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Resumen

El sector del transporte esta constantemente tratando de desarrollar
tecnologias con el objetivo de reducir los tiempos de viaje, viajando cada
vez mas rapido pero asegurando a los pasajeros seguridad. En este contexto
nace el concepto de Hyperloop, un nuevo tipo de transporte que se detallara
posteriormente pero que consiste en un vehiculo (pod) circulando por el
interior de un conducto con un vacio parcial.

En este trabajo se analizaran tres diferentes formas de tubos (circular,
cuadrada y hexagonal) para transportes de vehiculos de tipo Hyperloop con
el objetivo de identificar las principales diferencias y ventajas de cada uno.
Dado que es una tecnologia en desarrollo, la dificultad y el coste de realizar
pruebas experimentales implica que el estudio se debe realizar mediante el
uso de software CFD para simular la aerodinamica del pod cuando atraviesa
los tres diferentes tubos objetivo de analisis.

En primer lugar, para familiarizarse con este nuevo modelo de transporte
de alta velocidad, se describira brevemente el concepto de Hyperloop.

A continuacién, se presentarad la herramienta con la que se ha realizado
el analisis principal de este trabajo, el software CFD (Computational Fluid
Dynamics), que se trata de un programa para simular la mecéanica de fluidos
sin necesidad de realizar pruebas experimentales. En concreto el programa
que se ha utilizado es Siemens StarCCM+.

Una vez introducido el tema sobre el que se va a trabajar, se procederd a
explicar paso por paso todo el trabajo realizado con el software StarCCM+
para finalmente mostrar los resultados obtenidos. Tras analizarlos se
extraeran conclusiones acerca de las diferencias principales entre las
diferentes formas de los tubos para transportes tipo Hyperloop.



Abstract

The transport sector is constantly trying to develop technologies with the
aim of reducing travel times, travelling faster and faster but ensuring
passenger safety. In this context, the Hyperloop concept was born, a new
type of transport that will be detailed later but which consists of a vehicle
(pod) circulating inside a conduit with a partial vacuum.

This paper will analyse three different shapes of tubes (circular, square and
hexagonal) for Hyperloop type of vehicle transport in order to identify the
main differences and advantages of each one.

As this is a developing technology, the difficulty and cost of experimental
testing means that the study must be carried out using CFD software
to simulate the aerodynamics of the pod as it passes through the three
different tubes targeted for analysis.

First, in order to become familiar with this new high-speed transport model,
the Hyperloop concept will be briefly described.

Then, the tool with which the main analysis of this work has been carried
out will be presented, the CFD (Computational Fluid Dynamics) software,
which is a programme for simulating fluid mechanics without the need to
carry out experimental tests. Specifically, the program used is Siemens
StarCCM+.

Once the subject to be worked on has been introduced, the work carried
out with the StarCCM+ software will be explained step by step and finally
the results obtained will be shown. After analysing them, conclusions will
be drawn about the main differences between the different shapes of the
tubes for Hyperloop type transport



Indice de Tablas

1.1 Nomenclatura de los casos del estudiof . . ... ............ 12
2.1 Resumendedreas| ............. ... i 18
2.2 Parametros especificosdelamallal . .................. 21
2.3 Parametros especificos de la malla del caso base| . . . . ... ... 22
2.4 Numeros de Mach y Reynolds equivalentes a cada velocidad| . . 24
2.5 Flujo masico impuesto en el inlet en cada caso [kag/s] . ... ... 28
(3.1 Estudio independenciademalla] . .................... 33
4.1 Presionenelinletparacadacasol . ................... 42
42 ComparativaCpl. . ... ... ... . 45
6.1 Coste del personal implicado en el proyecto] . .. .......... 48
6.2 Coste del personal implicado en el proyecto] .. ........... 49
6.3 Presupuestototall .. ... .. ... ... ... ... ... .. ... 49




Indice de Figuras

1.1 Ejemplo de Hyperloop desarrollado por Zeleros| . . ... ...... 10
1.2 Flujo alrededor de un coche calculadoconCFD| .. ......... 11
1.3 Resi lesl . . e 14
1.4 Convergencia de variablesdeinterés|. ... ... ........... 15
2.1 Vistas royecciondelpod| . ... ... ... ... . ... .. . . ... 17
[2.2 Secciones de los tres tubos a comparar] . ............... 17
2.3 Vistas y proyeccién del tubo circularf . . .. .............. 17
2.4 Localizacion del pod y subvolimenes en los que se divide el tubo|18
2.5 Dominio finaldelcasocirculad . ..................... 19
|2.6 Configuracion de la malla en STARCCM+|. . . . .. ... ... .... 19
2.7 Imagendelamallaenlazonainlet ................... 20
2.8 Imagenesdelamallaenlazonapod .................. 20
2.9 Imagendelamallaenlazonaoutlet] .................. 21
2.10Imagen de la malla en la superficie del pod (capa limite)| . . . .. 21
[2.11Imagen de la malla en la entrada del pod del caso basg]. . . . .. 23
2.12Capa limite en el pod de la malla delcasobase| . . ......... 23
2.13Métodos de resolucion de la turbulencial . . . ... .......... 25
[2.14Configuracion del modelo fisico en STARCCM+|. . .. ..... ... 26
3.1 Configuracion del CFL pordefecto| . . . ... .............. 30
3.2 Evolucion de la presion en la entrada con CFL500 . . . ... ... 31
3.3 Evolucidn de la presion en la entrada con CFL50] . . ... ... .. 31
3.4 Evolucion de la presién en la entrada con CFL 5| . . . .. ... ... 32
4.1 Escala utilizada en las escenasde Mach| . .. ... .......... 35
4.2 Escenas de Mach delcaso 1100/ . . - v« v v v v v v o o e oL 35
4.3 Escenas de Mach delcaso 1150/ . . . . . . v v v v v o i i v e oL 36
4.4 Escenas de Machdelcaso 100/ - - -« v« v v i i oo o oo oo 36
4.5 Escena de velocidad en la seccion del caso 2590 en el centro del

| POd| . . . 37
4.6 Escenas de Mach delcaso 2300/ - - - - -+« o o o o oo oL 37
4.7 Escenas de Mach de la seccion del caso 2100/ . . . . . . ... .. .. 37
4.8 Escenas de Machdelcaso 21s0| . - -+« o o oo oo oo oL 38
4.9 Escenas de Mach de la seccion del caso 2150/ . . . . .. .. ... .. 38
4.10Escenas de Mach del caso 2200/ - - - -+« o o o o o o oo 38
4.11Escenas de Mach de la seccion del caso 2200/ . -+« + .+ v . . .. 38




INDICE DE FIGURAS Diego Salvador Martinez

4.12Escenas de Mach delcaso 3300/ - - - - - -+ o o o o oo ool 39
4.13Escenas de Mach de la seccién del caso 3100/ -« + « v« v v v v o .. 40
4.14Escenas de Mach delcaso 3150/ - - -+« v o o oo oL 40
4.15Escenas de Mach de la seccion del caso 3150/ . .« . . . v v v v o ... 40
4.16Escenas de Mach del caso 3200/ - -+ -+« v v o o o oo oL 40
4.17Escenas de Mach de la seccidon del caso 3200/ + « « + + v v v v v v . 41
4.18Disminucion de la velocidad respecto a la teorica en el inlet |

debido al aumento de presion en el caso 3200 + + v v v . ... 42
[4.19Presién adimensional en el inletencadacasal . ........... 43
14.20Coeficiente de resistencia aerodinamica de cada casol . . . . . .. 44




Indice

L Ini I a0
1.1 Concepto Hyperloop| . .. ... ... ..

1.2 Computational Fluid Dynamics (CFD)|
1.3 Motivacion . ................
1.4 Metodologial . ...............

[2 Preparacion del caso|
2.1 Intr ionl . ... ... ..
2.2 metrial . ................

4 Resultados!

4.1 Ondasdechoquel. ... ... ... i

[4.1.3 Conducto hexagonalf. . . ... ...................
4.2 Presidonaguasarribal . . .. ... ... .
4.3 Resistenci rodinamical. . . . ... . e e e

[5_Conclusiones]
|6 Presupuesto|

3.2 Independenciade CFLl. ... ... ... . . . . ... . . . . . ..
3.3 Independenciademallal. . .. ... ... ... ... .. L.

.1 Costesdepersonall. . ... ...... . ... ...

6.2 Coste Qe e§m§o| ................................
6.3 LICENCIAS . - « « o o e e e

6.4 Presupuestofinall . ... ... ... ... ... ... .. ... ... ...



Capitulo 1

Introduccion

1.1 Concepto Hyperloop

Durante toda la historia el ser humano ha tratado de desarrollar métodos
de transporte para viajar en el menor tiempo posible de un lugar a otro.
Desde la aparicion del ferrocarril, una de las principales caracteristicas
gue se buscan en un vehiculo es que pueda desplazarse a alta velocidad,
sin dejar de lado nunca la seguridad de los pasajeros. Es este contexto
se ha podido observar el triunfo del transporte aéreo, que es actualmente
el medio de transporte mas rapido y seguro para viajar largas distancias,
seguido de los trenes de alta velocidad, que son usados mas en medias
distancias.

Hyperloop es un modelo innovador de transporte, muy similar a los
trenes de alta velocidad, que estd formado por un tubo o un sistema de
tubos sellados al vacio, por el interior de los cuales circula un vehiculo
(denominado pod), tal y como se muestra en la figura [1.1. El objetivo es
lograr una minima resistencia aerodindmica reduciendo la presién en el
interior de los conductos pudiendo alcanzar de esta manera velocidades
muy elevadas, lo que reduce drasticamente los tiempos del viaje.
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Figura 1.1: Ejemplo de Hyperloop desarrollado por Zeleros

Para reducir ain mas los rozamientos y explotar el potencial de esta
tecnologia, el vehiculo se separa del tubo mediante levitacién magnética y
se impulsa mediante un compresor eléctrico; por lo que, si no tiene contacto
con ninguna superficie y se encuentra en un entorno de presién similar o
inferior al de un avién comercial, se puede esperar que las velocidades
alcanzadas estén préximas a las de la propia aviacién.

Debido a la naturaleza de conducto cerrado de los tubos, uno de los
principales problemas de esta tecnologia sera el bloqueo del flujo en la
seccion en la que se encuentra el pod, lo que conllevara un limite de
velocidad que aerodinamicamente no podra ser superado sin un empuje
adicional.

El fendmeno del bloqueo del flujo se ha observado durante la realizacién de
este trabajo y se tratara posteriormente. El fenédmeno transitorio de ondas
de presién en el entorno del tubo, sin embargo, no es el objetivo de andlisis
de este documento, aunque debido a la relaciéon con el método de calculo,
serd brevemente comentado.

1.2 Computational Fluid Dynamics (CFD)

El movimiento de un fluido viscoso es descrito por las ecuaciones de
Navier-Stokes. El problema es que estas ecuaciones son ecuaciones en
derivadas parciales no lineales, que hoy en dia no tienen una solucion
general. Unicamente en casos muy concretos y aplicando algunas hipétesis
simplificaciones es posible llegar a una solucién analitica.

Para poder obtener resultados en problemas reales aplicables a la
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ingenieria, la mecanica de fluidos se estudia mediante métodos numéricos,
con las ecuaciones de conservacién (masa, cantidad de movimiento y
energia) aplicadas sobre volimenes de control. Cuanto mas pequenos
sean estos volumenes de control, menos error se estara cometiendo en el
método numérico y por tanto mayor precisién se obtendra.

Precisamente ante esta dificultad de implementar métodos numéricos a
mano, surge la disciplina CFD (Computational Fluid Dynamics), que es la
rama de la mecanica de fluidos encargada de resolver y analizar problemas
sobre flujos mediante algoritmos computacionales.

Estos programas en primer lugar dividen el problema en cientos de miles (o
millones) de celdas, es decir, en dominios mas pequenos, luego plantean
las ecuaciones de conservacién (masa, cantidad de movimiento y energia)
en cada celda (volumen de control) y finalmente discretizan las ecuaciones
en derivadas parciales para resolverlas iterativamente.

Un programa CFD resuelve millones de calculos que simulan la interaccién
de fluidos con cuerpos sélidos para obtener datos sobre el propio fluido
en cada punto, pero también las fuerzas que se producen debidas a dicha
interaccién. Por ejemplo: el estudio del flujo alrededor de un coche para
calcular las zonas de mayor presion del fluido, la resistencia aerodinamica,
o la estela que deja.

Figura 1.2: Flujo alrededor de un coche calculado con CFD

Por mas que esta tecnologia avanza en cuanto a velocidad de calculo
y precision, sigue mostrando resultados aproximados debido al método
utilizado. Es por esto por lo que que se deben verificar los resultados
comparandolos con experimentos reales en tlneles de viento o con otros
proyectos ya verificados para estar seguros de que los resultados no estan
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alterados por fallos en el programa informatico o durante la implementacion
del caso.

En este proyecto el programa CFD utilizado es el Siemens Simcenter
STAR-CCM+.

1.3 Motivacion

La herramienta con la que se ha realizado este proyecto, el software CFD, es
sin duda una de las mas potentes que tiene hoy la ingenieria para estudiar
la mecdénica de fluidos, pues no existe solucién analitica para las ecuaciones
de Navier-Stokes, que resolverian el flujo sin necesidad de emplear métodos
numeéricos.

Hasta que no se encuentre una solucién a dicho problema, aprender
a dominar un programa CFD es una buena opcién como ingeniero
aeroespacial de cara a un futuro empleo en el sector. Es por ello por
lo que se escoge este trabajo, porque se considera que los conocimientos
adquiridos en él pueden ser muy utiles para una completa formacién como
profesional.

Ademads de todo lo expuesto, siempre es satisfactorio poder trabajar con
una tecnologia en desarrollo, como es el Hyperloop en este caso, en una
empresa cercana como es Zeleros, y colaborar en su progreso.

1.4 Metodologia

En este proyecto se planteard en primer lugar un caso base, al que se
le realizaran todos los estudios de sensibilidad, analisis y modificaciones
necesarias hasta que se obtenga un caso estable y convergido, para
utilizarlo como referencia.

El estudio que se va a realizar consta de secciones diferentes de tubos:
circular, cuadrada y hexagonal; que se simularan con tres velocidades
diferentes (100, 150 y 200 m/s). El esquema de los casos y su la
nomenclatura de cada uno para su mencién en este documento se recoge
en la tabla[1.1L

Circular Cuadrada | Hexagonal
100 m/s | 1190 (Caso base) 2100 3100
150 m/s 1150 2150 3150
200 m/s 1200 2200 3200

Tabla 1.1: Nomenclatura de los casos del estudio
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Todos los casos se simulardn con exactamente la misma configuracién
de modelos que el obtenido con el caso base a excepcién de la geometria y
la velocidad.

Los pasos a seguir en cualquier proyecto relacionado con el CFD son
muy similares.

En primer lugar, se debe preparar la geometria del problema que se quiere
estudiar y establecer el dominio computacional de calculo, ya sea en un
programa de disefio o en el propio programa CFD si la geometria no es
demasiado compleja.

Una vez se tiene la geometria deseada, el siguiente paso es realizar el
mallado, que consiste en descomponer el dominio en celdas en las que
se resolveran las ecuaciones de forma discreta e iterativa. La malla es
un elemento muy importante en este proceso, pues los resultados pueden
depender fuertemente de ella. Una malla demasiado pobre, con las
celdas demasiado grandes, realizara los calculos mas rapido, pero también
cometerd un error mayor, pudiendo incluso mostrar resultados que nada
tienen que ver con la realidad. Por el contrario, una malla demasiado
elaborada calculara correctamente el resultado, pero es posible que los
tiempos de célculo no sean viables para el estudio (en ocasiones podrian ser
de varios meses). Por esta razén debe realizarse un estudio de sensibilidad
de malla, es decir, variar el tamano de los elementos en diferentes mallas
hasta encontrar una que cometa un error menor que el establecido como
deseado, y a su vez minimice los tiempos de calculo. Una forma de obtener
precisidon sin elevar demasiado el coste computacional es refinar mas la
malla en los principales lugares de la geometria que se deseen estudiar,
como por ejemplo la estela en un estudio sobre un perfil alar. El analisis
de sensibilidad de malla se realiza para un caso base y se presupone que,
para el resto de los casos, es valido utilizar la misma malla, debido a la gran
similitud entre los casos que se van a estudiar.

Tras la creacién de la malla, se establece la fisica del problema, que definirad
entre otras cosas, la forma de resolver las ecuaciones, o0 como sera tratada
la turbulencia.

Una vez se elige el modelo fisico, el siguiente paso para poder resolver el
problema, como en cualquier problema con ecuaciones diferenciales, es
establecer las condiciones iniciales y las condiciones de contorno.

Las condiciones iniciales especifican los valores de algunas variables como
presién, temperatura o velocidad, desde los que partira el calculo iterativo.
Para las condiciones de contorno, existen diversas opciones. Puede
imponerse el gasto masico, la presién, la velocidad, el nimero de Mach, u
otras magnitudes en los contornos del dominio, como la condicién de pared
o de simetria si la hay. La eleccion de las condiciones de contorno depende
en gran medida del tipo de flujo con el que se trabaja, y es importante
escogerlas adecuadamente para llegar a una solucién correcta.

Tras estos pasos iniciales el programa estd listo para comenzar la
simulacién.
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El problema se resuelve mediante iteraciones, y el célculo finaliza cuando el
caso converge, es decir, cuando las magnitudes de las variables de interés
que se estan calculando practicamente no varian de una iteracién a otra o
presentan un patrén periddico.

El usuario debe ser capaz de identificar si el problema converge o si diverge,
ya que esto diferencia si se esta resolviendo bien o si se ha cometido algun
error durante la preparaciéon del calculo.

Para determinar si el caso ha convergido se pueden sequir varios criterios:

e Residuales: Representan la maxima diferencia en el dominio mallado
de las ecuaciones de conservacidén entre iteraciones. Tipicamente
se considera que el caso podria estar cerca de la convergencia
cuando son de un orden menor que 10~3, sin embargo no son un
criterio demasiado sélido cuando se trata de geometrias complejas ya
gue el valor mostrado podria ser Unicamente el de alguna celda no
significativa para el analisis.

Residuals

Figura 1.3: Residuales

e Fendmenos espurios: Consiste en observar el flujo y confirmar que
no hay fendmenos extrafos. Si se observan situaciones en las que el
flujo es antinatural, o saltos extremos de las variables, el caso no ha
convergido.

e Tasa de variacion de variables de interés: Es un criterio similar
a los residuales, pero basandose en las fuerzas, los coeficientes
aerodinamicos, las variables termodinamicas o en cualquier otra
variable que sea de interés para el caso a estudiar. Cuando el error
relativo entre iteraciones sea menor que el valor establecido como
aceptable, el caso podria estar convergido. En la figura [1.4] se muestra
un ejemplo de dos variables convergidas.

14
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Figura 1.4: Convergencia de variables de interés

Si el caso no converge, se deben revisar los pasos previos para buscar
posibles errores o incoherencias en el planteamiento.
Una vez el caso ha convergido se pueden analizar los resultados, que en
definitiva es el objetivo inicial.
Finalmente, el dltimo paso cuando se trabaja con CFD es validar los
resultados. Esto es, comparar los datos obtenidos con experimentos reales
0 con otros trabajos ya validados para asegurarse de que son correctos, ya
gue en este tipo de programa es dificil intuir si se ha calculado bien, o si los
resultados mostrados son erréneos, debido al gran nimero de motivos que
pueden provocar errores.
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Capitulo 2

Preparacion del caso

2.1 Introduccion

Antes de comenzar con todas las simulaciones de los casos de la tabla
se calculara un caso de referencia (caso base). Este caso servira para
estudiar la sensibilidad de malla, asi como otros problemas que puedan
surgir durante el proceso, para asegurar que en el momento en el que se
modifique la geometria o la velocidad del pod no haya ningln problema.

2.2 Geometria

En primer lugar se presenta el pod, que es el vehiculo que circula por
el interior de los tubos, y que tiene unas dimensiones fijas para todo el
proyecto aunque cambien los tubos. A pesar de que se espera que el
pod contenga un compresor eléctrico, en este proyecto se estudiara la
aerodindmica de un vehiculo sin admisién, es decir, todo el flujo debera
pasar a través de la seccidon generada entre el tubo y el pod.

Se trata de un vehiculo casi cilindrico de 50m de longitud con radio de
1.9m. No es exactamente un cilindro pues en las caras paralelas hay unos
salientes que tratan de representar el difusor del compresor que llevaria
incorporado en la realidad y una tobera trasera. En la figura[2.1] se muestra
el pod.

16
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Figura 2.1: Vistas y proyeccién del pod

Los tres tubos tienen la misma longitud, 232.5 , y las secciones son las
mostradas en la figura |2.2, en la que ya se puede predecir que no tendran
el mismo area de paso del flujo.

05m

29m L1 4m | 25m

Figura 2.2: Secciones de los tres tubos a comparar

G

Figura 2.3: Vistas y proyeccidén del tubo circular

La figura muestra el tubo circular, que salvo la seccién, es muy
similar a los otros dos.
El drea de paso gue tiene el flujo es un dato muy importante en el estudio
ya que para poder comparar bien los resultados, hay que tener en cuenta
que las secciones no permiten el mismo paso de flujo.
En la tabla se resumen los datos de areas y areas de paso de cada
seccion, que se muestran en la figura en color gris y se utilizaran
tanto para obtener las condiciones de contorno, como para ponderar los
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resultados.
Circular | Cuadrada | Hexagonal
Area deltubo | 19.63m? | 24.79 m? | 21.75 m?
Area de paso 8.29m? | 13.44m? | 10.41 m?
Relacion de areas 0.42 0.54 0.48

Tabla 2.1: Resumen de areas

El pod se sitla a 58m de la entrada del tubo, y a su vez el tubo se divide
en tres subvolimenes denominados como inlet, pod y oulet, tal y como se
ve en la figura [2.4] El primer volumen se encuentra por delante del pod, el
segundo contiene al pod y el tercero contiene la estela de flujo que deja el
vehiculo tras su paso. Estas divisiones seran Utiles para poder diferenciar
la malla haciéndola mas precisa en aquellas zonas del dominio donde sea
necesario, como ya se explicé en la metodologia.

POD

Zona Inlet

Zona POD
S
Zona Outlet
/
[SSSSSSSSS—————————

Figura 2.4: Localizacién del pod y subvolimenes en los que se divide el tubo

Para las diferentes formas del tubo, se realizard exactamente la misma
diferenciacién de las zonas inlet, pod y outlet.

Para poder realizar el calculo el primer paso es obtener un Unico cuerpo
sobre el que realizar la malla, y mediante la operacién “Substract” de
STARCCM+, se logra extraer el pod del tubo, dejado en su lugar una zona
por la que no circulara el fluido, ya que obviamente es un cuerpo sélido.
Como el tiempo y el coste computacional son recursos muy valiosos en
estos analisis, es una buena técnica aprovechar la simetria de la geometria
para simplificarla.

Con este fin se modifica el dominio de calculo, dejando Unicamente el

18



CAPITULO 2. PREPARACION DEL CASO Diego Salvador Martinez

medio tubo mostrado en la figura [2.5]
Para las otras dos formas de tubo se realizara el estudio sobre una cuarta
parte de la geometria en lugar de sobre media, por motivos particulares.

Figura 2.5: Dominio final del caso circular

2.3 Mallado

Una vez obtenida la geometria de los dominios de calculo, el siguiente paso
es la creacién de la malla.

Se opta por una malla automatica, con celdas poliédricas en el cuerpo y
prismas en la capa limite, cuya configuracién en STARCCM+ es la mostrada

en la figura[2.6]

Enabled Meshers:

Surface Remesher

Polyhedral Mesher

v/| Automatic Surface Repair

| Thin Mesher

/| Prism Layer Mesher

Figura 2.6: Configuracion de la malla en STARCCM+

Como se ha comentado, se dara diferentes valores a los parametros

19



CAPITULO 2. PREPARACION DEL CASO Diego Salvador Martinez

de la malla en funcién de la zona. En concreto se personalizardn cuatro
regiones que se detallan a continuacién:

e Zona inlet: Esta zona del dominio es la que menos precision requiere
ya que el flujo es muy poco perturbado por el vehiculo y por tanto es
donde se trata de ahorrar costa computacional mediante tamanos de
celda més grandes y menos detalle de la capa limite.

Figura 2.7: Imagen de la malla en la zona inlet

e Zona pod: Debido a la reducciéon de la seccion de paso en esta
zona, aqui se esperan los mayores gradientes y las posibles ondas de
choque, por lo que el refinamiento en esta zona es el mas significativo
de todo el dominio, tanto en el tamafo de celda como en la capa limite
del tubo (la del pod tendrd mas refinamiento aun), para poder obtener
flujo desarrollado en esta parte del dominio.

Figura 2.8: Imagenes de la malla en la zona pod

e Zona outlet: Es importante poder resolver correctamente la estela de
flujo tras el paso del pod, por lo que esta zona tiene un refinamiento
intermedio que permita al programa no perder datos de la estela sin
que el coste computacional aumente demasiado.
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Figura 2.9: Imagen de la malla en la zona outlet

e Superficie pod: La capa limite del pod se refina por separado ya que
el principal objetivo del proyecto es obtener los valores de resistencia
aerodinamica sobre el pod. Se aumenta el nUmero de celdas de la
capa limite al doble de las que tiene la capa limite en el tubo.

L
|
1

Figura 2.10: Imagen de la malla en la superficie del pod (capa limite)

En la tabla [2.2| se muestran los valores proporcionados a cada regién
de la malla. Los valores porcentuales son respecto al tamano base, que
en este caso es 1m. El stretching es un valor que controla cuan grande
puede ser la diferencia de tamano entre dos celdas contiguas, por lo que, al
bajarlo, se obtiene una malla mas progresiva.

Zona inlet | Zona pod | Zona outlet | Superficie pod
Tamano 50 % 10 % 30 % -
N° celdas capa limite 6 6 6 12
Grosor capa limite 33.33 % 15 % 33.33 % 15 %
Stretching capa limite 1.25 1.15 1.25 1.15

Tabla 2.2: Parametros especificos de la malla
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Para evitar que el programa construya capa limite en las superficies de
simetria, en el inlet y en el outlet, también se ha modificado la malla en
esas superficies para imponer 0 celdas de capa limite.

La obtencién de una malla adecuada no es sencilla, pues las dimensiones
del problema son grandes y se debe encontrar un compromiso entre
precisién y coste computacional.

Para ello, se debe simula el caso con varias mallas manteniendo todas
las elecciones restantes iguales (geometria, modelo fisico, condiciones
de calculo) y se comparan los resultados. El objetivo es encontrar una
malla que no requiera demasiado tiempo de calculo y que obtenga unos
resultados practicamente iguales a las de otra que calcule con mas
precisién. La malla mostrada en la tabla [2.2] es la que ha sido utilizada en
este proyecto tras realizar el estudio de independencia de malla que se
explica mas adelante en el apartado 3.3.

El caso base se ha tratado como el caso de referencia, y para poder comprar
adecuadamente los resultados con él, se realiz6 una malla exageradamente
refinada, cuyos parametros se resumen en la tabla para tener la
certeza de que los resultados fueran correctos, y poder realizar asi un
buen andlisis de sensibilidad de malla, comparando los resultados de las
diferentes mallas con los resultados del caso base y encontrar una malla
con un buen compromiso entre precisién y coste computacional.

Zona inlet | Zona pod | Zona outlet | Superficie pod
Tamano 33.33 % 6.66 % 20 % -
N° celdas capa limite 9 9 9 15
Grosor capa limite 33.33 % 15 % 33.33 % 10 %
Stretching capa limite 1.25 1.15 1.25 1.12

Tabla 2.3: Pardmetros especificos de la malla del caso base

Con estos parametros se obtiene una malla muy refinada que se muestra
en las figuras 2.11] y [2.12| que se utilizardn de referencia para el futuro
estudio de sensibilidad de malla.
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Figura 2.12: Capa limite en el pod de la malla del caso base

2.4 Modelo fisico

Como se comentd en la introduccidén, una de las caracteristicas principales
de Hyperloop es que el tubo por el que circula va presurizado, a una presién
inferior a la atmosférica para buscar una menor resistencia aerodinamica.
Para garantizar la supervivencia de los pasajeros en caso de accidente, la
presidon del tubo no debe ser inferior a la de la linea de Armstrong, que
simboliza la presién a la que el agua se convierte en vapor a la temperatura
del cuerpo humano, es decir, a 37°C.

Dicha presion es 6260Pa, y para dar cierto margen, el valor que se le
impone a la presidon en el interior del tubo son 10000Pa. En cuanto a
la temperatura, se supone una temperatura de 15°C (288K) que es la
temperatura estandar a nivel del mar segun el modelo de atmdsfera de la
OACI.

Aunque en el caso aparecen fendmenos no estacionarios, en la realidad
el flujo alrededor del pod debe ser estacionario, ya que los fendmenos
transitorios que aparecen son debidos a que la longitud del tubo en el
dominio computacional estd limitada, y en la realidad el tubo serd de
cientos de kildmetros de longitud. Por lo tanto, se trata de un problema
tridimensional, estacionario, en el que el fluido es aire, y es claramente
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compresible y turbulento debido a los nimeros de Mach y Reynolds del caso.

\%
Mach=a;az340[m/s] (2.1)
p*Vx*xL .
Re = ;L =2.5[m](radio del tubo) (2.2)
Velocidad 100 m/s | 150 m/s | 200 m/s
Numero de Mach 0.29 0.44 0.59

Nuimero de Reynolds | 1.63 ¥10° | 2.44%10° | 3.26*10°

Tabla 2.4: NUmeros de Mach y Reynolds equivalentes a cada velocidad

Se considera flujo compresible por encima de Ma=0.3 y flujo turbulento
en una tuberia por encima de Re=2900, por lo que en todos los casos
que se van a simular el flujo es compresible y turbulento, a pesar de que
con velocidad 100 m/s el nUmero de Mach es de 0.29, debido a la fuerte
convergencia del tubo de corriente se esperan zonas con Mach mas elevado.

2.4.1 Modelo de turbulencia

La turbulencia es un fendémeno complejo y dificil de estudiar, ya que un flujo
turbulento es un estado del flujo caracterizado por variaciones cadticas de
las variables del fluido. Existen multitud de escalas temporales y espaciales
de estas variaciones.

Debido al caracter puramente no estacionario de la turbulencia, se han
desarrollado métodos para estudiarla (teoria del caos, métodos estadisticos,
modelos simplificados...), ya que resolver todas las escalas turbulentas
conlleva un elevadisimo coste computacional, y las simulaciones se alargan
mucho en el tiempo.

Principalmente existen tres grandes ramas del CFD, que se diferencian
entre si por el grado de simplificacién con el que tratan el flujo turbulento.
En la figura [2.13|se observa el mismo flujo empleando los tres métodos:

e Direct Numerical Simulations (DNS): Como su nombre indica
resuelve directamente todas las escalas turbulentas, lo que se refleja
en la figura[2.13] con todos los tamafios de torbellino. Es el método mas
costoso pero el qgue mayor precision logra.

e Large Eddy Simulation (LES): Con el objetivo de abaratar el coste
computacional, este método solamente resuelve las escalas grandes y
emplea modelos para calcular las pequenas, que conllevan una gran
parte del esfuerzo computacional
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e Reynolds-Averaged Navier-Stokes (RANS): Se modelan todas
las escalas mediante el promediado de Reynolds, lo que diferencia
bastante el flujo del método DNS, pero que, si el objetivo del estudio no
es la propia turbulencia, el resto de los resultados no se ven demasiado
adulterados. Es el método mas rapido y, por tanto, el menos preciso.
También es el método que permite realizar simulaciones estacionarias
debido a que promedia la turbulencia, logrando obtener un valor
constante para la velocidad media del flujo. También puede ser usado
en problemas transitorios en los que el flujo medio es no estacionario
en naturaleza.

Figura 2.13: Métodos de resolucién de la turbulencia

Se ha utilizado un método RANS debido a que se desea estudiar este
caso como estacionario, ademds de que es el mas acorde con los objetivos
y las herramientas disponibles de este trabajo.

Para decidir qué modelo de turbulencia es mejor para este caso, se
probaron con una misma malla simple (no la malla refinada del caso base)
tres diferentes formas de tratar la turbulencia: k-epsilon, k-omega SST y
el modelo de Spalart. Finalmente, se tomé la decisién de que, para este
estudio, el modelo k-omega SST seria el mas adecuado y el empleado para
el resto de las simulaciones. Principalmente por la recomendacion de los
tutores, pero también por razones de tiempos de calculo.

La configuracion del modelo fisico en STARCCM+ se muestra en la figura
2.14].
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Enabled Models
B Al y+ Wall Treatment
] wall Distance

[ steady

[2 Coupled Energy
[7,' Ideal Gas

(] Gradients

M Three Dimensional

Figura 2.14: Configuracién del modelo fisico en STARCCM+

2.5 Solver

Existen diferentes maneras en las que los programas CFD resuelven el
sistema de ecuaciones, una vez ya esta discretizado y linealizado, en los
elementos de malla.

e Segregated Solver

e Coupled Solver

En el segregated solver, basado en la presién, la presién se obtiene
a partir de las ecuaciones de continuidad mas momento, y la densidad
mediante la ecuacién de estado del fluido.
Las ecuaciones de transporte se resuelven de forma secuencial y permite
una formulacién puramente estacionaria al eliminar el término temporal.
Este tipo de solver es recomendado para flujos de bajo nimero de Mach ya
que si existen grandes saltos de densidad (ondas de choque) no es capaz
de calcularlos correctamente.
Por otro lado, el coupled solver esta basado en la densidad por lo que sera
el adecuado para casos en los gque existan ondas de choque préximas entre
ellas y cerca de paredes, y serd el escogido en este estudio
La presién se obtiene mediante la ecuacién de estado y la densidad a partir
de la ecuacion de continuidad.
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La principal diferencia con el otro modelo de calculo es que las ecuaciones
se resuelven todas a la vez, y al mantener el término temporal, es
intrinsicamente transitorio. Para lograr casos estacionarios utilizando
este método de calculo es necesario darle mucho tiempo a la simulacién
para que se estabilice (siempre y cuando el problema tenga una solucién
estacionaria clara).

2.6 Condiciones inicales

Las condiciones iniciales del célculo seran las condiciones requeridas en el
interior del tubo. Estas son:

e Presiéon = 10000 Pa
e Temperatura = 288 K

En cuanto a velocidad inicial, se opta por no darle ningun valor ya que,
aunque darle valores cercanos al de estudio (impuesto en las condiciones
de contorno) deberia acelerar la convergencia del caso, existe el riesgo de
gue el caso diverja al no poder calcular correctamente la interacciéon con la
zona del pod perpendicular al flujo.

2.7 Condiciones de contorno

Las condiciones de contorno utilizadas en este caso son flujo masico
constante en el inlet y presién constante en el outlet.

Dado que el estudio propuesto consta de diferentes velocidades, se
debe transformar estos valores a gasto masico para poder representar la
velocidad deseada mediante esta condiciéon de contorno. Para ello se hace
uso de la ecuacién que relaciona gasto masico con velocidad:

m=px*xVvx*xA (2.3)

Donde el drea de cada tubo se mostré en la tabla 2.1

Con esta simple ecuacién se calcula el gasto mésico equivalente a cada
velocidad, y teniendo en cuenta que gracias al aprovechamiento de la
simetria solo hay que considerar la mitad del gasto en el conducto circular
y un cuarto en los otros dos, el valor de gasto masico a la etrada que sera
indicado en STARCCM+ para cada caso se muestra en la siguiente tabla:
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Circular | Cuadrado | Hexagonal
100 m/s | 118.71 74.93 65.75
150 m/s | 178.07 112.39 98.63
200 m/s | 237.43 149.85 131.5

Tabla 2.5: Flujo masico impuesto en el inlet en cada caso [kg/s]

En el outlet se impone la condicién de presiéon constante. Se considera
que tras el paso del pod, cuando el flujo se estabiliza lo hace en las
condiciones que habia antes de la perturbacién, por lo que, el valor de la
presion con el flujo estabilizado en el outlet debe ser 10000Pa (la presién
del interior del conducto).

La pared de simetria tiene condicién de contorno de plano de simetria.

Un aspecto importante es que, a pesar de que en el programa se simula
que el fluido se mueve respecto a los sélidos, en realidad Unicamente se
mueve el pod, por lo que la velocidad relativa entre el flujo y el tubo debe
ser 0. Esto se logra imponiéndole a la condicién de contorno de pared del
tubo la misma velocidad que el flujo en cada caso.

En cuanto al pod, se considera un sélido sin admisién por lo que todas sus
superficies son consideradas paredes.
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Capitulo 3

Solucion

3.1 Analisis de la solucion

Durante el calculo del caso base, se han observado varios fendmenos cuyo
analisis ha resultado ser de mucho interés. Estos fendmenos se nombraran
en este apartado y se analizardn en profundidad en los siguientes.

En primer lugar, los criterios que se han usado para comprobar la
convergencia del caso son los residuales, la fuerza que experimenta el
vehiculo en direccién del flujo (importante para comparar la resistencia
aerodinamica de los diferentes tubos), y en especial el flujo masico en el
outlet. El caso se considera convergido cuando el valor del gasto masico en
la salida se estabiliza exactamente en el valor impuesto en la entrada, ya
gue si converge en un valor diferente significa que no esta llegando todo
el flujo al final del conducto y esto implica que no se esta cumpliendo la
conservaciéon de la masa.

En una primera simulacién se observd que el gasto en la salida convergia
en un valor diferente al impuesto en la condicién de contorno de la entrada,
y esto sucede porque durante el proceso de célculo, el flujo saltaba tantas
celdas de golpe que se perdia la informacién de las ondas de presién
que chocaban en la parte frontal del pod y se dirigian de nuevo a la
entrada. Cada vez que estas ondas llegan a la entrada, interaccionan con la
condicién de contorno y rebotan de nuevo hacia el pod sumandose al flujo
que sigue entrando.

La condicién CFL (Courant-Friedrichs-Lewy) es un pardmetro del coupled
solver que controla el paso temporal, que es consecuencia de la velocidad
y el tamano de celdas. Si el CFL es demasiado elevado, puede implicar
la pérdida de informacién sobre el flujo conforme avanzan las iteraciones,
ya que, si no se evallan ciertas celdas, todos los calculos posteriores
contendrdn un error debido a esta pérdida de informacion.

El problema que se observo fue que con la configuraciéon pr defecto del CFL,
el paso temporal superaba el tiempo que tardaba la informacién en llegar a
la condicién de contorno y a causa de ello la onda de presién desaparecia.
Tras detectar este fendmeno, se decidié realizar un andlisis de
independencia de nimero de CFL con el objetivo de encontrar un valor que
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no perdiese la informacion de las ondas de presion sin aumentar demasiado
el tiempo de calculo.

El seqgundo fendmeno a destacar es el hecho de que, al ser una geometria
cerrada en el gque la seccidon de paso del flujo es altamente convergente
cuando se encuentra con el pod, si la velocidad de avance del pod es
suficientemente elevada, se produce una onda de choque plana que
bloguea sénicamente el conducto alrededor del vehiculo. En estas
condiciones de bloqueo soénico, si no se aplica un empuje adicional,
solo puede atravesar la seccion del pod un gasto masico constante
independientemente del que se imponga en la entrada del conducto como
condicién de contorno. La manera que tiene STARCCM+ de mantener el
gasto masico en la condicién de contorno a pesar de que el caso no es
capaz de absorverlo, es aumentando la presidon aguas arriba del pod, es
decir que, para mantener el valor de gasto en la entrada, la densidad del
fluido aumenta automaticamente. Eso fisicamente se corresponde con que
el flujo se acumula delante del pod. Cuanto mas alta sea la velocidad, mas
se comprime el flujo delante del vehiculo, sin embargo, se debe recordar
que este es un caso particular en el que el pod no admite flujo. En el
escenario real cuando en la parte delantera haya un compresor, éste se
encargara de solucionar el problema de la sobrepresién aguas arriba del
vehiculo, lo que eliminaria el limite de velocidad que se ha calculado en
estas simulaciones.

Este fendmeno de bloqueo se estudiard en el apartado de resultados ya
que depende de las condiciones de cada caso.

3.2 Independencia de CFL

En STARCCM+, la configuraciéon por defecto del CFL es la mostrada en la
figura y consiste en que su valor sea variable, partiendo desde 1y
variando valores de manera automatica que van desde 0.1 a 100000.

Automatic CFL - Properties X

- Properties

Current CFL

Initial CFL 1.0
Minimum CFL 0.1
Maximum CFL 100000.0
Target AMG Cycles 4

Figura 3.1: Configuracion del CFL por defecto
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Ante el hecho de perder la informaciéon de las ondas de presidon, se
decidié cambiar el método de control del pardmetro CFL e imponer un valor
constante. Tras esto, se realiz6 un estudio de independencia de CFL para
averiguar cual era el valor constante éptimo de dicho parametro en nuestro
analisis.

Si el CFL es demasiado alto, la simulaciéon no da valores correctos debido a
gue no tiene en cuenta correctamente fendmenos del flujo que realmente
si suceden, pero para una misma malla, a menor valor de CFL mas tiempo
tarda el caso en converger porgue en cada iteracién, el calculo abarca un
menor numero de celdas.

Con el método de control de CFL en constante, se realizaron diferentes
simulaciones con CFL de valores 5, 50 y 500 con el objetivo de medir
la precision de cada caso en los resultados, y el tiempo necesario para
alcanzar la convergencia.

En las figuras [3.2], [3.3] y [3.4] se aprecia visualmente la diferencia en la
evolucion en la presién en la entrada del dominio conforme van llegando
las ondas de presién que rebotan en el pod.

Figura 3.2: Evolucion de la presién en la entrada con CFL 500

Figura 3.3: Evolucion de la presidn en la entrada con CFL 50
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Figura 3.4: Evolucién de la presién en la entrada con CFL 5

Cada vez que una nueva onda de presién vuelve a la entrada, la presién
en esta region aumenta dando saltos. En el caso con menor CFL este
fendmeno se aprecia con claridad, mientras que, en casos menos precisos,
las oscilaciones de la variable hasta converger en el valor final son menores,
debido a que no esta recibiendo toda la informacién de las ondas de presién
desplazandose por el dominio. Debido a que los tiempos de calculo de los
casos con CFL 5 y 50 son demasiado grandes como para ser viables en
este trabajo (recordar que en total deben simularse tres geometrias para
diferentes velocidades, 9 casos en total) se llega a la conclusién de que la
manera adecuada de tratar este parametro es imponer un CFL constante
de valor 500, ya que el gasto masico converge en el valor correcto y el
tiempo de célculo esta dentro de los valores aceptables.

3.3 Independencia de malla

En todo caso CFD es necesario realizar un estudio de sensibilidad de malla
para asegurar que el mallado no influye en los resultados obtenidos.

Para este trabajo se han utilizado 5 mallas diferentes, siendo la primera
mas refinada y la quinta la mas basta. La variacién de los parametros de
la malla afecta tanto a los valores generales como a los adjudicados a los
subvolimenes que se citaron en el apartado 2.2, siendo coherente esta
variacién en cada zona con la mostrada en la tabla[2.2]

En la tabla se muestran las caracteristicas principales de las mallas y
como varia el resultado obtenido para la fuerza aerodindmica respecto a la
malla mas refinada, es decir, con respecto a la malla 1.

Como el criterio seguido es aceptar como maximo un 1% de variaciéon en
los resultados, la malla con la que se realizé finalmente el trabajo es la
tercera, cuyo tiempo de convergencia aproximado era de unas 6 horas,
logrando un compromiso aceptable entre precisién y coste temporal.
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Malla | Celdas | Iteraciones | Tiempo | Variacion resultados
1 2166304 1700 28 h 0.00 %
2 1451377 1500 16 h 0.57 %
3 878325 1200 6 h 0.95 %
4 412931 900 3h 1.92 %
5 222404 700 1h 3.35%

Tabla 3.1: Estudio independencia de malla
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Resultados

En este capitulo se analizardn los resultados obtenidos tras resolver los
casos en STARCCM+.

Se comparard en primer lugar el fendmeno de bloqueo sénico mediante
el anadlisis de las escenas del niumero de Mach, en las que se observan
las ondas de choque y los cambios de régimen del flujo de subsénico a
supersoénico.

A continuaciéon se dedicara un apartado al estudio de cémo STARCCM+
corrige automaticamente la presién en la entrada del dominio para adaptar
el flujo a las condiciones de bloqueo, y por ello el programa no esta
realmente otorgando el valor deseado a la velocidad.

Finalmente se calcularan los coeficientes de resistencia aerodinamica de
los diferentes conductos para las velocidades calculadas, para lo que habra
que tener en cuenta las condiciones con las que realmente el programa
estad simulando los casos .

4.1 Ondas de choque

En este apartado se mostraran las escenas de Mach de cada caso, en las
gue se observan las zonas de flujo subsénico y supersénico, asi como las
ondas de choque que son las zonas de Mach=1 en las que el flujo cambia
de régimen.

Dado que velocidad y presidn estan inversamente relacionadas segun
la ecuacién de Benoulli, en las zonas de flujo mas elevado la presién
disminuira, por lo que cuando exista una estela trasera supersoénica, la baja
presién en esta zona contribuird de manera importante a la resistencia
aerodinamica.

La escala de Mach utilizada es la misma para todas las imagenes y es la
mostrada en la figura (se puede observar también en algunas escenas).
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Mach Number
0 1 2 3

Figura 4.1: Escala utilizada en las escenas de Mach

Cuando el color es azul el flujo es subsénico, pasando a respresentarse
con color rojo cuando el flujo aumenta por encima de Mach=1. En el
cambio de régimen, el color es negro y es donde se encuentran las ondas
de choque planas.

4.1.1 Conducto circular

Debido a la total simetria de la seccidn circular, no es necesario estudiar los
gradientes en la propia seccion ya que la velocidad y por tanto el nUmero de
Mach serd el mismo para las zonas con el mismo radio, que se representan
adecuadamente en el plano longitudinal del dominio, que es el mostrado en

las figuras[4.2], 4.3y [4.4].

e Caso 1ligo:

Mach Nlln:?bl.’l ] General

Entrada seccion

0 1 3
B

Salida seccion

Figura 4.2: Escenas de Mach del caso 11q0

e Caso 1;5¢:
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Mach Number

General

Entrada seccion

Salida seccion

|

Figura 4.3: Escenas de Mach del caso 1159

e Caso 1y(0:

Mach thmber -\ Entrada seccidn

= Salida seccion

:
||

Figura 4.4: Escenas de Mach del caso 1,00

En el caso 1li1go (figura |4.2) se observa en la entrada a la seccién una
pequefa zona con flujo transénico y una onda de choque en la salida.

En el 1150 (figura ya se ha formado una pequena onda de choque en la
entrada, pero no bloquea totalmente el flujo debido a que no se encuentra
en toda la seccion. En la salida se propaga la estela en régimen supersénico
y se aprecia el inicio de un conjunto de ondas de choque oblicuas que se
desarrollaran a medida que aumente la velocidad.

En el caso 1,00 (figura el flujo estd totalmente bloqueado ya que la
estela supersénica se mantiene durante decenas de metros, hasta que, en
una onda de choque normal, el flujo vuelve a ser subsénico. Se observan
claramente las ondas oblicuas que comienzan en la salida de la seccién
y se disipan en la estela. En la entrada de la seccidn aumenta la zona
supersoénica, pero sin fendmenos importantes que comentar.

4.1.2 Conducto cuadrado

En este caso al existir diferencias en la distancia que hay del pod al tubo a
lo largo de la propia seccién, ademas del plano longitudinal es interesante
mostrar los gradientes de Mach en la propia seccion. Se muestran en las
figuras [4.7], [4.9] y [4.117], los tres planos correspondientes a la entrada a la
seccion, al centro y a la salida de la misma en el conducto cuadrado.
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Ademads, hay gue tener en cuenta que, debido a la forma de la seccidn,
no hay Unicamente un plano longitudinal. En los planos que pasan por los
vértices del cuadrado la seccién de paso serd maxima, mientras que en los
que atraviesan perpendicularmente las aristas serd minima.

Para ilustrar mejor este hecho se presenta la figura en la que se
muestra la escena de velocidad del caso 23090 en el centro del pod, que
no tiene tanto interés como las escenas de Mach, pero es donde mejor se
observa el hecho de que hay gradientes de velocidad en la propia seccién y
la necesidad de mostrar escenas longitudinales en los dos planos diferentes
CUyO0 paso es maximo y minimo.

Velocity: Magnitude (mis) >
150 22

0 75

E—— -
Figura 4.5: Escena de velocidad en la seccién del caso 2200 en el centro del
pod

e Caso 2100:

Plano Veértice Plano Arista
e e —
Entrada seccién
e
R
— Salida seccion

Figura 4.6: Escenas de Mach del caso 2100

Inlet Centro Outlet

Figura 4.7: Escenas de Mach de la seccion del caso 2100

e Caso 2;5¢:
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Plano Vértice Plano Arista
- L SERRS—— P ——.
w—— Entrada seccion
—

I M — Salida seccisn

Figura 4.8: Escenas de Mach del caso 2150

Inlet Centro Outlet

A A A

Figura 4.9: Escenas de Mach de la seccién del caso 2159

e Caso 2200:

Plano Vértice Plano Arista
e — 5
L N REE— [ Entrada seccion
» )
“ ﬁ Salida seccion

Figura 4.10: Escenas de Mach del caso 23¢9

Inlet Centro Outlet

AAA

Figura 4.11: Escenas de Mach de la seccién del caso 2200

Como se aprecia en las figuras[4.6]y[4.7] cuando la velocidad es de 100 m/s
no hay ni ondas de choque ni flujo supersénico en ningln punto del dominio,
por lo que el flujo no estd bloqueado en el caso 21¢0.

No ocurre lo mismo en los casos 2150 Y 2200 donde la existencia de flujo
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supersénico en la zona del pod implica la existencia de ondas de choque
que bloquean el conducto.

Sobre los casos 2150 Y 2200, de la comparativa de las figuras y
se puede concluir que apenas hay diferencias entre ambos casos en lo que
refiere al régimen en los laterales del pod. El flujo es supersénico antes de
la salida de la seccidén, cosa que no ocurria en el tubo circular.

No obstante, si se aprecia una diferencia importante en el desarrollo de la
estela entre los dos Ultimos casos en los que, para el caso a mayor velocidad
(figura [4.10), el flujo se mantiene por encima de Mach=1 en zonas mas
cercanas al eje de simetria principal y también perdura mas hasta volver a
régimen subsénico.

En cuanto a las diferencias entre los planes vértice y arista, se ha
descubierto que, cuando el flujo es supersonico, se desacelera antes en
aquello lugares donde tiene mas seccién por la que pasar, es decir el plano
vértice, por lo que se observa que en ese plano la linea que separa los
regimenes de flujo es mas perpendicular que en el plano arista, donde el
flujo supersénico permanece mas distancia en dicho régimen.

También es importante notar que en el caso 1,00 (figura[4.4) existen ondas
de choque oblicuas que se propagan durante mucha mas distancia de lo que
lo hacen el flujo supersonico en el caso 229¢. Esto es porque el area de paso
del caso cuadrado es un 62% mayor que la del circular, lo que facilita un
mas rapido desarrollo del flujo subsénico. Es de esperar que, a igualdad de
areas de paso, el caso cuadrado presente ondas oblicuas de igual o incluso
mayor magnitud tal y como se vio en el analisis de resistencia aerodinamica,
la tendencia es que a mayor velocidad funcione mejor el caso circular.

4.1.3 Conducto hexagonal

De igual manera que en el caso cuadrado, se muestran los gradientes de la
seccion, y para ello se utilizan los mismos tres planos normales a la seccion.
De nuevo vuelven a haber diferencias entre los planos vértice y arista.

e Caso 3190:

Plano Vértice Plano Arista
e TR —
Entrada seccion
P D —————————
Salida seccién

Figura 4.12: Escenas de Mach del caso 3190
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Inlet Centro Outlet

’rec

Figura 4.13: Escenas de Mach de la seccién del caso 3190

e Caso 3;50:

Plano Vértice Plano Arista

Entrada seccién

Salida seccion

Figura 4.14: Escenas de Mach del caso 3159

Inlet Centro Outlet

d4s

Figura 4.15: Escenas de Mach de la seccién del caso 3150

e Caso 3>¢0:

Plano Vértice Plano Arista

I — e .
Entrada seccion

T el T Sl N s seceion

Figura 4.16: Escenas de Mach del caso 3300
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Inlet Centro Outlet

Figura 4.17: Escenas de Mach de la seccién del caso 3200

El conducto hexagonal no presenta ninguna regién de flujo supersdénico en
el caso 3100, cuando la velocidad es 100 m/s (véase figura [4.12). El flujo
se acelera en el conducto que forman el pod y el tubo pero sin formarse
ninguna onda de choque y sin bloguearse s6nicamente. Cuando la velocidad
es mayor, en el caso 3150, aparecen zonas supersoénicas importantes tanto
a la entrada como a la salida, y ademas abarcan toda la seccién como
se muestra en la figura [4.15] En este caso el conducto ya puede tener
problemas para dejar pasar todo el flujo masico que recibe. En el caso
3200 €l flujo se comporta practicamente igual que en el 3150 en lo que a
la seccidn se refiere, pero sufre importantes cambios en la estela trasera,
donde se encuentran ondas de choque oblicuas y zonas de Mach mayor que
2 en las que la presién caera mucho.

4.2 Presion aguas arriba

Cuando el tubo se bloquea el flujo se acumula en la parte delantera del
pod, por lo que al tubo ya no puede entrar el aire con la velocidad deseada
para cada caso y entra a menos velocidad. Este fendmeno se muestra en
la figura del caso 3200, €n la que se aprecia claramente la diferencia
entre la velocidad de la pared 200 m/s (impuesta para evitar velocidades
relativas entre flujo y pared del tubo) y la velocidad del tubo 80 m/s.
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Velocity: Magnitude (mis)

200.

Figura 4.18: Disminucién de la velocidad respecto a la teérica en el inlet
debido al aumento de presién en el caso 3200

Recordando gue la condicion de contorno impuesta en el inlet no es de

velocidad, sino de gasto masico equivalente a cada velocidad, algo que
se ha detectado durante la realizacién de este trabajo es que cuando la
velocidad disminuye por el bloqueo del conducto, STARCCM+ corrige de
manera automatica la presién en el inlet del dominio para mantener el
gaste masico entrante.
Se han recopilado en la tabla los datos de presion en el inlet extraidos
de las simulaciones, y posteriormente graficados en la figura[4.19]la presion
adimensionalizada con respecto al valor base de 10000 Pa para observar
como en cada caso el conducto experimenta un importante aumento de
presiéon cuando se aproxima el pod respecto a la presién a la que esta
sometido cuando el pod no circula es sus inmediaciones.

Circular | Cuadrado | Hexagonal
100 m/s | 14020 Pa | 11677 Pa | 12616 Pa
150 m/s | 20513 Pa | 15435 Pa | 18009 Pa
200 m/s | 26770 Pa | 20239 Pa | 23572 Pa

Tabla 4.1: Presion en el inlet para cada caso
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Presion adimensional en el inlet para cada caso

p/PO

—Circular
Cuadrado

Hexagonal

100 150 200
Velocidad [m/s]

Figura 4.19: Presién adimensional en el inlet en cada caso

Como se ve en la figura la presion aumenta mas cuanto menor es
el drea de paso, por lo que el conducto circular es el mas afectado por este
fendmeno y el cuadrado el menos afectado.

En cuanto a la dependencia con la velocidad, es directamente proporcional
al aumento de presién debido a que a mayor velocidad se bloguea el
conducto, y una vez bloqueado, que entre mas flujo que el que puede pasar
la seccién produce un aumento de presién en la zona previa al bloqueo.
Como conclusién de este estudio se puede afirmar que el drea de paso
es un parametro muy importante para controlar la presién en el interior
de los tubos, y que se deben tener en cuenta los gradientes de presién
producidos por el avance del pod a la hora de diseiar los conductos para que
estos no sufran esfuerzos no esperados que puedan entorpecer su correcto
funcionamiento o incluso llegar a romperlos.

4.3 Resistencia aerodinamica

Finalmente se llega al que era el objetivo principal de este trabajo, comparar
la resistencia aerodinamica que ofrecen los tres tubos.

Para ello se calculard el coeficiente de resistencia aerodindmica (Cp) de
cada caso utilizando la siguiente ecuacion:

2%D
Cp =

= — 4.1
PRy (4.1)

En la que D es la fuerza de resistencia aerodindmica, es decir la fuerza que
experimenta el pod en direccidon perpendicular al flujo. Este dato se extrae
directamente de STARCCM+.

Sy es el area de referencia, que en este caso es la de cada tubo mostrada
en la tabla 2.1l Se ha tomado la decision de utilizar los datos de densidad

43



CAPITULO 4. RESULTADOS Diego Salvador Martinez

y velocidad con los que el programa realmente ha calculado la fuerza de
resistencia aerodinamica, por lo que la densidad se ha calculado mediante
la ecuacion de estado mostrada, y la velocidad media en la cara inlet se ha
calculado a raiz de la densidad corregida, y del gasto masico que se impuso
en la condicién de contorno en cada caso.

il (4.2)
P= 287 %t '
m
V= (4.3)
o *xA

Los resultados del coeficiente Cp para cada caso se muestran en la figura
4,20\

Coeficiente de resistencia aerodindmica

— Circular Cuadrado Hexagonal

18
16
14
12
10

CD [
[+=]

(=1 S Ll

50 100 150 200 250

Velocidad tedrica del caso [m/s]

Figura 4.20: Coeficiente de resistencia aerodinamica de cada caso

El tubo circular es el que presenta una mayor resistencia aerodindmica al
flujo, seguido del tubo hexagonal, y siendo el tubo cuadrado el que mejores
caracteristicas aerodinamicas posee.

Sin embargo, se debe tener en cuenta, una vez mas, la diferencia de areas
de paso entre las diferentes secciones, por lo que se debe utilizar este dato
para comparar adecuadamente los resultados de Cp.

Para ello se toma como referencia el valor del conducto cuadrado por ser
el mas bajo, y se compara la proporcién entre el coeficiente de resistencia
aerodinamica de los tubos circular y hexagonal con respecto al cuadrado, y
la proporciéon de areas de paso.

En la tabla se compara el Cp de los casos circular y hexagonal respecto
al caso cuadrado.
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Circular | Hexagonal

Area de paso respecto al cuadrado 62 % 77 %
Cp a 100 m/s 306 % 175 %
Cp a 150 m/s 278 % 181 %
Cp a 200 m/s 233 % 162 %

Cp ponderado con el pasoa 100 m/s | 188 % 136 %
Cp ponderado con el pasoa 150 m/s | 171 % 140 %
Cp ponderado con el paso a 200 m/s | 144 % 126 %

Tabla 4.2: Comparativa Cp

La relacién de Cp es directamente la divisidn de los valores mostrados
en la figura mientras que los valores ponderados tienen en cuenta la
diferencia de areas de paso segun la siguiente formula:

Cp_ponderado = Cp * %Apaso (4.4)

De los resultados obtenidos en la tabla se concluye que el caso
cuadrado es, a priori, el que mejores caracterisiticas aerodinamicas tiene

en lo que a resistencia aerodinamica se refiere.
Los aspectos a comentar mas importantes se desarrollaran en el punto de

conclusiones generales a continuacién.
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Conclusiones

En este apartado se detallaran las conclusiones obtenidas durante y tras la
realizacién de este Trabajo de Fin de Grado. Ademds se expondran una serie
de ideas sobre aspectos a mejorar y trabajos futuros sobre el tema tratado
en este documento, que se pueden llevar a cabo para ampliarlo y mejorarlo.

Es importante destacar que un objetivo intrinseco del proyecto es el
aprendizaje de una herramienta muy Uutil en el estudio de problemas
aeronauticos como es el célculo computacional, y en especial el entorno de
trabajo del STARCCM+. Este proyecto tiene un fin didactico y académico
al simular los casos de forma sencilla, asumiendo simplificaciones
significativas y asumiendo en varias ocasiones comportamientos lineales,
en lugar de un exhaustivo analisis de resultados realizado en trabajos con
mayor presupuesto.

En primer lugar, se ha estudiado la aerodinamica de un pod sin admisién.
Este factor es importante ya que los resultados y conclusiones obtenidas
han estado muy condicionadas por el bloqueo que sufre el flujo al tener que
atravesa una seccién estrecha, y en caso de poder repartir el flujo entre
la misma seccién y el aspirado por el pod, no se alcanzarian las mismas
condiciones de velocidad ni de Mach por lo que seria viable que el vehiculo
viaje a mayor velocidad que la obtenida como maxima en este estudio (en
torno a 90m/s) retrasando en gran medida la aparicién de ondas de chogque
y bloqueos del conducto.

Ademas el hecho de no considerar el pod como un sélido que en lugar de
aspirar flujo, choca contra él, hace que la resistencia aerodinamica sea
exageradamente elevada. Seria inviable desarrollar un vehiculo de estas
caracteristicas, es necesario implementar compresor eléctrico o cualquier
otro tipo de sistema que permita pasa el flujo a través del propio pod.

A cerca del programa STARCCM+ y los estudios realizados sobre el CFL, se
concluye que para obtener resultados precisos sobre este caso en concreto
es necesaria una cantidad enorme de tiempo (aproximadamente 1 mes
tarda en converger el caso con CFL 5). Por ello se recomendaria trabajar
con una maqueta del pod y no con la escala real, o bien utilizar servidores
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mucho mas potentes para realizar los calculos.

Sobre los resultados propios del trabajo, tras comparar los tubos se llega
a la conclusiéon de que el tubo cuadrado es el que menos coeficiente de
resistencia aerodinamica tiene, seguido del hexagonal, y siendo el circular
el que peor actuaria.
Sin embargo cabe destacar que debido a la no linealidad de los fendmenos
que calcula STARCCM+, es posible que a pesar de haber tratado de
ponderar los valores con las areas de paso, esta diferencia geométrica
influya de manera mas significativa en los valores obtenidos de fuerza
aerodinamica, por lo que, si se desease realmente desarrollar el tubo,
se podria realizar un analisis a igualdad de areas de paso para obtener
resultados mas precisos.
Otro posible estudio acerca de este tipo de transporte seria los esfuerzos
que sufren los conductos debido a la diferencia de presiones entre el interior
y la atmésfera, o bien debido a las ondas de chogue formadas en el interior.
Es posible que el criterio estructural tengo igual o incluso mas peso que
el aerodinamico a la hora de decidir que geometria se implementa en los
tubos.

Resumiendo, la principal conclusién obtenida en este trabajo es que el
conducto cuadrado es el é6ptimo en lo que a resistencia aerodindmica se
refiere, pero se podria mejorar la fiabilidad de este resultado mediante las
siguientes opciones:

e Simular con pod con admisidon. Los resultados sin admisién son
demasiada resistencia aerodinamica y velocidad limitada.

e Simular en servidores de calculo mas potentes. El
tiempo necesario para obtener buenos resultados utilizando equipos
personales es demasiado elevado, lo que no permite analizar todo lo
gue se deberia analizar.

e Realizar un estudio a igualdad de areas de paso. El
comportamiento no lineal del flujo compresible hace dificil la
comparativa entre secciones con area de paso distintas.

e Realizar analisis estructural de los tubos. En las condiciones
realtivamente extremas en las que funciona Hyperloop, los esfuerzos
estructurales tanto del pod como de los tubos pueden ser factores mas
importantes que los aerodinamicos para la eleccién de la geometria.

Este trabajo me ha servido a mi, Diego Salvador Martinez, para aprender
a tratar con problemas reales de ingenieria, mejorar mis conocimientos
sobre aerodindamica, mecanica de fluidos y sobre todo, CFD; y para aprender
como manejan estos problemas los preofesionales que se dedican a este
sector, en mi caso principalmente German Torres, ingeniero de Zeleros.
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Presupuesto

En este apéndice se calculara el coste econdmico total de este trabajo,
dividiéndolo en costes de personal, equipos empleados y licencias de los
programas utilizados, al que finalmente se le afadira el impuesto del 21 %
correspondiente al IVA.

6.1 Costes de personal

En la se resumen los costes relacionados con el personal que ha
intervenido en la realizacién de este trabajo.

Este proyecto ha sido una colaboraciéon entre la Universidad Politécnica
de Valencia y la empresa valenciana Zeleros, y en él han participado tres
tutores (dos de ellos de la UPV y otro de Zeleros), y el autor, que es
ingeniero técnico. Se considerardn como horas trabajadas las dedicadas
a la busqueda de informacién, la preparacién del caso, parte de las horas
de las simulaciones, las reuniones y la posterior redaccién y correccién del
proyecto.

Tiempo [h] | Sueldo [€/h] | Coste total [€]
Tutores UPV 40 30 1200
Tutor Zeleros 80 30 2400
Autor 500 0 0
TOTAL 3600

Tabla 6.1: Coste del personal implicado en el proyecto

6.2 Coste de equipo

El equipo que se ha empleado para realizar este trabajo consta de un
ordenador portatil Acer Swift con procesador Intel Core i5 y otro ordenador
de torre montado por piezas.
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Equipo Valor [€]
Portatil Acer 900
Ordenador de torre 600
TOTAL 1500

Tabla 6.2: Coste del personal implicado en el proyecto

6.3 Licencias

El coste anual de la licenca STARCCM+ son 20000 € y se pueden emplear
20 licencias por ese precio. Teniendo en cuenta que se han requerido 4
licencias diferentes para plantear y simular todos los casos, el coste del uso
del programa asciende a 4000 €.

6.4 Presupuesto final

Al coste total se le debe anadir un porcentaje de costes indirectos, y los
beneficios industriales del mismo, que para este caso se estiman en un 15
% y en un 6% respectivamente, calculados respecto al coste total.

La tabla recoge todos los costes del proyecto sumando todos los
mostrados previamente. Ainadiendo los porcentajes citados y aplicando un
21 % de IVA sobre el total, el presupuesto total es de trece mil trescientos
veintitres euros con treinta céntimos, 13323.30 €.

Personal 3600 €
Equipos 1500 €
Licencia 4000 €
Coste directo total 9100 €
Costes indirectos 1365 €
Beneficio industrial 546 €
Subtotal 11011 €
IVA 21 % 2312.30 €
] TOTAL \ 13323.30 € \

Tabla 6.3: Presupuesto total
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Pliego de condiciones

En este apartado se incluye la configuracion del caso 2190, €s decir, la
del tubo cuadrado a 100 m/s, en el lenguaje de STARCCM+ con el fin de
que pueda ser replicadoo por quien quiera, ya sea para ampliar el estudio
realizado en este proyecto o simplemente consultarlo.
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Boundaries

Index

Interfaces

Part Surfaces

Type

Allow Per-Surface Values
Tags

Index

Interfaces

Part Surfaces

Type

Allow Per-Surface Values
Tags

Index

Interfaces

Part Surfaces

Type

Allow Per-Surface Values
Tags

Method
Specification Option
Option

Method

Method
Value

Method
Value

Method
Value

Method
Value

Method
Value

Index
Interfaces
Part Surfaces
Type

Allow Per-Surface Values
Tags

Direction
Pressure

1.0 m/s

Constant

10.0

Constant

Laboratory

[0.0, 0.0, 0.0] m/s

[cuarto_de_tubo]

1

2

[Parts Meshes]

[Physics 1]

[cuarto_de_tubo]

Fluid Region

VOLUME

false

(l

[cuarto_de_tubo: outlet,
cuarto_de_tubo: pod, cuarto_de_tubo:
Corte XY, cuarto_de_tubo: Corte XZ,
cuarto_de_tubo: tubo, cuarto_de_tubo:
inlet]

6

9

[cuarto_de_tubo.Corte XY.Default]
Symmetry Plane
false

I
10

[cuarto_de tubo.Corte XZ.Default]
Symmetry Plane
false

I
12

[cuarto_de_tubo.tubo.inlet]
Mass Flow Inlet
false

(l

Boundary-Normal
Mass Flow Rate
Lab Frame

Intensity + Viscosity Ratio

Constant
74.93 kg/s
Constant
0.0 Pa
Constant
288.15K
Constant
0.01
Constant
10.0

7

[cuarto_de_tubo.tubo.outlet]
Pressure Outlet
false

I

Boundary-Normal
Environmental



Pressure Outlet Option
Reference Frame
Specification
Turbulence Specification
Physics Values

Pressure
Constant

Static Temperature
Constant

Turbulence Intensity
Constant

Turbulent Viscosity Ratio
Constant

pod

Physics Conditions
Reference Frame
Specification
Shear Stress Specification
Tangential Velocity
Specification
Thermal Specification
User Wall Heat Flux
Coefficient Specification
Wall Surface Specification
Physics Values
Blended Wall Function

tubo

Physics Conditions
Reference Frame
Specification
Shear Stress Specification
Tangential Velocity
Specification
Thermal Specification
User Wall Heat Flux
Coefficient Specification
Wall Surface Specification
Physics Values
Blended Wall Function

Boundary Reference Frame
Specification
Relative Velocity

Constant
Feature Curves

Default Feature Curve

Physics Conditions
Energy Source Option
Initial Condition Option

Scalars
Option
Option

Method

Method
Value

Method
Value

Method
Value

Method
Value

Index
Interfaces
Part Surfaces
Type

Allow Per-Surface Values
Tags

Option

Method
Method

Condition
Method

Method

E

Kappa

Index

Interfaces

Part Surfaces

Type

Allow Per-Surface Values
Tags

Option

Method
Method

Condition
Method

Method

E
Kappa
Reference Frame

Method

Coordinate System

Value

Part Curve Selection Priority
Feature Curves

Part Curves

Tags

Energy Source Option
Option

Specified
None
Lab Frame

Intensity + Viscosity Ratio

Constant
10000.0 Pa
Constant
288.15 K
Constant
0.01
Constant
10.0

8

[cuarto_de tubo.pod.ColoredFace1]
Wall
false

(

Region Reference Frame

No-Slip
Fixed

Adiabatic
None

Smooth

9.0
0.42
11

[cuarto_de_tubo.tubo.tubo]
Wall
false

I

Local Reference Frame

No-Slip
Vector

Adiabatic
None

Smooth

9.0
0.42
Lab Reference Frame

Constant

Laboratory

[-100.0, 0.0, 0.0] m/s
[cuarto_de_tubo:Default Feature Curve]
1

[cuarto_de_tubo.tubo.Edges,
cuarto_de_tubo.pod.Edges,
cuarto_de_tubo.Intersection]

(

None
Use Continuum Values



Mass Source Option

Momentum Source Option

Turbulence Source Option
Physics Values

Axis

Motion Specification

Representations
Latest Surface/Volume

Geometry
Malla.Remesh
Latest Surface

Volume Mesh

Finite Volume Regions
cuarto_de_tubo

Finite Volume Boundaries

Corte XY
Corte XZ
inlet
outlet
pod
tubo
Cell Sets
Contacts
Parts
Corte XY

Surfaces
Default

Curves
Default

Corte XZ

Surfaces
Default

Mass Source Option
Momentum Source Option
Turbulence Source Option

Coordinate System
Origin

Direction

Motion

Reference Frame

Representation
Tags

Tags

Tags

Tags

Cells

Interior Faces
Vertices

Tags

Cells

Interior Faces
Vertices
Edges

Faces
Faces
Faces
Faces
Faces
Faces

Metadata
Index

Color
Region
Contacts
Descriptions
Face Count
Tags

Index
Metadata
Boundary
Color
Tags

Index
Feature Curve
Tags
Metadata
Index

Color
Region
Contacts
Descriptions
Face Count
Tags

Index
Metadata
Boundary
Color
Tags

false
None
None

Laboratory

[0.0, 0.0, 0.0 m

[0.0, 0.0, 1.0]
Stationary

Lab Reference Frame

Volume Mesh

(l
I
(l

I
936474

4382073
2958706

I

936474
4382073
2958706
0

33994
33602
239
289
16899
74061

{}
3
java.awt.Color[r=112,g=128,b=144]

(l

[l
[Root]

12
1l

3

{}
[l
java.awt.Color[r=112,g=128,b=144]

I

3
(l
[l
{}
4

java.awt.Color[r=112,g=128,b=144]

(l

I
[Root]

12
I

4

{}
[l
java.awt.Color[r=112,g=128,b=144]

I



Curves

Default

cuarto_de_tubo

pod

Surfaces

ColoredFace1

Curves

tubo

Edges

Surfaces

inlet

outlet

tubo

Curves

Edges

tubo_inlet

Index
Feature Curve
Tags
Metadata
Index

Color
Region
Contacts
Descriptions
Face Count
Operation
Tags
Metadata
Index

Color
Region
Contacts
Descriptions
Face Count
Tags

Index
Metadata
Boundary
Color
Tags

Index
Feature Curve
Tags
Metadata
Index

Color
Region
Contacts
Descriptions
Face Count
Tags

Index
Metadata
Boundary
Color
Tags
Index
Metadata
Boundary
Color
Tags
Index
Metadata
Boundary
Color
Tags

Index

Feature Curve
Tags
Metadata
Index

Color

Region
Contacts
Descriptions
Face Count

4
[l

I

{

8
java.awt.Color[r=112,g=128,b=144]
[cuarto_de_tubo]

[

[Root, Malla.Remesh]

896

Subtract

(
{}
2
java.awt.Color[r=152,9=170,b=175]

(l

1
[Root]

3216
I

2

{}
I
java.awt.Color[r=152,9=170,b=175]

I

2

[l

I

{

1
java.awt.Color[r=152,g=170,b=175]

(

I
[Root]

204
I

25

{}

(l
java.awt.Color[r=112,g=128,b=144]
(0

1

{}

I
java.awt.Color[r=152,g=170,b=175]
{0

24

{}

(
java.awt.Color[r=112,g=128,b=144]
I

1

(
(

{
12

java.awt.Color[r=112,g=128,b=144]
[l

[l
[Root]

204



Surfaces
ColoredFace1

Curves

Edges

tubo_outlet

Surfaces
ColoredFace1

Curves
Edges

tubo_pod

Surfaces
ColoredFace1

Curves
Edges

3D-CAD Models
3D-CAD Model 1

Body Groups
Body 1

Features
XY

YZ

Tags

Index
Metadata
Boundary
Color
Tags

Index
Feature Curve
Tags
Metadata
Index

Color
Region
Contacts
Descriptions
Face Count
Tags

Index
Metadata
Boundary
Color
Tags

Index
Feature Curve
Tags
Metadata
Index

Color
Region
Contacts
Descriptions
Face Count
Tags

Index
Metadata
Boundary
Color
Tags

Index
Feature Curve
Tags

Part Update Method
Tags

Name
Color
Opacity
Tags

Error Message
Origin

X-Axis

Y-Axis

Tags

Error Message
Origin

X-Axis

Y-Axis

Tags

I

22

{}
I

java.awt.Color[r=152,g=170,b=175]

I

24
(I
I
{}
11

java.awt.Color[r=152,9=170,b=175]

(l

[l
[Root]

204
l

23

{}
I

java.awt.Color[r=152,g=170,b=175]

I

25
l
0

{}
9

java.awt.Color[r=152,g=170,b=175]

I

I
[Root]

204
I

21

{}
I

java.awt.Color[r=152,g=170,b=175]

I

23

(l
I

UPDATE_GEOMETRY
1l

Body 1

java.awt.Color[r=128,g=128,b=128]

1.0
I



ZX Error Message

Origin [0.0,0.0,0.0] m
X-Axis [0.0, 0.0, 1.0]
Y-Axis [1.0, 0.0, 0.0]
Tags I
Global Origin Error Message
Position [0.0, 0.0, 0.0]
Tags I
Lab Coordinate System Error Message
Origin [0.0, 0.0, 0.0]
X-axis Direction [1.0, 0.0, 0.0]
Y-axis Direction [0.0, 1.0, 0.0]
Tags [l
ImportCad 1 Error Message
Exchange Settings {STEP=0, NX=0, CATIAV5=0, SE=0,
JT=0}
File Name
Tags I
Design Filters
Design Parameters
Length Type SCALAR
Value 50m
Evaluated Sl Value 5.0
Tags (l
Corte XY Part Update Method UPDATE_GEOMETRY
Tags 1
Body Groups
Body 1 Name Body 1
Color java.awt.Color[r=128,9=128,b=128]
Opacity 1.0
Tags I
Features
XY Error Message
Origin [0.0, 0.0, 0.0] m
X-Axis [1.0, 0.0, 0.0]
Y-Axis [0.0, 1.0, 0.0]
Tags I
YZ Error Message
Origin [0.0, 0.0, 0.0] m
X-Axis [0.0, 1.0, 0.0]
Y-Axis [0.0, 0.0, 1.0]
Tags [l
ZX Error Message
Origin [0.0,0.0,0.0] m
X-Axis [0.0, 0.0, 1.0]
Y-Axis [1.0, 0.0, 0.0]
Tags [l
Global Origin Error Message
Position [0.0, 0.0, 0.0]
Tags I
Lab Coordinate System Error Message
Origin [0.0, 0.0, 0.0]
X-axis Direction [1.0, 0.0, 0.0]
Y-axis Direction [0.0, 1.0, 0.0]
Tags 0
Sketch 1 Error Message
Tags I
Extrude 1 Error Message
Sketch Sketch 1
Method Blind
Direction Type Normal
Extrusion Options OneWay
Distance 10.0 m
Asym. Distance 0.1m
Draft None

Draft Angle 10.0 deg



Design Filters
Design Parameters
Corte XZ

Body Groups
Body 1

Features
XY

YZ

ZX

Global Origin

Lab Coordinate System

Sketch 1

Extrude 1

Design Filters
Design Parameters
Operations
Subtract

Tessellation Options
Tolerance Type

Offset Distance
Body Type

Body Interaction
Bodies To Interact
Tags

Part Update Method
Tags

Name
Color
Opacity
Tags

Error Message
Origin

X-Axis

Y-Axis

Tags

Error Message
Origin

X-Axis

Y-Axis

Tags

Error Message
Origin

X-Axis

Y-Axis

Tags

Error Message
Position

Tags

Error Message
Origin

X-axis Direction
Y-axis Direction
Tags

Error Message
Tags

Error Message
Sketch

Method
Direction Type
Extrusion Options
Distance

Asym. Distance
Draft

Draft Angle
Offset Distance
Body Type
Body Interaction
Bodies To Interact
Tags

Link Output Part Name
Input Parts

Target Part

Perform CAD Boolean
Output Parts

Tags

Tessellation Options
Tolerance Type
Tolerance

0.1m
Solid
Merge
All

I

UPDATE_GEOMETRY
1l

Body 1

java.awt.Color[r=128,g=128,b=128]

1.0
I

Sketch 1
Blind
Normal
OneWay
10.0 m
0.1m
None
10.0 deg
0.1m
Solid
Merge
All

(l

false

[Corte XY, Corte XZ, pod, tubo]
[tubo]

true

[cuarto_de tubo]

[l

Medium

Precise

1.0E-5m



Malla

Meshers
Surface Remesher

Automatic Surface Repair

Polyhedral Mesher
Thin Mesher

Prism Layer Mesher

Default Controls
Base Size

CAD Projection
Target Surface Size

Minimum Surface Size

Surface Curvature

Surface Proximity

Surface Growth Rate

Auto-Repair Minimum Proximity
Number of Thin Layers
Number of Prism Layers
Prism Layer Stretching
Prism Layer Total Thickness

Volume Growth Rate
Maximum Tet Size

Per-Part Meshing

Mesher Execution Mode

Input Parts

Perform Local Surface Meshing
Preserve Surface Perimeters
Verbose Output

Tags

Meshing Method

Perform Curvature Refinement
Perform Proximity Refinement
Perform Compatibility Refinement
Create Aligned Meshes
Minimum Face Quality
Connected Surface Count Limit
Connected Surface Size Limit(s)
Minimum Face Quality

Run Post Mesh Optimizer
Automatic Correction

Customize Thickness Threshold
Customize Surface Size Ratio
Threshold

Automatic Thin/Bulk Shape Detection
Optimization Cycles

Quality Threshold

Force Thin # Layers

Stretching Function

Distribution Mode

Boundary March Angle

Gap Fill Percentage

Minimum Thickness Percentage
Layer Reduction Percentage
Concave Angle Limit

Convex Angle Limit

Near Core Layer Aspect Ratio

Base Size

Base Size

Project to CAD

Size Type

Percentage of Base
Absolute Size

Size Type

Percentage of Base
Absolute Size

Enable Curvature Deviation Distance
# Pts/circle

Max # Pts/circle
Curvature Deviation Distance
Search Floor

# Points in gap

Enable Search Ceiling
Search Ceiling

Search Direction
Surface Growth Rate
User Specified Value
Minimum Proximity
Number of Layers
Number of Prism Layers
Prism Layer Stretching
Size Type

Percentage of Base
Absolute Size

Volume Growth Rate
Size Type

Percentage of Base

false

Serial
[cuarto_de_tubo]
false

None

false

I

Triangle
true
true
false
true
0.05
None
None
0.05
true
true
false
false

false

1

04

false
Geometric Progression
Stretch Factor
50.0

25.0

10.0

50.0

0.0

360.0

0.0

1.0m

1.0m

true

Relative to base
100.0

1.0m

Relative to base
10.0

0.1m

false

36.0

200.0

0.01m

0.0m

2.0

false

1.0E10 m
INSIDE
DEFAULT

1.3

0.01

2

2

1.5

Relative to base
33.33

0.3333 m

1.2

Relative to base
10000.0



Core Mesh Optimization

Post Mesh Optimization

Custom Controls

inlet

Controls
Target Surface Size
Minimum Surface Size
Surface Curvature
Surface Proximity
Edge Proximity
Surface Growth Rate
Surface Remeshing
Meshing Method
Prism Layers
Customize

Wake Refinement
Values
Custom Prism Values
Number of Prism Layers
outlet

Controls
Target Surface Size
Minimum Surface Size
Surface Curvature
Surface Proximity
Edge Proximity
Surface Growth Rate
Surface Remeshing
Meshing Method
Prism Layers
Customize

Wake Refinement
Values
Custom Prism Values
Number of Prism Layers
pared_XY

Controls
Target Surface Size
Minimum Surface Size
Surface Curvature
Surface Proximity
Edge Proximity
Surface Growth Rate
Surface Remeshing

Absolute Size

Optimization Cycles

Quality Threshold

Optimize Boundary Vertices
Optimize Cell Topology

Enable Control

Controls Display Mode

Part Surfaces

Apply Only to Contacting Area
Tags

Target Surface Size
Minimum Surface Size
Curvature

Proximity

Proximity

Surface Growth Rate
Surface Remeshing

Meshing Method

Prism Layers

Customize Number of Layers
Customize Total Thickness
Customize Distribution
Override Boundary Defaults
Specify wake refinement options

Number of Prism Layers
Enable Control

Controls Display Mode

Part Surfaces

Apply Only to Contacting Area
Tags

Target Surface Size
Minimum Surface Size
Curvature

Proximity

Proximity

Surface Growth Rate
Surface Remeshing

Meshing Method

Prism Layers

Customize Number of Layers
Customize Total Thickness
Customize Distribution
Override Boundary Defaults
Specify wake refinement options

Number of Prism Layers
Enable Control

Controls Display Mode
Part Surfaces

Apply Only to Contacting Area
Tags

Target Surface Size
Minimum Surface Size
Curvature

Proximity

Proximity

Surface Growth Rate
Surface Remeshing

100.0 m
1

04
false
false

true

All
[cuarto_de_tubo.tubo.inlet]
false

I

Parent
Parent
Parent
Parent
Parent
Parent
Parent
Parent
Custom
true
false
false
false
false

1

true

All
[cuarto_de_tubo.tubo.outlet]
false

I

Parent
Parent
Parent
Parent
Parent
Parent
Parent
Parent
Custom
true
false
false
false
false

1

true

All

[cuarto_de tubo.Corte XY,
cuarto_de_tubo.Corte XY.Default]
false

(

Parent
Parent
Parent
Parent
Parent
Parent
Parent



Meshing Method
Prism Layers
Customize

Wake Refinement
Values
Custom Prism Values
Number of Prism Layers
pared_XZ

Controls
Target Surface Size
Minimum Surface Size
Surface Curvature
Surface Proximity
Edge Proximity
Surface Growth Rate
Surface Remeshing
Meshing Method
Prism Layers
Customize

Wake Refinement
Values
Custom Prism Values
Number of Prism Layers
pod

Controls
Target Surface Size
Minimum Surface Size
Surface Curvature
Surface Proximity
Edge Proximity
Surface Growth Rate
Surface Remeshing
Meshing Method
Prism Layers
Customize

Wake Refinement
Values
Custom Prism Values
Number of Prism Layers
Override Boundary
Defaults
Prism Layer Stretching
Prism Layer Total
Thickness

zona_inlet

Meshing Method

Prism Layers

Customize Number of Layers
Customize Total Thickness
Customize Distribution

Override Boundary Defaults
Specify wake refinement options

Number of Prism Layers
Enable Control

Controls Display Mode
Part Surfaces

Apply Only to Contacting Area
Tags

Target Surface Size
Minimum Surface Size
Curvature

Proximity

Proximity

Surface Growth Rate
Surface Remeshing

Meshing Method

Prism Layers

Customize Number of Layers
Customize Total Thickness
Customize Distribution
Override Boundary Defaults
Specify wake refinement options

Number of Prism Layers
Enable Control

Controls Display Mode
Part Surfaces

Apply Only to Contacting Area
Tags

Target Surface Size
Minimum Surface Size
Curvature

Proximity

Proximity

Surface Growth Rate
Surface Remeshing

Meshing Method

Prism Layers

Customize Number of Layers
Customize Total Thickness
Customize Distribution
Override Boundary Defaults
Specify wake refinement options

Number of Prism Layers
Override Boundary Defaults

Prism Layer Stretching
Size Type

Percentage of Base
Absolute Size
Enable Control

Parent
Custom
true
false
false
false
false

1

true

All

[cuarto_de_tubo.Corte XZ,
cuarto_de_tubo.Corte XZ.Default]
false

I

Parent
Parent
Parent
Parent
Parent
Parent
Parent
Parent
Custom
true
false
false
false
false

1

true

All

[cuarto_de_tubo.pod,
cuarto_de_tubo.pod.ColoredFace1]
false

I

Parent
Parent
Parent
Parent
Parent
Parent
Parent
Parent
Custom
true
true
true
true
false

12
true

1.15
Relative to base

15.0
0.15m
true



Controls
Surface Remesher
Prism Layer Mesher

Polyhedral Mesher
Values
Custom Size

Custom Prism Values
Number of Prism Layers
Prism Layer Stretching
Prism Layer Total
Thickness

zona_outlet

Controls
Surface Remesher
Prism Layer Mesher

Polyhedral Mesher
Values
Custom Size

Custom Prism Values
Number of Prism Layers
Prism Layer Stretching
Prism Layer Total
Thickness

zona_pod

Controls
Surface Remesher
Prism Layer Mesher

Polyhedral Mesher
Values
Custom Size

Custom Prism Values
Number of Prism Layers
Prism Layer Stretching
Prism Layer Total
Thickness

Descriptions
Root

Controls Display Mode
Parts
Tags

Customize Size

Customize Number of Layers
Customize Total Thickness
Customize Stretching
Customize Polyhedral Mesher

Size Type
Percentage of Base
Absolute Size

Number of Prism Layers
Prism Layer Stretching
Size Type

Percentage of Base
Absolute Size

Enable Control
Controls Display Mode
Parts

Tags

Customize Size

Customize Number of Layers
Customize Total Thickness
Customize Stretching
Customize Polyhedral Mesher

Size Type
Percentage of Base
Absolute Size

Number of Prism Layers
Prism Layer Stretching
Size Type

Percentage of Base
Absolute Size

Enable Control
Controls Display Mode
Parts

Tags

Customize Size

Customize Number of Layers
Customize Total Thickness
Customize Stretching
Customize Polyhedral Mesher

Size Type
Percentage of Base
Absolute Size

Number of Prism Layers
Prism Layer Stretching
Size Type

Percentage of Base
Absolute Size
Number of Children
Described Parts

All
[tubo_inlet]
(

true
true
true
true
false

Relative to base
50.0
0.5m

6
1.25
Relative to base

33.33
0.3333m
true

All
[tubo_outlet]

I

true
true
true
true
false

Relative to base
30.0
0.3m

6
1.25
Relative to base

33.33
0.3333 m
true

All
[tubo_pod]

I

true
true
true
true
false

Relative to base
10.0
0.1m

6
1.15
Relative to base

15.0

0.15m

4

[tubo, pod, Corte XY, Corte XZ,
cuarto_de tubo, tubo_pod, tubo_outlet,
tubo_inlet]



Malla.Remesh

Latest Surface

Latest Surface/Volume

Coordinate Systems
Laboratory

Local Coordinate Systems

Parameterizations
Tables

Tags

Units

Custom Trees
Filters

Field Functions
Simulation Operations
Parameters
Volume Shapes
Data Set Functions
Update Events

Time Scales
User Code
Data Focus
Layouts
default
Data Mappers
Motions
Stationary
Reference Frames
Lab Reference Frame
Screenplays
Derived Parts
Plano vértice

Single section
pod_centro

Single section
pod_inlet

Single section
pod_outlet

Described Parts
Faces

Vertices
Described Parts

Faces

Vertices

Preview Mesh Operation Parts
Described Parts

Tags

Tables

Preferred System
Initial Tree View

Selected

Data Directory
Event Count
Event Names

Use Legacy Volume Mapper
Tags
Tags

Derived Parts
Origin

Coordinate System
Normal

Parts

Section Mode
Displayed Index
Tags

Offset

Origin

Coordinate System
Normal

Parts

Section Mode
Displayed Index
Tags

Offset

Origin

Coordinate System
Normal

Parts

Section Mode
Displayed Index
Tags

Offset

Origin

Coordinate System

[cuarto_de tubo]
246710
123357

[tubo, pod, Corte XY, Corte XZ,
cuarto_de_tubo, tubo_pod, tubo_outlet,

tubo_inlet]
250766
125399
false

[tubo, pod, Corte XY, Corte XZ,
cuarto_de_tubo, tubo_pod, tubo_outlet,

tubo_inlet]

I

0

Systeme Internationale

I

I

function_data
0

false

I
I

4
[0.0, 0.0, 0.0] m,m,m
Laboratory

[0.0, 10.0, -10.0] m,m,m
[cuarto_de_tubo]
SINGLE

-1

[l

0.0m

[-25.0, 0.0, 0.0] m,m,m
Laboratory

[1.0, 0.0, 0.0] m,m,m
[cuarto_de_tubo]
SINGLE

-1

[l

0.0m

[-0.99, 0.0, 0.0] m,m,m
Laboratory

[1.0, 0.0, 0.0] m,m,m
[cuarto_de tubo]
SINGLE

-1

[l

0.0m

[-49.0001, 0.0, 0.0] m,m,m

Laboratory



Single section
Summaries
Monitors

CFL Number Monitor

Iteration Frequency

Force Coefficient Monitor

Iteration Frequency

Fuerza X Monitor

Iteration Frequency

Iteration

Mass Flow inlet Monitor

Iteration Frequency

Mass Flow outlet Monitor

Normal

Parts

Section Mode
Displayed Index
Tags

Offset

Monitors
Monitors To Print

Output Direction
Heading Print Frequency
Report

Enabled

Value Type

Trigger

Normalization Option
Maximum Plot Samples
Tags

Iteration Frequency
Start lteration

Enable Stop

Stop Iteration

Report

Enabled

Value Type

Trigger

Normalization Option
Maximum Plot Samples
Tags

Iteration Frequency
Start Iteration

Enable Stop

Stop lteration

Report

Enabled

Value Type

Trigger

Normalization Option
Maximum Plot Samples
Tags

Iteration Frequency
Start Iteration

Enable Stop

Stop lteration
Maximum Plot Samples
Tags

Report

Enabled

Value Type

Trigger

Normalization Option
Maximum Plot Samples
Tags

Iteration Frequency
Start lteration

Enable Stop

Stop Iteration

Report

Enabled

Value Type

[1.0, 0.0, 0.0] m,m,m
[cuarto_de_tubo]
SINGLE

-1

I

0.0m

16

[Continuity, X-momentum, Y-momentum,
Z-momentum, Energy, Tke, Tdr, CFL
Number Monitor, Fuerza X Monitor,
Mass Flow inlet Monitor, Mass Flow
outlet Monitor, Pressure inlet Monitor,
Pressure outlet Monitor, Force
Coefficient Monitor]

Horizontal

10

[CFL Number]

true

Total Value

Iteration

Off

5000

(]

1

0

false

0

[Force Coefficient]

true

Total Value

Iteration

Off

5000

(]

1

0

false

0

[Fuerza X]

true

Total Value

Iteration

Off

5000

[l

1

0

false

0

5000

(]

[Mass Flow inlet]

true

Total Value

Iteration

Off

5000

(]

1

0

false

0

[Mass Flow outlet]

true

Total Value



Iteration Frequency

Physical Time

Pressure inlet Monitor

Iteration Frequency

Pressure outlet Monitor

Iteration Frequency

Reports
CFL Number
Force Coefficient

Fuerza X

Mass Flow inlet

Mass Flow outlet
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