este parametro. Si estd proximo a 0, entonces las caras formaran angulos
obtusos y agudos.

A continuacién, se detallan los pardmetros de la malla de 800.000 elementos usada en este
proyecto, tras ser seleccionada en el estudio de independencia de malla. Para los diferentes
casos se ha ido variando el mallado de la capa limite pero estos pardmetros han permanecido
practicamente sin cambios.

Elementos 830126
Nodos 829672
Min 1.3e-10
Skewness Average | 0.107
Max 1
Min 1.01
Aspect Ratio Average | 4.65
Max 4745
Min 0.012
Orthogonal Quality | Average | 0.94
Max 1

Tabla 2.1: Pardmetros de calidad de la malla.
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Figura 2.9: Skewness.
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Figura 2.10: Aspect Ratio.
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Figura 2.11: Orthogonal Quality.

Las Figuras 2.9, 2.10 y 2.11 muestran graficas donde se relaciona el niimero de elementos
y el tipo de elemento (siempre predomina el hexaédrico) con el valor de estos pardmetros,
indicadores de la calidad de la malla. Aunque el valor méximo de Skewness es la unidad, este
se da para poquisimos elementos y su influencia sobre el resultado final es irrelevante. El valor
medio (average) si es adecuado. Lo mismo ocurre con el Aspect Ratio y el Orthogonal Quality,
hay algtin elemento que presenta un valor fuera de lo debido pero es despreciable frente a la
inmensa mayoria de los elementos de la malla.

2.4. Célculo con ANSYS Fluent 18.2 ®

En esta secciéon se aborda la parte del estudio en CFD llevada a cabo con el programa
ANSYS Fluent 18.2 ®. En primer lugar, se procede a la configuracién o set-up que consiste en
determinar todas las caracteristica relacionadas con el estudio aerodindmico, fase final del pre-
procesado. Este software contiene una amplia variedad de opciones para alcanzar un modelado
lo més parecido posible al caso real. Tras esta fase, llega el cdlculo de la solucién y una vez
convergido esta, se podran obtener los resultados en la fase de post-procesado.

Han sido lanzadas 12 simulaciones diferentes para tener un rango considerable de presiones
y de velocidades para 1 atm, 0.1 atm, 0.01 atm y para 100 km/h, 200 km/h, 300 km/h y 400
km/h. Todos ellos han sido calculados con la misma malla cambiando tnicamente el Inflation
para adaptar la capa limite a las condiciones de ese caso. Posteriormente, se ha importado la
malla en Fluent.
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Para comenzar el set-up, se selecciona Steady para considerar el caso como estacionario; es
decir, las condiciones no varian con el tiempo.

A continuacidn, se especifica el método numéricos que consiste en una discretizaciéon basada
en voltiimenes finitos. La forma de resolver las ecuaciones discretizadas varfa segtin el método”:
Pressure Based o Density Based. El método de la presion se desarrollé inicialmente para flujos
incompresibles a baja velocidad; a diferencia del método de densidad, usado principalmente en
flujos compresibles a altas velocidades y flujo supersonico. El campo de velocidades se obtiene de
las ecuaciones de conservacién del momento en ambos casos. El enfoque del método de presién
permite extraer la solucién del campo de presiones de una ecuacién de correccion de la presion y
supone un menor calculo computacional. En cambio, en el enfoque de la densidad la ecuacién de
continuidad se utiliza para obtener el campo de densidades, mientras que el campo de presiones
se extrae de la ecuacién de estado.

Sin embargo, ambos han sido reformulados para que puedan resolver flujos en un amplio
rango de velocidades y ambos son aceptables para la mayoria de los casos. Por este motivo,
se ha seleccionado Density Based, ya que el mach maximo alcanzado es superior a 0.45 pa-
ra el caso a 400 km/h, superando el limite de flujo incompresible. Para conseguir una mayor
homogeneizacién, este ha sido designado para la resolucién de todos los casos.

Se ha procedido a elegir las siguientes opciones a partir de lo explicado en el Marco Tedrico
(Apartado 2.1.), considerando estas las més adecuadas para su resolucién por lo ya argumentado
en dicha seccién. El método de turbulencia seleccionado es el Reynolds Averaged Navier-Stokes
(RANS) con el modelo Standard k — e, debido a su versatilidad y robustez con un coste compu-
tacional razonable y donde es adecuado aplicar una funcién de pared logaritmica. También, se
ha seleccionado Enhanced Wall Treatment para mejorar el modelado de las zonas cercanas a las
paredes y se ha activado la ecuacién de la energia. Posteriormente, se ha fijado el aire como un
gas ideal y aluminio como el material de las paredes de la geometria.

A continuacién, haciendo uso de los nombres asignados en el mallado (Figuras 2.7 y 2.8
(a)) se han asignado las condiciones de contorno del dominio de célculo. En ellas se imponen
los valores que toman determinadas propiedades relevantes del problema para definir una tnica
solucién de las ecuaciones de Navier-Stokes.

= Wall: las paredes son condiciones de contorno impermeables al flujo. En este estudio se
han supuesto adiabdticas, donde no se produce intercambio de calor. Se ha seleccionado
una temperatura para estas superficies igual a 313 K (40° C), temperatura normal para el
mes de julio al mediodia en Los Angeles (Estados Unidos). Ademés, se puede seleccionar
si estas paredes son estacionarias en relacion al fluido o moviles y determinar su velocidad.
Si en el caso real es el cuerpo el que se mueve en un fluido estatico, habra que imponer
un movimiento al fluido y fijar la condicién estatica a las paredes del cuerpo. Para flujos
viscosos se cumple que la velocidad del fluido sobre estas paredes es nula (condicién de
no deslizamiento). Las paredes Tube, Middle, Floor y el rail han sido seleccionadas como
moéviles con la misma velocidad del flujo, mientras que Fairing y Interior, como estaticas.

= Symmetry: esta condicién es usada en problemas donde el comportamiento del flujo y
las propiedades geométricas son iguales a ambos lados de un plano de simetria. Las lineas
de corriente no pueden atravesar el plano de simetria.

= Inlet: en esta condicién se ha definido la velocidad de entrada del flujo de cada caso y
su direccién, que en este caso es normal a la superficie. El sentido es el positivo del eje
X. También, ofrece otras opciones; por ejemplo, definir el gasto masico en lugar de la
velocidad.

= Outlet: en esta condicién se ha definido la presion a la salida del tubo para poder de-
terminar el gradientes de presiones necesario para que se produzca un flujo de aire. En
esta ocasién se ha defino este valor como nulo, ya que representa la presion manométrica o
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relativa. La presién absoluta de cada estudio (1 atm, 0.1 atm y 0.01 atm) ha sido definida
en Operating Conditions.

Posteriormente, se han introducido los valores de referencia utilizados para el cédlculo de
los coeficientes aerodinamicos y que en apartados siguientes se amplian y los valores para la
inicializacién del caso. En Solution Controls se han determinado ecuaciones de discretizacién de
segundo orden y se han mantenido el resto de parametros por defecto.

En relacion con la convergencia, se ha utilizado un nimero de Courant de 5, este se define
como el cociente entre el intervalo de tiempo de la discretizacion y el tiempo de permanencia
del flujo en las celdas del mallado. Se han seleccionado los monitores (resistencia, sustentacion,
coeficiente de momento y residuos), los plots y los criterios de convergencia (a la centésima para
resistencia y sustentacién, a la milésima para el coeficiente de momento y a la cienmilésima para
los residuos).

Por 1ltimo, se ha procedido a la resolucion de los casos hasta conseguir su convergencia. En
la mayoria de ellos se consigui6é después de unas 6000 iteraciones y unas 12 horas de célculo con
el ordenador personal del estudiante.

2.4.1. Estudio de la capa limite

Al considerar el flujo como viscoso, en la capa limitel® se va a producir un gradiente de
velocidades entre un valor nulo sobre las paredes de los cuerpos y un 99 % el valor del flujo sin
perturbar.

La capa limite es una zona con gran relevancia en la resolucion de este estudio y depende
fuertemente de la malla; en especial, del niimero de elementos y del espesor de la primera celda.
Los resultados numéricos de los flujos turbulentos son maés sensibles al mallado que los flujos
laminares.

Mach Number
0.oo 0oz 0.os o.o7 0.0 0.1z 0.8 0.17 020 0zz 025 0z7 0z 0zz

Figura 2.12: Gradiente de velocidades de la capa limite.

Asi, en la Figura 2.12 se puede observar que la discretizacién aumenta al acercarse a la pared
y que la velocidad disminuye.

A partir de lo explicado en la Seccién 2.1.4., hay que definir qué zona de la capa limite se
prefiere modelar con el uso de parametros adimensionales. Se ha decidido trabajar en la subcapa
intermedia o subcapa limite logaritmica con la funcién de pared logaritmica. En primer lugar,
se propone un y+ de 50, ya que se encuentra dentro del rango de esta subcapa. A continuacion,
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se calcula el espesor que debe tener la primera celda del mallado de la capa limite para poder
cumplir la funcién de pared logaritmica. Sera el doble del valor obtenido en la Ecuacién 2.23,
ya que este corresponde al centro de la celda. Para poder realizar este calculo son necesarias
las Ecuaciones 2.11 y 2.13, para obtener la velocidad de friccién y el coeficiente de friccion
respectivamente.

y+ v
y =
Ur

(2.23)

Por tanto, intervienen la velocidad y la presion por medio de la densidad. Estos valores se
han ido cambiando dependiendo del caso a estudiar, generando 12 mallas diferentes tras insertar
los valores de los espesores de la primera celda. Finalmente, se ha calculado cada simulacién con
sus respectivas mallas.

En la Figura 2.13 aparece el refinamiento de malla usado sobre el carenado de la capsula
en uno de los casos. Cabe destacar que inicialmente este refinamiento fue introducido sobre
el carenado y el chasis (parte interior de la geometria), ya que son las tdnicas paredes que
permanecen inmoviles ante el flujo. Ahora se comprobara, que inicamente es necesario aplicarlo
al carenado. El resto de paredes no presenta capa limite porque se mueven a la vez que el flujo
y no necesitan un mallado tan fino.

ANSYS

R18.2
. Academic

Figura 2.13: Mallado de la capa limite.

Posterioremente, en el postprocesado hay que comprobar si el y+ empleado es el correcto;
es decir, si el que el programa calcula durante todo andlisis computacional se corresponde con
el estimado inicialmente. En caso de que esto no se cumpla, habrda que realizar un proceso
iterativo introduciendo el nuevo valor calculado por el programa en una nueva simulacién hasta
que se encuentre un valor cercano al introducido. Para averiguar este valor se han observado los
contornos del y+ sobre el carenado y el chasis. Por tanto, también se puede hallar el espesor
0 que depende del nimero de Reynolds y de la velocidad, como ya se ha comentado. Si esta
velocidad del fluido es baja, la capa limite serd fina, y viceversa.

En cuanto al carenado, de las Figuras 2.14 y 2.15 se concluye que para la gran mayoria de su
superficie, el y+ = 50 hallado es el usado para el cdlculo de la malla. Las condiciones del estudio
han sido resueltas en el carenado con un refinamiento de malla adecuado. Para alguna zona muy
concreta, donde hay discontinuidades en la superficie, la velocidad del flujo aumenta y con ello,
el espesor de la capa limite, pero el espesor del mallado sigue siendo el mismo que en el resto
del carenado. Si esto ocurriese en una mayor superficie habria que replantear el Inflation.

En cuanto al chasis, de las Figura 2.14 se deduce que aunque se ha utilizado un refinamiento a
partir de un y+ = 50, este en la realidad es practicamente nulo. Unicamente, las partes inferiores
de las ruedas presentan un y+ por encima del rango considerado. Por lo tanto, la capa limite
es despreciable y su respectivo mallado. Tras este primer caso donde se concluye esto, se ha
decidido eliminar el Inflation en esta zona para las sucesivas mallas.
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Wall Yplus
0 15 a0 45 B0 75 a0 100

Figura 2.14: Contornos del y+ para el carenado y el chasis (vista interior).

Wall Yplus
1} 15 30 45 60 75 a0 100

Figura 2.15: Contornos del y+ para el carenado (vista exterior).

2.4.2. Estudio de independencia de malla

El estudio de independencia de malla tiene como finalidad encontrar el tamano de malla
limite de manera que los resultados del analisis sean independientes de cualquier disminucién
de esta. Por lo tanto, se consigue el mallado que supone el menor coste computacional y menor
tiempo de calculo.
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Figura 2.16: Estudio de independencia de malla.

Como se muestra en la Figura 2.16, se han realizado diferentes simulaciones con mallas con
idéntica distribucion de los elementos pero aumentando aproximadamente 200.000 elementos en
cada caso, haciendo el mallado més refinado. En la Tabla 2.2 se muestra el niimero de elementos
para cada malla y la variacién o desviacion en tanto por ciento de los coeficientes aerodindmicos
respecto del caso anterior. Estos resultados han sido obtenidos para una presién de 1 atm a 300
km /h.

% de desviacién

Cp Cr, Cy
208938 - - -

453321 8,87 3,80 | 18,03
616226 2,65 9,35 2,40
830126 | 3,21 | 240 | 5,30
1051015 | -1,63 | -0,97 | -0,76
1307600 3,16 2,83 2,23

Malla | Elementos

S| U x| W[ N =

Tabla 2.2: Elementos y % de desviacién entre las mallas del estudio de independencia.

Se considera que el caso ha convergido y que la malla es independiente de los resultados
para 800.000 elementos (Malla 4), ya que a partir de este mallado las desviaciones obtenidas son
iguales o menores al 3 %, valor considerado como la méxima variacién admisible.
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2.4.3. Estudio de independencia del dominio

Un estudio de independencia del dominio ha sido llevado a cabo con el objetivo de verificar
que la longitud seleccionada de tubo no afecta a los resultados finales de la simulacién.

El dominio inicial del tubo ha sido desarrollado con una longitud de 11 m, como ya se ha
citado anteriormente. Tras esto, se ha creado un dominio de 13 m, anadiendo un metro por
la parte delantera del prototipo y otro por la trasera. Se ha usado un parametro adimensional
para definir la relacion entre la longitud y el didmetro del tubo simulado. Posteriormente, se
han obtenido los coeficientes aerodindmicos adimensionales (Tabla 2.3) con una configuracién
de malla y unas condiciones de contorno idénticas para ambos casos.

Dominio inicial | Dominio aumentado | Variacién en %
Longitud adimensional 6.11 7.22 18.18
Cp 0.311 0.309 0.39
CL 0.208 0.206 0.91
Cm 0.132 0.132 0.06

Tabla 2.3: Coeficientes aerodindmicos del estudio de independencia del dominio para 300 km/h
y 1 atm.

Tras analizar los resultados, se observa que el cambio entre ambos es muy inferior al 3% en
todos los coeficientes. Por lo tanto, se concluye que con un aumento en el dominio no se conse-
guiria una mayor exactitud en los resultados pero si un mayor tiempo de calculo computacional.
Por ello, se consideraré el dominio inicial para los siguientes estudios.

2.5. Resultados

2.5.1. Coeficientes aerodinamicos del prototipo

Con el objetivo de obtener unos pardametros que sean representativos de la propia cédpsula
por su geometria, independientemente de las condiciones del flujo, se obtienen los coeficientes
aerodinamicos. Estos han sido hallados a partir de las fuerzas aerodinamicas y del momento de
cabeceo para cada caso del estudio en Force Reports en el software Fluent, aplicando las Ecua-
ciones 2.24 para realizar la adimensionalizacién. Para extraer estos resultados en el programa
cabe destacar que la resistencia (D) es la fuerza aerodindmica en el eje X en sentido contrario
al movimiento del prototipo y la sustentacién (L) es la fuerza vertical en el eje Y.

D L M

b 0,5 p v? Apey L 0,5 p v2 Apey M

= 2.24
0,5 p v? A’/‘ef lref ( )

El momento de cabeceo debe ser calculado respecto de un punto concreto. Si se calculase
sobre el centro de presiones, punto de aplicacién donde pueden ser supuestas la resistencia
y la sustentaciéon resultantes de toda la distribucién de presiones, este momento de cabeceo
serfa nulo. Con el objetivo de hallar la estabilidad longitudinal del prototipo, también se puede
proporcionar el valor de este momento de cabeceo sobre un punto donde esté claramente definida
su localizacion. Este ha sido considerado en la parte central del pod, tal y como muestran las
cotas de la Figura 2.17. La longitud de referencia utilizada para este coeficiente ha sido la
longitud del prototipo, 3 m.
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150

Figura 2.17: Localizacion del punto para el calculo del momento en el eje Z.

Se ha utilizado el drea frontal del pod (médxima seccién) como area de referencia con un valor
de 0.441 m? (Figura 2.18).

Figura 2.18: Area frontal.

Una vez obtenidos los tres coeficientes de los doce casos se comprueba lo que ya se espe-
raba. Para este rango de velocidades donde los efectos de compresibilidad son practicamente
despreciables (el mach mas critico obtenido es 0.45 en la zona superior del pod para el caso de
400 km/h), los coeficientes son independientes con respecto a la velocidad. Sin embargo, el Cp
aumenta al disminuir la presién donde el comportamiento del flujo varia ya que el ntimero de
Reynolds si cambia significativamente con este pardametro, como se podra ver en la Figura 3.2.
Los efectos viscosos cobran més relevancia frente a los de inercia. Se ha calculado la media de
los coeficientes hallados en los casos a 100 km/h, 200 km/h, 300 km/h y 400 km/h, obteniendo
los resultados de la Tabla 2.5.1.

Presion | Cp | Cr, | Cm
0.01 atm | 0.41 | 0.19 | 0.13
0.1 atm | 0.33 | 0.20 | 0.13

latm | 0.31 ] 0.20 | 0.13

Tabla 2.4: Coeficientes aerodindmicos de “Valentia” para diferentes presiones.

A modo ilustrativo, el coeficiente de resistencia a 1 atm (0.31) del prototipo equivaldria en
el mundo de la automocién a un Audi A3 (1997), un Porsche 911 (1997), un BMW Serie 3 E90
(2006) o un Renault Scenic (2009).

Por tdltimo, se ha obtenido la distribucién del coeficiente de presién a lo largo de la longitud
adimensional en el plano de simetria a modo de ejemplo. La secciéon calculada no se mantiene
constante, sino que va cambiando la geometria a lo largo del cuerpo y también cambiara la
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distribucién de presiones. Se ha diferenciado la parte superior (en azul), que se corresponde con
el carenado, con la parte inferior (en rojo), que se corresponde con el chasis. La Ecuacién 2.25
define la expresion del coeficiente de presion.

Ap
c - _ =P
P05 p o2

La Figura 2.19 confirma que el coeficiente de presién se va reduciendo al avanzar por el
carenado (azul) a costa de un aumento en la velocidad. Tras alcanzar el punto de méxima
altura, el U}, se recupera. En la distribucién de presién del chasis se observa una discontinuidad
donde este aumenta repentinamente y después disminuye a causa de la rueda.

(2.25)

% Carenado (exterior)
% Chasis (interior)

15 : x x :
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1

/L[]

Figura 2.19: Distribucién del coeficiente de presién en el prototipo para 300 km/h y 1 atm.

2.5.2. Estudio paramétrico en funcién de la presion y la velocidad

A continuacion, se muestran las graficas con los doce valores extraidos de la simulacién en
CFD para la resistencia (Figura 2.20), para la sustentacién (Figura 2.21) y para el momento
(Figura 2.22). Estas graficas permiten saber cémo se va a comportar el prototipo ante cambios
en la velocidad y en la presion. Con la disminucién de la presion, tanto las fuerzas y el momento
disminuyen en un orden de magnitud; mientras que con el aumento de la velocidad, estos au-
mentan de manera parabdlica. Hay que tener precaucion para interpretar los graficos, ya que las
fuerzas y el momento estan representados con una escala logaritmica para que se pueda contem-
plar este salto en el orden de magnitud al modificar la presién. Al aumentar la velocidad, parece
que el crecimiento de las fuerzas y el momento es cada vez menor, pero esto es solo producto de
las escalas utilizadas en los ejes. En realidad, presentan un crecimiento parabdlico.

La resistencia es generada principalmente por la contribucién de la viscosidad (resistencia
por friccién) y por la resistencia por presién (resistencia de forma). La fuerza de sustentacion es
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causada por la diferencia de presiones entre la parte superior y la inferior. Dicha sustentacion,
a parte de ser provocada por el efecto Venturi, también tiene su origen en el efecto suelo. El
flujo de aire es ligeramente conducido y comprimido contra el suelo induciendo una velocidad
vertical sobre el prototipo, como se ve en la Figura 2.33 (a). Los momentos de cabeceo positivos
obtenidos provocan una elevacion del morro del prototipo que tiene que ser compensado por
el sistema estructural de actitud y traccién. También, estas fuerzas aerodindmicas han sido
utilizadas por otros miembros del equipo para llevar a cabo un estudio estructural del carenado
y de los soportes que aguantan las partes de este carenado.

103 F T T T T T
z.
<
D
=)
)
+~
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0~
100 E
—8—1 atm
—&—0.1 atm
0.01 atm
1 '1 1 1 1 1 1
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Velocidad [km/h]

Figura 2.20: Estudio paramétrico de la resistencia.
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Figura 2.21: Estudio paramétrico de la sustentacién.
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Figura 2.22: Estudio paramétrico del momento.

(a) v=100 km/h.

(b) v=200 km/h.

(c¢) v=300 km/h.

Mach Number
0 0.034 0.067 0.1 0.13 0.17 02 0.24 027 03 0.34 0.37 0.41 0.45

Figura 2.23: Contornos del nimero de Mach para presién atmosférica.
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En la Figura 2.23 han sido representados los contornos de Mach en el plano de simetria
para poder observar cémo va cambiando el flujo en cada zona segun la velocidad de carrera
del prototipo. La presién escogida para estos contornos es la atmosférica, presentdndose como
el caso mas critico. El flujo se acelera al pasar por la parte superior del carenado debido a su
forma convexa. Cuando el flujo llega al final de la cola del carenado, se genera una estela donde
la velocidad disminuye mucho a causa del gradiente de presiones por el cambio repentino en la
geometria. Conforme aumenta la velocidad de carrera del prototipo, el gradiente de velocidades
se aprecia mejor. Como aclaracién, en la Figura 2.23 se ha usado una tnica escala en la leyenda
para poder ver la evolucién en los colores de los contornos de los cuatro casos.

La presién total es la suma de la presién estatica por compresiéon del aire més la presion
dindmica que aparece cuando el flujo esta en movimiento. En el morro del prototipo aparece un
punto de remanso al impactar el flujo. Aqui el flujo posee una velocidad nula y toda la presion
total es presién estatica, alcanzandose el valor maximo para este parametro como muestra la
Figura 2.24. Se han usado tres escalas de presion estatica diferentes para un mismo contorno,
ya que la distribuciéon de los colores para los tres casos era exactamente la misma pero no su
valor, dependiente de la presion interna del tubo.

953 969 984 1000 1015 1031 1047 1057
ipascal] S 2000000 @000 |
(a) Presi6n en el tubo p=0.01 atm.
9527 9681 9836 9990 10144 10299 10453 10566
fpasca] S 0200000 000 B |
(b) Presién en el tubo p=0.1 atm.
95345 96872 98400 09927 101455 102083 104510 105529
ipascal] S 020000 B

(c) Presién en el tubo p=1 atm.

Figura 2.24: Contornos de la presién estatica para 300 km/h.

En la representacién de los vectores de la velocidad expresados en términos de nimero
de Mach de la Figura 2.25 también se observa el punto de remanso. El flujo impacta contra
la superficie de manera perpendicular y tiene que cambiar bruscamente su direcciéon. También,
aparece la zona inferior por donde el flujo accede al interior, pegado al rail. La velocidad del flujo
y la presién dinamica aumentan al tener que pasar por este espacio tan estrecho, reduciéndose
la presién estatica. Una vez que el flujo ha accedido al interior, disminuye mucho su velocidad.
Se puede ver cémo el flujo de aire recircula al impactar con la rueda.

35



CAPITULO 2. ESTUDIO EN CFD

tach Number
0.00 0.0z 0.08 0.07 0.0 012 0.18 017 0.z20 022 0.25 027 0.z29 033

Figura 2.25: Punto de remanso del flujo en la parte delantera.

En la Figura 2.23 se observa que en la parte trasera superior del prototipo la capa limite
aumenta su grosor en comparacion con la parte delantera. Esto se debe al gradiente adverso de
presiones que tiene lugar al disminuir la velocidad en esta zona. Conforme el prototipo aumenta
su velocidad de carrera, este engrosamiento se hace mas evidente. Ademas, el flujo se desprende
completamente al llegar al final de la cola por el cambio tan brusco en la geometria ya que
tenderd a ir a la zona de menor presién y producirse una recirculacién de dicho flujo. Se observa
una caida en la presion total en la estela del pod debido a que la presion estatica se mantiene y
la presién dindmica baja a la par que la velocidad, como muestra la Figura 2.27.
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Figura 2.26: Recirculacién del flujo en la parte trasera del prototipo.
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Figura 2.27: Presién total del prototipo para 300 km/h y 0.1 atm.

) p=0.01 atm y v=200 km/h. ) p=0.1 atm y v=200 km/h. (c) p=1 atm y v=200 km /h.
) p=0.01 atm y v=300 km/h. ) p=0.1 atm y v=300 km/h. ) p=1 atm y v=300 km/h.
Mach Number
0 0034 0067 0.1 0.13 017 02 024 027 03 034 037 0.41 045
I _TT——

Figura 2.28: Detalle de la estela en los contornos del niimero de Mach.

Con el aumento de presion y de velocidad se produce el aumento del niimero de Reynolds y
con ello, los efectos inerciales predominan sobre los efectos de la viscosidad, que quedan confina-
dos a una capa limite pequena cerca de la pared. Cuando el flujo es laminar, este rapidamente se
separa al llegar al final de la cdpsula creando una gran estela de baja presiéon y aumentando la
resistencia. Conforme el flujo va pasando de laminar a turbulento, las estelas reducen su espesor
y se mantienen mas adheridas a la superficie. Lo comentado en este parrafo se contempla en la
Figura 2.28.

La friccion entre el aire y el pod causa una variacién en el perfil de temperatura debido a la
consideracion de la viscosidad. Las paredes del prototipo han sido definidas como adiabéaticas; por
lo tanto, estas mantendran un valor constante impuesto de 313 K (40° C), porque no hay flujo de
calor a través de ellas. El gradiente de temperatura en el aire no va a cambiar significativamente,
alcanzando una temperatura maxima de 327 K (54° C).
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Figura 2.29: Contornos de la temperatura para 400 km/h y 1 atm.

Por 1ltimo, es transcendental conocer la funcidon que relaciona la presion interna del tubo,
decidida por los ingenieros de SpaceX que organizan la competicién, con la velocidad maxima
que alcanza el prototipo, parametro clave para ganar la competicion.

Se han introducido los coeficientes aerodindmicos en el simulador dindmico del equipo que
incluye al resto de sistemas (traccién, frenos, energia...) para diferentes regimenes de presién
interna del tubo para calcular esta maxima velocidad. Se obtiene el grafico de la Figura 2.30.
Para un rango de presiones de 0.01 atm a 1 atm, la velocidad disminuye de 402.65 km/h a 364.81
km/h. Se verifica una relacién lineal entre ambos pardmetros.
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Figura 2.30: Velocidad méxima en funcién de la presién del tubo.
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2.5.3. Comparacion con la geometria invertida

Desde el momento inicial de la concepcién del disenio del prototipo, ha habido el interrogante
sobre si seria mas 6ptimo en términos aerodinamicos colocar el carenado en una posicién inver-
tida; es decir, con la parte delantera como parte trasera. El equipo se ha cuestionado cuanto
podria influir este cambio, si se podria conseguir mayor velocidad o si se podria aumentar la
traccion al rail al conseguir una sustentacion negativa. Como ya se coment6 al principio del tra-
bajo, el punto de vista estético ha primado sobre el resto; y para el equipo, la posicién original
es mas vistosa que la invertida.

Una discusién parecida ya tuvo lugar en los afios noventa sobre los modelos 924 y 928 de
Porsche. El coche se acercaba més a la forma mdés aerodinamicamente eficiente si circulaba
marcha atras (Figura 2.31). Este dilema llegé a tal calibre que hubo clientes que adaptaron
sus coches dandole la vuelta a la parte interior con el fin de conseguir mayor velocidad, incluso
Porsche analizé este asunto en sus tuneles de viento.

-\

Figura 2.31: Porsche 928 en posicién invertida junto a la forma aerodindmica 6ptima.

En el apartado anterior, se ha observado que la estela en el prototipo se produce por el corte
tan repentino de la cola en lugar de continuarla méas para evitar el desprendimiento del flujo
y la recirculacién. Por tanto, es légico pensar que las caracteristicas pueden mejorar con una
configuracién invertida. Para ello, se han hecho nuevas simulaciones para el caso a 300 km/h y
los tres valores diferentes de presion (1 atm, 0.1 atm y 0.01 atm). Se han representado las lineas
de corriente de ambos casos desde una vista en planta (Figura 2.32) y desde una vista de perfil
(Figura 2.33).

(a) Carenado en posicién original.

(b) Carenado en posicién invertida.

Mach Number
0.00 0.0z 0.05 007 0.10 012 015 017 019 0.22 0.24 027 0.29 0.3z

[ S |

Figura 2.32: Lineas de corriente vistas en planta para p=0.1 atm y v=300 km/h.
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Para el caso Figura 2.32 (b), una mayor cantidad de flujo consigue mantenerse adherido a la
superficie y la estela generada es més estrecha. Los vortices generados en el caso (a) presentan
una mayor dimensién.

(b) Carenado en posicién invertida.

Mach Number
0.00 0.0z 0.05 007 0.10 012 015 017 019 0.22 0.24 027 0.29 0.3z

Figura 2.33: Lineas de corriente vistas de perfil para p=0.1 atm y v=300 km/h.

Los vértices o remolinos generados en la parte trasera son mucho menores en el caso Figura
2.33 (b) que en el caso Figura 2.33 (a). Ademds, en el segundo caso el flujo estd pegado al
rail, disminuyendo la perturbacién en el flujo que el prototipo deja al pasar. Esto también
se contempla en los contornos de Mach de la Figura 2.34. En el caso (a) se muestran dos
ramificaciones de la estela, una en la parte superior con la discontinuidad en la geometria y otra
pegada al rail. En el caso (b) solo hay una, ya que la propia forma del carenado reconduce el
flujo hacia abajo.

CTPry \w o A

(a) Carenado en posicién original. (b) Carenado en posicién invertida.
Mach Number
0 0034 0067 0.1 013 017 02 0.24 027 03 034 037 0.41 045
B |

Figura 2.34: Comparacién de las estelas en contornos de Mach (p=0.1 atm y v=300 km/h).

Se han hallado los coeficientes aerodindamicos para la geometria invertida. El coeficiente de
arrastre o de resistencia se presenta menor que en el caso original y el coeficiente de sustentacién
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es negativo y muy cercano a ser nulo. Esto indica que hay una pequena fuerza vertical que pega
el prototipo al rail y ayuda a traccionar. Esta fuerza recibe el nombre de down force.

Tras introducir estos datos en el simulador dindmico del equipo, se obtienen las velocidades
maximas para cada posicién y para cada presion interna del tubo. En la Tabla 2.5 se puede
observar el aumento en la velocidad méxima con la posicién invertida respecto a la posicién
original.

Presion del tubo | Posicién | Cp | Cj, Velocidad | Aumento en %
o0t TS o eS| O
olam e Toas oo s |
lam T Tom o |

Tabla 2.5: Estudio comparativo de las dos posiciones del carenado.

Las diferencias en la velocidad del prototipo con esta configuraciéon son pequenas en com-
paracién al caso original. Esto es debido a que este cambio en la resistencia presenta un orden
de magnitud bajo en relacién a la potencia del motor; al igual que el down force generado es
pequeno respecto al apriete generado por el sistema de traccion.

Otro factor a tener en cuenta es el frenado. Con un cuerpo més aerodindmico se consigue
menor resistencia y mayor aceleracion pero a la vez el frenado aerodindmico es menor; que a
pesar de ser pequeno, es determinante para fijar el momento exacto de deceleracién. Por lo
tanto, se tendra que empezar a frenar antes y no dard tiempo a alcanzar la velocidad maxima
anterior. La Figura 1.4 ayuda a comprender esto. Tras la puesta en comun de los resultados con
el resto de los departamentos del equipo, se halla que la deceleracién méaxima por la resistencia
aerodindmica es 0.11 G para una presion de 0.1 atm, frente a 0.24 G por la friccién de las ruedas
y 1.9 G por la friccién de los frenos. Esta resistencia supone un 4.89 % del total.

En conclusién, se ha comprobado que modificar la posicién del prototipo es practicamente
irrelevante para la velocidad méaxima alcanzable. Aunque estos cambios provocan mejoras para
reducir la estela, se comprueba que las fuerzas aerodinamicas tienen un orden de magnitud
inferior respecto del resto de fuerzas en el pod.
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Capitulo 3

Ensayo experimental en el tunel de
viento

3.1. Marco tedrico

En el campo de la aerodindmica es comun la realizacion de experimentos con modelos a
escala en tuneles de viento que permitan determinar de manera maés ficil las caracteristicas
aerodindmicas de un prototipo con las dimensiones reales. Se utilizan pardmetros adimensionales

para escalar los resultados del experimento.

La teoria de las semejanzas o similitudes proporciona tres condiciones que se han de cumplir

para que exista una similitud completa entre el modelo y el prototipo:

» Similitud geométrica: el modelo debe tener la misma forma fisica que el prototipo. Las

dimensiones del modelo se hallan aplicando un factor de escala a las del prototipo.

l
escala = l—p (3.1)

m

Donde el subindice p hace referencia el prototipo y el subindice m al modelo.

Similitud cinematica: la velocidad del flujo en cualquier punto del modelo tiene que ser
proporcional en magnitud, direccién y sentido a la del prototipo en ese mismo punto. Las
lineas de corriente del prototipo y del modelo deben ser una copia escalada exacta. La
similitud geométrica es un requisito para que halla similitud cinematica.

El nimero de Reynolds se presenta como un parametro adimensional fundamental para
establecer la semejanza cinematica. El ensayo con el modelo debe tener aproximadamente
el mismo numero de Reynolds que el caso real del prototipo para asegurar que el flujo se
comporte de la misma manera.

Re,, = Re, (3.2)

Pm Um lm _ Pp U ly
0 I

(3.3)

El modelo y el prototipo deben presentar el mismo niimero de Mach, otro pardmetro a
considerar en este tipo de ensayos. De esta forma, los efectos de compresibilidad del aire
tendran el mismo efecto en ambos casos. Para nimeros de Mach inferiores a 0.3, estos
efectos de compresibilidad se pueden despreciar y el flujo es considerado incompresible. En
este caso se considera que el prototipo y el modelo presentan niimero de Mach bajos y que
ambos son incompresibles.
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s Similitud dinamica: las fuerzas en el flujo en cualquier punto del modelo deben ser
proporcionales en magnitud, direccién y sentido a las fuerzas del prototipo en dicho punto.
Estas fuerzas pueden ser debidas a la gravedad, a la tensién superficial, a la presién y a la
viscosidad. La similitud cinematica es un requisito para la similitud dinamica.

La similitud dinamica se determina mediante los coeficientes aerodinamicos. Los coeficiente
de resistencia, de sustentaciéon y de momento deben permanecer invariantes entre el modelo
y el prototipo.

Cpm = CDp ; Com = CLp i Cum = C’Mp (34)

Para garantizar la similitud completa deben existir las tres similitudes entre el modelo y el
prototipo. Para dicha similitud completa se ha de cumplir que los términos independientes del
modelo y el prototipo, segin el teorema Pi de Buckingham, sean iguales. Por lo tanto, el término
dependiente también lo sera.

3.2. Elaboracion del ensayo

En primer lugar, se fabricé el modelo a escala 1:10 con impresién 3D y con ABS como
material de impresion en la EFTSID a partir de los CADs anteriormente mostrados. Por lo tanto,
se cumple la similitud geométrica. La pieza, con una longitud de 30 cm, tuvo que ser divida para
su impresién en dos partes. Tras 17 horas imprimiéndose, se procedié al pegado y masillado de
las dos partes. Posteriormente, se cubrié con dos capas de imprimacion, una capa de pintura a
pistola y sucesivas pasadas de lijado fino con el objetivo de conseguir un acabado superficial lo
mas parecido al prototipo. De esta forma, la resistencia por friccién se asemeja a la real.

Con el objetivo de conseguir una mayor similitud con el prototipo, se introdujo el modelo de
la cédpsula dentro de un tubo de metacrilato con las dimensiones del tubo de SpaceX escaladas
con la misma relacion 1:10. Se selecciond este material transparente para poder examinar y
controlar lo ocurrido en el interior. Se dejé una mayor longitud de tubo en la parte trasera del
pod por las mismas razones que en el estudio CFD.

Anteriormente a la toma de resultados en cada medida, la balanza del tinel tuvo que ser cali-
brada con la colocacion de diferentes pesos en las distintas posiciones del calibrador (resistencia,
sustentaciéon y momento) para poder obtener las matrices que proporcionan las correlaciones
entre las fuerzas aplicadas y deformaciones producidas con el voltaje que leen las galgas. Este
procedimiento se realizé un total de tres veces.

Para variar la velocidad del aire dentro del tunel se fue modificando la frecuencia de la
corriente eléctrica del ventilador. A partir de la presiéon dindmica proporcionada por el barémetro
del tunel se obtiene la velocidad del aire.

El ensayo tuvo que ser adaptado a las condiciones del tunel. Estuvo limitado a 280 km/h,
la méxima velocidad que el tinel de viento permitia. Esto supone que el maximo ntmero de
Mach alcanzado es 0.21. Por tanto, los efectos de compresibilidad son despreciables tanto en el
modelo como en el prototipo para los casos comparados y el campo de velocidades del fluido es
caracterizado tinicamente por el nimero de Reynolds.

En consecuencia, el objetivo final de este ensayo no pudo ser determinar los coeficientes para
todas las condiciones de presién y velocidad del caso real. Solo se pudo comparar los valores de
los coeficientes de los regimenes de presion y velocidad que coincidian con el mismo rango del
numero de Reynolds que el estudio CFD. De esta manera, se pudo comprobar si los resultados
de ambos casos son coherentes.

En la Figura 3.2 se muestran los rangos de ntimeros de Reynolds que abarca cada caso del
CFD, para las diferentes presiones y velocidades, y el rango de las medidas que finalmente se
tomaron en el tinel. Como cabia esperar, se observa que el requisito de similitud cinematica, es
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Figura 3.1: Montaje del ensayo en el tinel de viento del Centro de Motores Térmicos.

decir, con el mismo Reynolds, se cumple para el caso en CFD a 0.1 atm y bajas velocidades y
el caso en el tinel de viento.
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Figura 3.2: Dominio del numero de Reynolds.

La presién en el ensayo es atmosférica, siendo invariante este parametro. Como consecuencia,
la densidad es 10 veces superior a la del caso del prototipo a 0.1 atm, comentado en el parrafo
anterior. La longitud del modelo es 10 veces inferior a la del prototipo. De esta manera, se
obtiene el mismo nimero de Reynolds entre ambos casos siempre y cuando la velocidad del flujo
sea la misma, ya que la viscosidad se considera constante.
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Tras estos planteamientos, se llevaron a cabo los siguientes estudios en el tiinel de viento:

= Ensayo para la observacién del flujo: se inyecté humo blanco en la parte delantera del

prototipo y dentro del tubo de metacrilato y se grabd desde diferentes perspectivas para
una posterior reproduccién a camara lenta para contemplar el comportamiento del flujo:
su desprendimiento en la parte trasera y la estela formada. Para dicho fin, la velocidad del
flujo tuvo que ser lenta. Junto a la elaboracion de este trabajo, se procedié al montaje y
edicién de los videos grabados.

Figura 3.3: Estela en el modelo dentro del tinel de viento.

Se observé que al aumentar la velocidad del flujo, los torbellinos generados en la parte
superior del modelo giraban ma&s rapidamente y se iban dividiendo hasta dar lugar a
torbellinos méas pequenos. Estos se empezaban a generar una vez superado el punto més
elevado del modelo, al reducirse el gradiente de presién adverso. Ademaés, el humo blanco
introducido de manera puntual se perturbaba dando lugar a una estela con flujo turbulento
de aproximadamente 1,5 veces la anchura del modelo. Por ltimo, como se puede apreciar
en la Figura 3.3, se adelantaba el desprendimiento de la capa limite cuanto més hacia la
zona inferior del modelo era introducido el humo blanco.

Ensayo experimental con el uso del tubo de metacrilato: se pensé en realizar un
ensayo con rangos de velocidad desde los 100 km/h hasta la méxima velocidad admisible
(280 km/h) para comparar los coeficientes calculados con los hallados en los casos a 0.1
atm y 100 km/h, 200 km/h y 300 km/h del CFD. El problema surgié con el tubo de
metacrilato, que al llegar a un rango de velocidades entre 180 km/h y 200 km/h este
comenzaba a vibrar excesivamente, ya que entraba en resonancia con el flujo incidente.
Se producian efectos de flameo. Esto provocaba que las medidas obtenidas con el tubo de
pitot fueran muy inexactas y fluctuantes. Por lo tanto, se tuvo que reducir el rango de
velocidades hasta los 200 km/h pudiendo hacer solo la comparacién con los casos del CFD
a 100 km/h y 200 km /h.

Ensayo experimental sin tubo de metacrilato: tras lo comentado en el parrafo ante-
rior, se opté por realizar un ensayo alternativo retirando el tubo de metacrilato y sometar
el modelo hasta la maxima velocidad admisible. Los resultados obtenidos se compararon
con un nuevo caso en CFD sin tubo en el que el dominio fuera similar y con las mismas
dimensiones que las paredes no deslizantes del tinel de viento. No hubiera sido realista
comparar el ensayo experimental sin tubo con los estudios en CFD con tubo.
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A continuacién, se muestran las medidas de las fuerzas aerodindmicas para los dos casos
llevados a cabo, con el uso del tubo de metacrilato y sin su uso. Como se ha dicho, se pudo
alcanzar la maxima velocidad permitida por el tinel tras retirar el tubo. Se han obtenido las
lineas de tendencia para cada parametro a partir de las medidas. Segin muestran las ecuaciones
del Apartado 2.1.2., estas lineas de tendencia de la resistencia, la sustentacién y el momento
presentan un comportamiento parabdlico (polinomio de segundo grado) en funcién de la velo-
cidad. En unos casos las medidas presentan mayor dispersién que en otras, distanciandose mas
del valor tedrico.

La Figura 3.4 muestra que los valores de resistencia se ajustan completamente a una distribu-
cién parabdlica. Los resultados de ambos casos son muy similares, siendo ligeramente superiores
para el caso con tubo. Esto es debido a que el aumento de presién no puede repartirse por toda
la camara del tinel, sino que estd restringida al dominio del tubo y supone un aumento en la
resistencia de forma. También interviene el efecto suelo.

Las medidas de la Figura 3.5 presentan mayor dispersién que en el caso de la resistencia.
Es particular el comportamiento de la sustentacion para el ensayo con tubo de metacrilato. En
un primer momento, esta es nula; posteriormente, se produce un downforce para volver a ser
nula al aumentar la velocidad. Esto se puede deber a que el modelo no estuviera correctamente
paralelo con la incidencia del flujo, presentando un ligero angulo negativo. Ademas, para valores
elevados de velocidad, tanto modelo con tubo vibraban mucho produciendo fluctuaciones en el
barémetro y errores de medicién.

La Figura 3.6 muestra los valores de momento de ambos casos calculado respecto al mismo
punto escalado que en el estudio en CFD, donde el caso con tubo presenta valores ligeramente
superiores al otro caso. El valor positivo indica que este momento de cabeceo provoca un giro
que tiende a elevar el morro del modelo.
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Figura 3.4: Medidas tomadas en el tinel de viento y linea de tendencia de la resistencia.
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Figura 3.5: Medidas tomadas en el tinel de viento y linea de tendencia de la sustentacién.
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Figura 3.6: Medidas tomadas en el tinel de viento y linea de tendencia del momento.

3.3. Resultados

3.3.1. Comparacion del estudio CFD y el ensayo experimental con tubo

En este primer caso se han comparado los coeficientes aerodindmicos obtenidos en el CFD
a 0.1 atm, que aparecen en la Tabla 2.5.1, con el valor medio de los coeficientes de las medidas
tomadas en el tunel de viento utilizando el tubo antes de que ocurrieran efectos de flameo
considerables en dicho tubo.
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Un factor con considerable relevancia es el tipo de condicién de contorno que se aplica a las
paredes del tubo y del rail en el anélisis en CFD. En la realidad, cuando se realiza la competicion
dentro del tubo de SpaceX, es el prototipo el que se mueve. No existe movimiento relativo entre
las paredes del tubo y el rail y el flujo de aire interno. Por este motivo, en el estudio en CFD,
estas paredes estdn definidas como Moving Wall, ya que tienen que tener la misma velocidad que
el flujo para que su velocidad relativa sea nula. Sin embargo, en el ensayo en el tinel de viento
las paredes del tubo se comportan de la misma manera que las paredes del modelo escalado. Por
tanto, las condiciones de contorno del estudio computacional difieren de las del experimental.
La solucién seria colocar un tubo y un suelo con paredes moviles dentro del tinel, como si
fueran cintas transportadoras moviéndose con la misma velocidad y sentido que el flujo. Esto es
tecnolégicamente inviable para este trabajo.

Con el objetivo de solventar el problema anterior, se ha realizado otro cdlculo en CFD donde
las paredes se comporten de la misma manera que en el ensayo experimental para comparar los
resultados, obteniendo los valores de la Tabla 3.3.1.

Calculo CFD con Calculo CFD con Ensayo en
paredes moéviles | paredes estacionarias | tinel de viento
Cp 0.33 0.38 0.44
CL 0.20 0.24 0.02
Cm 0.13 0.12 0.12

Tabla 3.1: Comparacién de los resultados en CFD con los experimentales con el uso del tubo.

Finalmente, el coeficiente de resistencia hallado con paredes estacionarias se acerca mas
que con paredes moviles al obtenido en el tinel de viento. Esto es coherente puesto que el
comportamiento de estos flujos es més similar, con presencia de capa limite en ambos a diferencia
del caso con paredes méviles. Aun asi, existe mas discrepancia de lo que inicialmente se esperaba.
El motivo puede estar en la acumulacién de errores y se deberia haber realizado el ensayo
repetidas veces con el fin de obtener un valor promedio y una dispersion reducida para asegurar
los datos adquiridos. Los resultados del coeficiente de momento son constantes para los tres casos.
Los coeficientes de sustentacion de los casos CFD se presentan lejanos del valor del ensayo debido
a lo explicado en el apartado anterior.

Debido a estos errores de medicion en el tinel de viento generados por las vibraciones, las
perturbaciones en el flujo y por la falta de redundancia en los ensayos realizados, se decide
introducir los resultados del estudio CFD en el simulador dindmico del equipo.

3.3.2. Comparacion del estudio CFD y el ensayo experimental sin tubo

Posteriormente y como complemento a lo inicialmente propuesto, se ha llevado a cabo un
estudio que pudiera aprovechar todo el rango de velocidades del tinel de viento. Esto ha sido
posible colocando en la cAmara de ensayo del tiinel inicamente el modelo del pod. Con el objetivo
de comparar los resultados, se ha realizado un nuevo caso en CFD que no incluyera un dominio
de célculo limitado por el tubo. Esta vez el dominio representaba todo el dominio de la camara
del tunel, aplicando la condiciéon de contorno Stationary Wall. En la geometria utilizada se ha
introducido la varilla para conseguir una mejor similitud respecto al caso experimental, tal y
como se muestra en la Figura 3.7. Como ya se ha comentado, para conseguir similitud cinematica
con el mismo numero de Reynolds, se ha calculado el estudio en CFD para unas condiciones de
presiéon de 0.1 atm.

Para finalizar, la Tabla 3.2 muestra la comparacién entre los valores de los coeficientes de
ambos casos que difieren menos que en el apartado anterior. Ahora hay menos factores influ-
yentes en el estudio, la acumulacién de error es menor, los valores del barémetro se mostraban
sin fluctuaciones, se pudieron realizar mayor nimero de mediciones permitiendo obtener un
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promedio de los coeficientes més representativo de la realidad. En esta ocasién el coeficiente
de sustentacién se muestra mas elevado, aunque es cierto que es dificil obtener un valor fiable
ya que este parametro estd muy influenciado por el dngulo de ataque que se imponia al colo-
car el modelo en la balanza. Era complicado asegurar que modelo y suelo del tunel estuvieran
totalmente paralelos.

Figura 3.7: Geometria del cilculo CFD sin la incorporacion del tubo.

Ensayo en

Célculo CFD Tunel de Viento

Cp 0.46 0.41
Cy, 0.09 0.17
Cwm 0.09 0.13

Tabla 3.2: Comparacién de los resultados en CFD con los experimentales sin el uso de tubo.
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Capitulo 4

Conclusiones y trabajos futuros

4.1. Conclusiones

El presente Trabajo Fin de Grado se centra en el estudio de la aerodinamica relativa al pro-
totipo propuesto por el equipo Hyperloop UPV para la “SpaceX Hyperloop Pod Competition”.
Ha sido una de las tareas a realizar por el subsistema Dynamics con el objetivo de analizar la
propuesta del departamento de diseno y determinar el comportamiento del prototipo y su velo-
cidad méaxima, parametro esencial para ganar la competicién. Todo este estudio queda dentro
de la fase de disenio que SpaceX obliga a documentar detalladamente.

El autor del trabajo ha analizado y ha obtenido resultados de una geometria ya propuesta por
otro subsistema. Por falta de tiempo, no se ha dado opcién a realizar un proceso iterativo entre
el subsistema Creative y Dynamics para disenar, comprobar el comportamiento del prototipo y
llevar a cabo un posterior rediseno. Otro error ha sido realizar el CAD en un programa que no
ofrece arbol de operaciones, ya que no se pueden parametrizar las dimensiones de la geometria
para que sea optimizada.

También, se ha concluido que es necesario incluir en la geometria a analizar la parte interior
(el chasis) para una mayor aproximacién al caso real a través de un andlisis en CFD previo. Esto
ha sido una mejora con respecto al estudio realizado en la competicién anterior.

El mallado es muy influyente sobre el analisis, teniendo que ser la malla refinada alrededor
del prototipo por la presencia de la capa limite y en la parte posterior donde se genera la estela.
Como propuesta de mejora, se deberia haber comparado esta malla con un mallado con otro
tipo de elementos, como los poliédricos o tetraédricos, o con un ensamblaje no estructural, que
no incluya CutCell.

Se ha comprobado que los coeficientes aerodindmicos varian al cambiar la presién interna del
tubo donde se produce un cambio brusco en el régimen del fluido y en el nimero de Reynolds,
mientras que permanecen constantes al variar la velocidad porque no hay practicamente cambio
en este nimero de Reynolds, siendo estos coeficientes independientes de la velocidad. Ademas,
la variacion de la presién interna del tubo, que es fijada por la organizaciéon de SpaceX en el
momento de la competicion, provoca un cambio en la velocidad méxima alcanza por el prototipo
de aproximadamente 40 km/h.

Se han comparado las caracteristicas aerodindamicas del carenado en su posicién original
con las que tendria con una posicién invertida. Se ha obtenido que el coeficiente de resistencia
disminuye, siendo el caso a presion atmosférica donde se consigue un mayor aumento en la
velocidad. Asi, se pasa de una velocidad méxima de 365 km/h para la configuracién normal u
original, a 372 km/h para la configuracién invertida a presién atmosférica. Esto se debe a que
se reduce considerablemente el tamano de la estela que se produce detras del carenado. Con la
configuracién invertida, la cola de la geometria es mas larga y se desplaza hacia abajo, lo que
provoca que el flujo siga adherido, en lugar de desprenderse y provocar que el flujo recircule.
También, la sustentacién se reduce con este cambio, llegando a ser practicamente nula. Estas
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variaciones en la velocidad no son mayores ya que las fuerzas aerodinamicas son un orden de
magnitud inferior en relacién a otras fuerzas, como las de traccién.

Tras llevar a cabo el ensayo experimental y comparar los resultados con los anteriormente
calculados en el estudio computacional para nimeros de Reynolds similares, se concluye que
existen diferencias entre los coeficientes aerodinamicos de resistencia y, sobre todo, de susten-
tacion. Se ha simulado un nuevo caso donde las paredes del tubo se comportan como paredes
estaticas respecto al flujo con presencia de capa limite con la finalidad de poder observar cual es
la validez del ensayo experimental. Tras esto, el coeficiente de resistencia se aproxima mas al del
ensayo. Esta discrepancia se debe a que para velocidades elevadas los componentes empezaban
a vibrar, el tubo de metacrilato entraba en flameo y el modelo variaba ligeramente su angulo de
ataque. Esto tiene como consecuencia que el tubo de pitot tome medidas oscilantes. Se deberian
haber repetido los mismos ensayos varias veces para conseguir redundancia y obtener unos resul-
tados mas fiables. Como propuesta de mejora, se deberia sacar la frecuencia natural de flameo
del tubo de metacrilato del rango de velocidades utilizadas usando rigidizadores u otro material
para que esto no vuelva a ocurrir. Finalmente, se deciden aplicar los resultados del CFD en el
andlisis dinamico del prototipo.

Este proyecto ha servido para consolidar y ampliar los conocimientos relativos al calculo
computacional fluidodindmico, tan importante dentro de la especialidad de Aeronaves. También,
ha permitido aunar en un mismo proyecto las nociones de diferentes asignaturas como Mecdnica
de Fluidos, Aerodindmica, Ampliacion de Mecdanica de Fluidos y Fenomenos de transporte de
Masa y Energia. También, ha permitido aprender a seguir un desarrollo estructurado y metédico
de todos los pasos necesarios para la configuracién de un andlisis en CFD, comprendiendo cada
uno de ellos.

A pesar de contar el equipo Hyperloop UPV con una Work Station, casi todas las simulaciones
han sido lanzadas con el ordenador personal del autor del trabajo. El motivo ha sido que esta
tenia que ser compartida entre todos los miembros del equipo. Esto ha supuesto un obstéculo
extra porque ha sido necesario un mayor tiempo de computaciéon para cada caso, unas 12 horas
frente las 4 horas de la Work Station.

El prototipo no pudo superar todos los tests en la semana de la competicién por problemas
con las celdas de las baterias. Por lo tanto, no pudo llegar a la pentltima prueba donde el pod
realiza la carrera a presion atmosférica ni a la prueba final en la que compiten los tres mejores
equipos en regimenes de baja presién. En consecuencia, no se pudo comprobar el comportamiento
aerodindmico del prototipo ni la velocidad maxima alcanzada en las condiciones reales.

o Ml NG ey
T

Figura 4.1: Prototipo “Valentia” en la Universitat Politecnica de Valencia.
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4.2. Trabajos futuros

Del estudio desarrollado en este presente trabajo se derivan una serie de tareas futuras para
los nuevos integrantes del subsistema Dynamics de Hyperloop UPV con el objetivo de completar
y mejorar lo ya realizado. El curso 2018-2019 dara lugar a la tercera edicién en la que participa
el equipo de la Universitat Politecnica de Valencia y se va a realizar un nuevo carenado, ya que
es una exigencia de la competicién. Sin embargo, este presentard unas caracteristicas similares
puesto que tendrd que alojar a sistemas internos muy parecidos y con las mismas dimensiones.

Se debe tomar con tiempo el proceso de diseno para que haya una coordinacién entre ambos
subsistemas y que se pueda disenar, comprobar, redisenar y mejorar la geometria. Aunque las
variaciones no vayan a ser muy significativas, pueden suponer la diferencia de velocidades entre
dos equipos potencialmente ganadores.

Se deberia hacer un prototipo donde la cola sea mas larga y con un final mas esbelto e intentar
que las hendiduras y discontinuidades de la geometria sean lo menos pronunciadas posibles para
reducir la resistencia de forma. También, se podria llevar a cabo un diseno donde el carenado
ejerza un downforce para aumentar la traccién con el rail, ya que este ano las ruedas estaban en
el limite para no deslizar.

Se podria calcular un estudio paramétrico en funcién de la altura entre el el suelo y los
faldones del carenado para ver cudl es la mas éptima y calcular cémo influye el dngulo de
incidencia o ataque.

Se propone disenar el CAD con algin programa que tenga drbol de operaciones como Solid-
Works o AutoDesk Inventor.

Por dltimo, se debera realizar un ensayo en el tinel de viento con mediciones redundantes
para reducir la dispersion de las medidas y se tendra que evitar el flameo del tubo.
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Capitulo 5

Presupuesto

En este apartado se lleva a cabo el cédlculo del coste del desarrollo del proyecto. Este incluye
la fase del andlisis aerodinamico del prototipo sin la parte de diseno y sin la parte de fabricacion
del carenado, que no pertenecen a este trabajo. Recoge el coste de personal, de instalaciones,
los debidos al modelo de los ensayos experimentales y equipos informaticos que son necesarios
para la realizacién del trabajo.

Cabe destacar que el equipo universitario Hyperloop UPV ha contado con un importante
respaldo econémico de empresas patrocinadoras y de la universidad. Han proporcionado material,
licencias de softwares, instalaciones y dinero en metalico. Sin su ayuda y sin el gran trabajo del
subsistema de Partners este proyecto no hubiera sido posible. Por lo tanto, la mayoria del
desglose presupuestario que aqui se muestra ha sido cubierto en concepto de patrocinio.

Para el caso de los costes de instalaciones se tendria que tener en cuenta los gastos que
implican el mantenimiento, el consumo de electricidad, de calefaccién, agua... Para simplificar
su calculo, se engloban estos gastos dentro de un concepto denominado coste por instalaciones
que se le atribuye un valor del 5% de la suma del resto de costes. Dentro de este porcentaje se
incluye el uso del laboratorio del tunel de viento del CMT (Centro de Motores Técnicos), asi
como del taller del equipo Hyperloop UPV.

5.1. Coste del personal

Este coste engloba la mano de obra; es decir, los trabajadores que han participado en el
proyecto: el alumno y autor del trabajo, considerado como graduado en Ingenieria Aeroespacial;
y el profesor tutor, doctor y licenciado en Ingenieria Mecénica e investigador en el CMT (Centro
de Motores Térmicos).

Se ha considerado un coste de 15 €/h para el alumno (ingeniero graduado) y 30 € /h para
el profesor tutor. El proyecto ha sido desarrollado desde diciembre de 2017 hasta septiembre de
2018, desglosandose el tiempo del alumno en:

» Formacién, busqueda de informacion y estudio aerodindmico previo: 50 h.

Estudio computacional de los diferentes casos: 150 h

Fabricacion del modelo para los ensayos: 10 h

Ensayos experimentales en el tinel de viento: 15 h

Obtencién de los resultados y redaccion de las conclusiones: 60 h

El profesor siempre estuvo presente en los ensayos experimentales. Por lo tanto, para él se
estima un tiempo de 15 h mas otras 20 horas para consultas y comprobacién de los resultados.
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Concepto Unidades | Coste unitario | Importe
[h] [€/h] [€]
Ingeniero graduado 285 15 4275
Profesor tutor 35 30 1050
Subtotal 5325

Tabla 5.1: Coste del personal.

5.2.

Coste de los equipos informaticos y licencias de softwares

Este coste incluye el gasto en los ordenadores usados para la realizacién del proyecto y de

las licencias de los softwares utilizados. Algunas licencias han sido de estudiantes; por lo tanto,
gratuitas. Se ha considerado que la licencia de ANSYS ha sido usada para la convergencia de

las simulaciones sin ser computadas estas horas en las horas del ingeniero graduado.

Concepto Unidades | Coste unitario | Importe
) /] €]
Ordenador personal ASUS (RAM: 8 Gb) - - 800
Work Station HP (RAM: 16 Gb) - - 1400
Autodesk Inventor Professional 2017 30 Licencia académica
Microsoft Office 2016 15 0.4 6
ANSYS 18.2 Professional 280 3 840
Adobe Photoshop CS 6 4 Licencia gratuita
Sony Vegas Pro 13.0 1 Licencia gratuita
Texmaker (Latex) 50 Licencia gratuita
Subtotal 3046

Tabla 5.2: Coste de los equipos informéaticos y licencias de softwares.

5.3.

Coste del modelo escalado de los ensayos experimentales

Se incluyen los materiales y los procedimientos para la fabricacion del modelo escalado usado

en los ensayos experimentales en el tinel de viento.

Concepto Unidades | Coste unitario | Importe
-] [€/unidad] [€]
Impresién 3D Gratuito (ETSID)
Lija 2 2 4
Pegamento Super Glue 1 4.8 4.8
Varilla metalica 1 4 4
Lamina de metacrilato (1 m2) 1 10 10
Imprimacién (pintura) 1 20 20
Pintura a pistola 1 20 20
Tornillos y tuercas 10 0.1 1
Listén de contrachapado 1 2 2
Subtotal 65.8

Tabla 5.3: Coste del modelo escalado de los ensayos experimentales.
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5.4. Presupuesto total del proyecto

Finalmente, se calcula el presupuesto total del proyecto a partir de la suma de los desgloses
anteriores. A dicho presupuesto hay que incluirle el Impuesto sobre el Valor Anadido (IVA) del

21 %. Todo esto queda reflejado en la Tabla 5.4.

Importe
Concepto €]
Coste del personal 5325
Coste informatico y licencias 3046
Coste del modelo escalado 65.8
Coste por instalaciones 421.84
Subtotal | 8858.64
IVA (21%) | 1860.31
COSTE TOTAL | 10718.95

Tabla 5.4: Presupuesto total del proyecto.

El coste final de todo el proyecto del estudio aerodindmico del prototipo “Valentia” del
equipo Hyperloop UPV asciende a DIEZ MIL SETECIENTOS DIECIOCHO EUROS

con NOVENTA Y CINCO CENTIMOS.
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ANEXO I. PLANO DE LA GEOMETRIA DEL PROTOTIPO
“VALENTIA”
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ANEXO II. PLANO DEL TUBO Y DEL RAIL
PROPORCIONADO POR SPACEX
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