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Resumen

Este trabajo se centra en estudiar las caracteristicas del sistema de propulsion de un vehiculo dedicado a la
movilidad aérea urbana. Para ello primero se explicaran los motivos por los que los vehiculos de este tipo se
encuentran en pleno auge y el por qué del uso de propulsion eléctrica.

Posteriormente, se realizaran los calculos necesarios para el dimensionamiento del sistema propulsivo y se
tomaran las decisiones oportunas para la eleccion de los elementos que lo compondran.

Por ultimo, se analizaran los resultados obtenidos y se estudiara la viabilidad del proyecto.
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Abstract

This text is focused on the study of the caracteristics of the propulsion system of a vehicle destined to the urban

air mobility. First of all, the reasons with this type of vehicles are so interesting will be explained, and why to
use electric propulsion.

Afterwards, the calculation of the necesary power have to be carried out, so that the sizing of the propulsion
system can be done and, consequently, the components of it can be choosen.

Finally, the results will be analized and the viability of the proyect will be studied.
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Metro cuadrado

Metro partido por segundo al cuadrado
Milimetro

Megavatio

Newton

Revoluciones por minuto
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1 INTRODUCCION Y OBJETIVOS

ay muchas razones por las que se quiere incluir cada vez en mayor medida la electricidad en la aviacion:

reduccion de las emisiones y de los gases efecto invernadero, reduccion del peso, del consumo de

combustible, de la complejidad de los sistemas, asi como del coste de mantenimiento. De esta manera,
se pretende crear una nueva generacion de aeronaves mas sostenibles y que causen menor dafio al medio
ambiente.

Asi surgi6 el concepto de More Electric Aircraft, que busca la introduccion, cada vez en mayor medida, de
sistemas eléctricos y con electronica de potencia en las acronaves, de modo que finalmente se consiga sustituir
todos los sistemas neumaticos, hidraulicos y mecéanicos que contribuyen notablemente al peso del avion y que
ademas, son mas complejos y dificiles de mantener.

Por otro lado, otro problema relacionado con el desarrollo de la tecnologia y de las grandes ciudades es la
congestion del trafico en las mismas. Actualmente, hay muchas ciudades en las que los ciudadanos pasan mucho
tiempo en sus coches debido al trafico en horas punta. Esto repercute negativamente tanto en los propios
ciudadanos, como en las empresas para las que trabajan.

Dado que no se preveen grandes cambios en la movilidad urbana tal y como la conocemos, para intentar dar
solucién a este problema creciente surge el concepto de Urban Air Mobility, con el cual se pretende que los
ciudadanos de las grandes ciudades se puedan desplazar desde los puntos mas congestionados de las mismas,
que normalmente son los centros urbanos, hasta las afueras de las mismas por el aire mediante el uso de un
nuevo concepto de aeronave.

Las aeronaves destinadas a este uso tienen como requisito importante el poder despegar y aterrizar usando poco
espacio, dado que la idea es que no usen aeropuertos como tal, si no un nuevo concepto de aeropuerto
denominando “vertiport”, que estara situado en los centros de las ciudades, donde el espacio para construir es
reducido. Por tanto, estos vehiculos seran de aterrizaje y despegue vertical y, dado que solo se usardn en la
ciudad, y por tanto no volaran durante largos periodos de tiempo, podran ser totalmente eléctricos.

Estas aeronaves no volardn a la altura de los aviones comerciales, ni seran tan complejos como éstos, por lo que
su construccion mediante sistemas eléctricos y electronica es posible. Ademds, en principio, transportarian a
pocos pasajeros, un pasajero y el piloto, o incluso un tnico pasajero, dado que son vehiculos autopilotados,
aunque con el tiempo se busca ampliar el nimero de pasajeros, hasta alcanzar la capacidad de un coche.

Con este trabajo se pretende realizar un estudio sobre los elementos que se necesitarian para disefiar un sistema
propulsivo de una aeronave como la que acabamos de describir. Para ello, se realizara un estudio de las aeronaves
de estas caracteristicas que se encuentran en desarrollo, asi como de los cambios que se deberan realizar en los
sistemas de la aeronave al ser totalmente eléctrica. Ademas, se presentaran las alternativas al uso de combustible,
asi como los distintos sistemas de propulsion eléctrica e hibrida que se usan en las aeronaves.

Los objetivos del trabajo son:

o Estudiar la propulsion eléctrica e hibrida, y como cambian los sistemas en las aeronaves convencionales
al introducir sistemas cada vez mas eléctricos.

e Estudiar como afecta a la poblacion la congestion las ciudades tanto en lo referido al tiempo y dinero
perdido, como en lo referido a la salud de los ciudadanos.

e Conocer los proyectos y las empresas que forman parte de la iniciativa Urban Air Mobility, para poder
determinar las caracteristicas de los vehiculos destinados a la movilidad aérea urbana.



Introduccion y Objetivos

Conocer las distintas opciones con las que se cuenta a la hora de sustituir el combustible por una
alternativa mas sostenible.

Dimensionar las baterias y el tiempo de vuelo de la aeronave.

Determinar los elementos que formaran el sistema propulsivo y sus caracteristicas.



2 ESTADO DEL ARTE

n este capitulo se presentaran los antecedentes de la aviacion eléctrica e hibrida, asi como los sistemas

de propulsion actuales que usan propulsion eléctrica. Ademas, se explicaran las caracteristicas de

algunos de los vehiculos destinados a la movilidad aérea urbana. Se explicara el concepto de Urban Air
Mobility (UAM) y el de More Electric Aircraft (MEA), asi como, el impacto de la aviacion en el medio ambiente
y en los seres humanos. También, se expondran las alternativas al uso de combustible y la propulsion distribuida,
especialmente aplicada a vehiculos eléctricos.

2.1. Movilidad Aérea Urbana

La importancia del coche como medio de movilidad en las grandes ciudades da lugar a importantes
consecuencias negativas en términos de congestion y contaminacion. Esta situacion empeora cada afio y es muy
grave en cuanto a tiempo perdido y salud ptblica.

El problema de la congestion en las ciudades se puede explicar porque la infraestructura actual no es capaz de
absorber toda la demanda en determinadas horas del dia, denominadas horas punta, en las que los vehiculos
ocasionan grandes atascos, originando problemas en los ocupantes de los mismos y en los ciudadanos. Los
numerosos vehiculos que bloquean las calles producen altos niveles de ruido y de contaminacion. Esto se debe
al uso de velocidades bajas y marchas cortas que influye notablemente en la emision de sustancias
contaminantes. Estas sustancias causaron la muerte prematura a 428000 personas en 41 paises de Europa en
2014 segun datos de la Agencia Europea del Medio Ambiente (AEMA). Ademas, la contaminacién ambiental
reduce la esperanza de vida y contribuye a la aparicion de enfermedades cardiacas, respiratorias y cancer.[1], [2]

A continuacién, se muestra una tabla en la que se representan algunas de las ciudades europeas mas
congestionadas y en los momentos del dia en los que la congestion es mayor, asi como una medida de la
contaminacion en dichas ciudades.

Tabla 2-1: Capitales europeas mas congestionadas (Tabla 1 [2])

. . Variacién | Hora punta | Hora punta PM2.5
Cindad Congestién interanual maiiana tarde (media anual ug/m’)
Bucarest 50% +7% 90% 98% 23

Mosct 44% 0% 71% 94% 20
Londres 40% +2% 64% 68% 15
Roma 40% +2% 74% 68% 17

Paris 38% +2% 68% 66% 18

Bruselas 38% +3% 71% 77% 18

Atenas 37% +1% 58% 56% 15
Varsovia 37% -1% 65% 72% 26
Viena 31% +3% 46% 54% 18
Barcelona 31% +3% 51% 52% 15
Oslo 30% +5% 57% 69% 11
Sofia 29% -- 58% 66% 22
Berlin 29% +1% 43% 50% 16
Estocolmo 28% -1% 48% 61% 6
Praga 28% +1% 54% 46% 19
Madrid 25% +2% 48% 43% 10
Amsterdam 22% +2% 35% 52% 16

11



12 Estado del Arte

La empresa TomTom ha elaborado un indicador de congestion que mide el tiempo adicional que necesita un
vehiculo para acceder al centro urbano con respecto a una situacion de trafico fluido. Por ejemplo, ciudades
espafiolas como Barcelona o Madrid tienen un indice de congestion de 31% y 25% respectivamente, es decir,
los vehiculos emplean un 31% o 25% mas de tiempo en llegar al centro de la ciudad cuando hay trafico del que
emplearian en una situacion descongestionada. [3] Esto supone, ademas, un aumento en el coste de las empresas
espafiolas asociado a las horas extras que un empleado pasa al volante. Asi, en Barcelona, se pierden sobre 119
horas anuales al volante y en Madrid alrededor de 105, lo que supondria un gasto de 187 millones de euros en
Madrid y mas de 175 en Barcelona, de acuerdo a un informe sobre el estado del trafico de la empresa TomTom.

[1], [4]

Lo que ocurre es que las ciudades se encuentran densamente pobladas en las tltimas décadas, pero ademas, ha
incrementado la centralizacion de las mismas ya que cada vez mas gente viaja hacia, desde o alrededor de un
punto central, lo que esta suponiendo un enorme reto para el transporte terrestre. Por tanto, las ciudades estan
intentando adaptar el sistema a los cambios para solventar estos problemas pero sin grandes cambios.

Por otro lado, también son importantes las consecuencias ambientales asociadas a la congestion de las grandes
ciudades, asi como los efectos negativos que tiene la contaminacion sobre la salud de los seres humanos.

Segun la OMS, la contaminacion ambiental del aire, tanto en ciudades como en zonas rurales, es causa de 4.2
millones de muertes prematuras en todo el mundo por afio. Esta mortalidad se debe a la exposicion a particulas
pequeiias de 2.5 micras o menos de diametro, denominadas PM2.5, que causan enfermedades cardiovasculares
y respiratorias, y cancer. De hecho, una evaluacion de 2013 realizada por el Centro Internacional de
Investigaciones sobre el cancer de la OMS determiné que la contaminacion del aire exterior es carcindgena para
el ser humano, y que las particulas del aire contaminado estan estrechamente relacionadas con la creciente
incidencia del cancer, especialmente el de pulmén. Por otro lado, la mayoria de las fuentes de contaminacion
del aire exterior estain mas alla del control de las personas, y requieren medidas por parte de las ciudades, asi
como de las instancias normativas nacionales e internacionales en sectores como el transporte, la gestion de
residuos energéticos, la construccion y la agricultura.[5]

En lo relativo a la movilidad urbana, la OMS dispone de una base de datos sobre la calidad del aire en las
ciudades mas pobladas del mundo, que proporciona la concentracion de particulas en suspension de tipo PM2.5
y PM10, siendo mas relevantes los indicadores de particulas del tipo PM2.5, dado que son las de tipo
antropogénico, es decir, estan producidas por actividades humanas. Las particulas PM10, son particulas en
suspension de 10 micras o menos de didmetro.[2]

En la actualidad, se estan ideando nuevas estrategias globales y nacionales para mitigar el impacto ambiental
debido al transporte. En transporte aéreo, el impacto ambiental es importante dado que, desde hace unos afios,
esta creciendo considerablemente. La aviacion comercial se esta enfrentando a un gran reto, pues debe tomar un
papel activo en la busqueda e impulso de soluciones para alcanzar la sostenibilidad del sector.[6]

Una de las medidas que se tomaron en enero de 2012 con este fin, fue el comercio de los derechos de emision.
Con este sistema se establece un limite maximo a la cantidad total de determinados gases de efecto invernadero
que pueden emitir las empresas. A final de afio cada empresa debe entregar suficientes derechos para cubrir
todas sus emisiones, y en caso de no cumplirse se imponen importantes sanciones. El objetivo de este régimen
es ir reduciendo el limite de emisiones permitidas e ir aumentando su coste para fomentar la inversion en energias
limpias.[7]

Pero no solo hay que tener en cuenta las emisiones de gases efecto invernadero, existen otros tipos de
contaminacion ambiental. Se podria decir, que el ruido en las zonas cercanas a los aeropuertos, en su mayor
parte ocasionado por los movimientos de las aeronaves (originado por los motores y el ruido dindmico,
dependiente de los dispositivos hipersustentadores y el tren de aterrizaje) es un efecto muy importante de la
contaminacion ambiental. El ruido es el efecto que mayor repercusion publica tiene, pues se reciben numerosas
quejas por parte de los ciudadanos que residen en zonas cercanas a los aeropuertos. Ademas, cabe destacar las
emisiones que empeoran la calidad del aire en el entorno del aeropuerto, que son originadas por los movimientos

12
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de las aeronaves y por las actividades en las terminales y otros edificios. [8]

Se disponen de algunos datos extraidos de un informe realizado en 2016 sobre la aviacion europea. Los
resultados del estudio muestran que el nimero de vuelos ha aumentado un 80% entre 1990 y 2014, y se espera
que aumente un 45% mas entre 2014 y 2035. Debido a este incremento, el impacto ambiental ha aumentado
considerablemente en los tltimos 25 afios. En cuanto a la contaminacion actstica, se estima que sobre 2.5
millones de personas estuvieron expuestas a ruido en los 45 aeropuertos europeos mas importantes en 2014, no
obstante, se espera que esta cantidad aumente en un 15% entre los afios 2014 y 2035. Por otro lado, las emisiones
de CO; han aumentado en un 80% entre 1990 y 2014 y se espera que sigan creciendo hasta un 45% mas entre
2014 y 2035. Las emisiones de NOx también han crecido, doblandose entre 1990 y 2014. Por este motivo, es
muy importante que los estados consideren el desarrollo de nuevas fuentes de energia sostenibles que
contribuyan a la reduccion de las emisiones asociadas al transporte aéreo. [9]

Para intentar disminuir la congestion creciente en grandes ciudades, y debido a la necesidad de encontrar un
modo de transporte mas sostenible y una reduccion de las emisiones de gases efecto invernadero aparece un
nuevo concepto de movilidad en las ciudades: “Urban Air Mobility “, (UAM). La movilidad aérea urbana
(UAM) puede dar lugar a una nueva dimension en la forma en que vivimos y, durante el proceso, a una
reorganizacion de las ciudades. Experimentando con modelos virtuales, se estan disefiando sistemas
adecuados y practicos que se podrian integrar en la infraestructura de ciudad actual.

Naturalmente, se necesitaran nuevos elementos, como son los aeropuertos para vehiculos de despegue
y aterrizaje vertical (VTOL), los denominados “vertiports”. Esto podria abarcar desde una sola pista de
aterrizaje en la parte superior de un edificio hasta un sistema mas grande con multiples plataformas de aterrizaje.

También seria necesaria una redefinicion del control del trafico aéreo. El sistema de control del trafico aéreo
actual esta disefiado para vuelos comerciales y aviones de ala fija. Ademas, todavia se sigue basando la
comunicacion y la ejecucion de tareas. A dia de hoy, se estan excediendo las capacidades del sistema, y solo
abarca a los vuelos tripulados, no obstante, cuando se introduzcan los vehiculos autonomos durante la proxima
década, el trafico aumentara considerablemente.

Lo que se quiere conseguir es crear un sistema de control del trafico aéreo que sea mas inteligente autonomo y
descentralizado que soporte las operaciones en zonas urbanas, desde las de helicdpteros hasta las de drones, ya
que, actualmente, hay mas de 100 vehiculos eléctricos de despegue y aterrizaje vertical en desarrollo.

Esta nueva industria en desarrollo necesita de otros sectores. Su objetivo es movilizar a las ciudades y regiones
de Europa para conseguir partes interesadas dispuestas a lanzar nuevos proyectos.

La expectativa de este enfoque de multiples partes interesadas es reunir a las comunidades relevantes para
trabajar conjuntamente en los proyectos para acelerar la actualizacion del mercado de la UAM, aumentar la
aceptacion publica y compartir ideas innovadoras. Desde esta perspectiva, se espera que la iniciativa UAM
permita el desarrollo de interfaces solidas entre, al menos, las comunidades de las ciudades, los drones, el
transporte y la planificacion urbana que impulsaran la definicion de una estrategia de despliegue. Al final, el
objetivo central es lanzar proyectos demostradores practicos en los que partes interesadas y ciudades estén de
acuerdo y, conseguir financiacion por parte de los fondos de inversion correspondientes.

La iniciativa ha contado con distintas fases, definidas por The European Innovation Partnership on Smart Cities
and Communities (EIP-SCC), que es una iniciativa apoyada por la Comision Europea cuyo objetivo es poner en
contacto a las ciudades dispuestas a participar en el concepto de UAM con los inversores, empresas e industrias
del sector. Algunas de estas fases siguen en desarrollo. Se muestran en la siguiente tabla.
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Tabla 2-2: Fases de la iniciativa UAM. (Basada en [10])

Informar sobre los proyectos demostradores y tomar parte en ellos:
crear una comunidad de partes interesadas e involucrarlas con las
ciudades comprometidas a definir un proyecto para la movilidad

inteligente.

Primera fase (2017-2018)

Definir y preparar los proyectos: desarrollar servicios y empresas
cualificadas y elocuentes relacionadas con las soluciones de la
movilidad urbana integrada, como parte de una propuesta detallada
del proyecto demostrador.

Segunda fase (2018-2019)

Concluir y poner en marcha los proyectos: organizar la operacion

Tercera fase (2019) de los proyectos en las ciudades.

Iniciativa “Urban Air Mobility”,

o L i i
eventos de difusion (2020) OET0S Y CAININO & Segutt

A finales de 2018, ya se habian comprometido 17 ciudades europeas con la iniciativa. Estas ciudades cuentan
con 12 proyectos atin por definir, que van desde la exploracion de un aero-taxi y el uso de una ambulancia dron
hasta como los drones pueden beneficiar a los servicios de emergencia.

Actualmente, se podria decir que se han superado la primera y parte de la segunda fase, dado que hay muchas
ciudades europeas que se estan interesando por el proyecto. En cuanto a la tercera fase, es dificil que pueda
llevarse a cabo en este afio, dado que es necesario una importante remodelacion de la infraestructura de las
ciudades. No obstante, en lo referido a los vehiculos destinados a este fin, se estan produciendo importantes
avances. Por ejemplo, el prototipo disefiado por la empresa Lilium realizo su primer vuelo con éxito en Mayo
de 2019, y otras empresas como Airbus, también han volado ya sus prototipos.

Sin embargo, es fundamental la aceptacion publica. Es importante la implicacion de los ciudadanos para
convertirlos en co-creadores de las futuras mejoras de la movilidad urbana. Ademas del apoyo de las autoridades
de aviacion civil, politicas y regulatorias, asi como de otras organizaciones de transporte institucionales. [11]

Para conocer la opinién de los ciudadanos Airbus UTM (Unmanned Traffic Management), una division de la
unidad de UAM de Airbus, se ha encargado de llevar a cabo un estudio, realizando encuestas a 1540 personas
de Los Angeles, Ciudad de Méjico, Suiza y Nueva Zelanda. El objetivo del presente estudio es conocer como
de preparados estan los ciudadanos para ver el cielo lleno de vehiculos aéreos, de distintas formas y tamafos,
sobrevolando sus cabezas.

De acuerdo con el estudio, una de cada dos personas encuestadas esta a favor del desarrollo de la UAM. De
hecho, el 44% indic6 su apoyo a la iniciativa. Se descubrio que el 41% de los participantes perciben estos
vehiculos aéreos como seguros. Ademas, la seguridad (55%) se clasifica como la principal preocupacion de los
participantes, seguida de los tipos de ruido (49%) y el volumen de sonido (48%) generado por el vehiculo aéreo.

Seglin la directora del Control del Trafico aéreo de Airbus UTM las comunidades tienen que ser educadas en
UAM para que la aceptacion publica sea mas facil.

El estudio analiza las percepciones por datos demograficos, como los grupos de edad y las zonas que tienen mas
probabilidades de aceptar la iniciativa UAM en el futuro. Concretamente, los participantes que viven en Ciudad
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de Méjico (67%) y en Los Angeles (46%) indicaron que es muy probable que usen los vehiculos de movilidad
urbana. Ademas, el 55% de los entrevistados de entre 25 y 34 afios mostraron una reaccion positiva, mientras
que solo el 15% de los entrevistados de entre 75 y 84 tuvieron una reaccion positiva. [12]

En la siguiente figura se muestran los resultados del estudio realizado por Airbus.

Urban Air Mobility (UAM): y &
on the path to public acceptance s

> 22 1,540 respondents Key findings - Demographics
Likelihood to use Very likely Very unlikely
Age 384 481 The 25-34 agn
most
Male Female
Urban Rural
> 9 4 \ocations surveyed Ridesharing Blking
25 min 19 min
MEXICO CITY LOS ANGELES
67% are | or 46% are likely or very
oy ousotAM T kel 1o uso UAM The TOP 5 concerns
16% are neutral 19% are neutral
;M%T;m!sm Ao § Typo of Sour Volume of souna
>0 e Typo of souna Volume SOUIY,
Ikely or very ikely to 27% of s are ikely 50N the  Qenerated from generated from
use UAM %:ZYM'OUSGUMA ground e aeral venicudes e aedal vehicules
24% are neutral & neutrel
Raad the full report at: airbusutm.com AI RBUS

I Praiminary Communng Pacestan Dy wit COrOLCHS By Aft LTV, 3 OWecn o v Lt ke Mty e

Figura 2-1: Resultados del estudio de aceptacion publica. [12]

2.2. Aeronaves eléctricas

Las aeronaves eléctricas son aviones que usan motores eléctricos en lugar de motores de combustion.
Actualmente, solo las aeronaves de pequefio tamafio son eléctricas, aeronaves como avionetas o algunos
prototipos que se estan desarrollando. Algunos de estos prototipos son aeronaves de despegue y aterrizaje
vertical (VTOL), mientras que otros son aeronaves convencionales con propulsion eléctrica.

Estas aeronaves del tipo VTOL se caracterizan porque aterrizan y despegan de forma vertical. Si son aeronaves
eléctricas se denominan eVTOL. Este tipo de aeronave es muy interesante dado que se pretenden que sean muy
utiles en tareas de rescate, extincion de incendios o desplazamientos en grandes ciudades. Su gran ventaja es que
necesitan muy poco espacio para despegar y aterrizar, ademas de su capacidad para volar en modo estacionario.

Los VTOL se pueden clasificar de la siguiente manera:

e Helicopteros (puro o mixto).

e Convertiplano.

e Aviones “tail sitter”.

e Aviones VTOL de toberas orientables.
e Otro VTOL experimentales

La diferencia entre los distintos tipos es la forma de conseguir sustentacion y propulsion. Los helicopteros puros
usan rotores, uno principal y otro de cola mientras que los helicOpteros mixtos, ademas llevan incorporados dos
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planos sustentadores fijados al fuselaje ademas llevan motores de empuje para producir velocidad de traslacion.
Un convertiplano tiene planos sustentadores orientables, con lo que se giran a la vez los motores que van
montados en ellos. Los aviones “tail sitter” tienen el tren de aterrizaje en la cola, este avion despega y aterriza
como un cohete y se orienta horizontalmente gradualmente. Por ltimo, los aviones VTOL con toberas
orientables van equipados con un motor que puede orientar sus salidas, haciendo el mismo efecto que el
convertiplano pero usando solo motores de reaccion puros. [13]

A continuacion, se explican algunos de los proyectos en los que estan trabajando algunas empresas
recientemente. La principal caracteristica de todos ellos es que la propulsion usada es eléctrica o hibrida.

221 Lilium Jet.

Este vehiculo es totalmente eléctrico, diseniado por la empresa Lilium, y usa la misma bateria que un coche tesla,
baterias de iones de litio de la marca Panasonic, lo que hace que pueda consumir hasta el 90% de energia en
comparacion con otros desarrollos. Esta financiado por la Agencia Espacial Europea (ESA) y no necesita piloto,
se controla de forma remota, al menos en el primer vuelo de prueba.

En cuanto al disefio, cuenta con un ala de 10 metros de largo donde se encuentran 36 pequefias turbinas que
estan colocadas sobre 12 alerones que permite que estas giren para los despegues y los aterrizajes, asi como para
impulsarla en el aire. La bateria permite una autonomia de hasta 300 km bajo una velocidad maxima de 300
km/h. Tiene espacio para dos pasajeros pero apunta a tener capacidad para 5 personas. [14], [15]

A

Figura 2-2: Lilium Jet. [15]
222 Vahana.

Es una aeronave totalmente eléctrica disefiada por la empresa Airbus, controlada con impulsos de cabeceo,
guifiada y alabeo durante el vuelo. Cuenta con 8 rotores, 4 situados en la parte delantera y los restantes en la
parte trasera. Puede girar sobre si misma y se puede autodirigir. Ademas tiene dos configuraciones de vuelo,
helicoptero eléctrico y ala de inclinacion con 8 rotores. Para ambas configuraciones la carga de pago sera de 90
kg. Tiene 8 motores de 45 kW y usa baterias eléctricas. La velocidad de crucero maxima es de 200 km/h y el
alcance es de 60 km. Solo tiene capacidad para un pasajero, sin embargo, la version beta tendra una capacidad
para 2 personas (200 kg). [16]
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Figura 2-3: Vahana Airbus. [16]

2.2.3 City-Airbus.

Aeronave también disefiada por Airbus para el transporte de pasajeros, automaticamente pilotado. Tiene una
autonomia de 15 minutos y puede recorrer una distancia de 60 km a una velocidad de crucero maxima de 120
km/h. Cuenta con 8 rotores y 8 motores eléctricos de propulsion directa de 100 kW, ademas, dispone de 4
baterias eléctricas de 140 kW cada una. Las hélices de paso fijo son controladas por las revoluciones por minuto,
asi, en el despegue se alcanzaron velocidades de 1000 rpm. Se espera que obtenga el certificado de tipo para
2023. Disefiado para 4 pasajeros inicialmente con piloto, para convertirse después en auto pilotado. Ademas,
usa ventiladores canalizados que hacen que la contaminacion acustica sea menor.[17], [18]

Figura 2-4: City-Airbus. [18]

2.24 Flyer.

Disefiado por la compania Kitty Hawk tiene un funcionamiento parecido al de un dron. Impulsado por 10
motores eléctricos, que cuentan con tecnologia de estabilizacion automatica para evitar vuelcos y proporcionar
un vuelo suave. No se necesita licencia de piloto para poder pilotarla. Su uso estd destinado solo a fines
recreativos, ademas no puede volar sobre zonas congestionadas de la ciudad.

En cuanto al disefio, tiene 4 metros de ancho con pontones en la parte inferior y estd pensado para volar
unicamente sobre agua. La cabina solo admite una persona que cuenta solo con un joystick con el que controla
la direccion y un control deslizante para la velocidad. Se alimenta con por una bateria de polimero de litio con
20 minutos de autonomia. La altitud y velocidad estan limitadas por seguridad. [19]
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Figura 2-5: Flyer. [19]
2.2.5 E-Fan Airbus.

Es un avioén eléctrico biplaza, con bimotor monoplano de ala baja de estructura compuesta. Los dos motores
estan montados a cada lado de la parte trasera del fuselaje. Esta propulsado por dos hélices de paso variable
impulsados por dos motores eléctricos con un total de 60 kW de potencia. Tiene conductos de empuje que
reducen el ruido. Los motores que mueven los ventiladores son accionados por una serie de baterias de 2050
voltios de polimero de iones de litio fabricadas por la compaiiia Kokam. Las baterias duran una hora y media y
necesitan una hora para recargar, ademas, dispone de una bateria de seguridad para un caso de aterrizaje de
emergencia. La velocidad maxima que puede alcanzar es de 220 km/h.

Se prevén dos variantes E-Fan 2.0 y E-Fan 4.0. El E-Fan 4.0 contara con un sistema hibrido-eléctrico que tendra
un pequeflo motor para cargar la bateria, 1o que aumentara la duracion de casi una hora hasta 3.5. [20]

Figura 2-6: E-Fan Airbus. [20]

2.2.6 Eviation Aircraft.

Construido en un 95% por materiales compuestos por la empresa Eviation Aircraft. Tendra un sistema fly-by-
wire. Esta impulsado por 3 motores de hélice en la punta de las alas y en la parte trasera del fuselaje. Cuenta con
capacidad para 9 pasajeros y 2 pilotos. Las baterias proporcionaran un alcance de 1000 a 1200 km a 440 km/h.
Tendra dos versiones, la de taxi aéreo con baterias de ion litio y la version ejecutiva de alcance extendido con
baterias de aluminio-aire. La empresa sur coreana Kokam fabricara las baterias. La propulsion es eléctrica y
distribuida. [21]
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Figura 2-7: Eviation Alice. [21]

2.3. More Electric Aircraft (MEA).

Actualmente, la industria aeronautica ha alcanzado un progreso tremendo tanto en aviacion civil como militar,
por ejemplo, algunas aerolineas comerciales operan con pesos de mas de 300000 kg y pueden volar durante
16000 km sin parar a velocidades de 1000 km/h.

El concepto de MEA busca reducir el peso, la complejidad, el consumo de combustible, los costes operativos y
los de ciclo de vida, ademas de minimizar el impacto ambiental, de las acronaves. Por tanto, los desarrollos en
torno a este concepto requieren una elevada fiabilidad, exigentes prestaciones y alta densidad de potencia.

Los nuevos sistemas eléctricos aeronauticos pueden cumplir estos requisitos, y a su vez proporcionar
importantes mejoras técnicas y econdmicas en comparacidon con los sistemas mecanicos, hidraulicos,
neumaticos o de propulsion convencionales. Sin embargo, la electrificacion de sistemas presenta muchos
desafios a diferentes niveles: integracion, gestion eléctrica y demandas de potencia, certificacion, electronica de
potencia eficiente, estrategias de control seguras, motores robustos, etc. [22]

Concretamente, el concepto de “More Electrical Aircraft” (MEA) consiste en eliminar la necesidad de un motor
que genere potencia de forma hidraulica y la eliminacion del sangrado de aire, asi como el aumento del uso de
la electrénica de potencia en el sistema de arranque del motor principal. También, aparece el concepto de “All
Electric Aircraft” (AEA), que se basa en que todos los sistemas del avion son eléctricos. Este tltimo concepto
es conflictivo cuando se intenta aplicar a grandes aeronaves, debido al aumento del peso bruto, por tanto, el
concepto de MEA se puede ver como un intento de superar las limitaciones asociadas al AEA. [23], [24]

Las arquitecturas convencionales usadas en los aviones civiles para obtener la potencia no propulsiva consisten
en una combinacion de sistemas mecdnicos, hidraulicos, neumaticos y eléctricos. En estas arquitecturas, el
combustible se convierte en potencia a través de los motores. La mayoria de esta potencia se usa para la
propulsion, y el resto se convierte en cuatro formas de potencia no propulsiva:

e Potencia neumatica: se obtiene de los compresores del motor (aire caliente y a alta presion). Esta energia
se suele usar para alimentar al Sistema de Control de Presurizacion (ECS) y abastecer de aire caliente a
los sistemas anti-hielo de las alas (WAI), asi como para activar el sistema de arranque del motor. Sus
inconvenientes son la baja eficiencia y la dificultad para detectar errores.

e Potencia mecanica: se transfiere desde el motor a las bombas hidraulicas centrales, y se usa para las
bombas del motor y otros subsistemas mecéanicos, asi como para el generador eléctrico principal.

e Potencia hidraulica: se transfiere desde la bomba hidraulica central hasta los sistemas de actuacion para
el control de vuelo primario y secundario, el tren de aterrizaje, puertas de pasaje y carga. Los sistemas
hidraulicos tienen una alta densidad de potencia y son muy robustos.

e Potencia eléctrica: se obtiene del generador principal y se usa para la avidnica, la cabina, la iluminacion
y para otros sistemas. No requiere una infraestructura pesada y es muy flexible.
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Esta combinacion siempre ha estado en debate porque estos sistemas se estan volviendo cada vez mas complejos,
y sus interacciones reducen la eficiencia del sistema completo. Ademas, la legislacion futura sobre el cambio
climatico requerird un cambio radical en el avion completo, ya que no es suficiente con optimizar los subsistemas
del avion actual y los componentes individualmente para alcanzar estos objetivos. [25]

La tendencia es moverse hacia el avion completamente eléctrico, lo que significaria que todas las tomas de
potencia del avion son eléctricas. La eliminacion del sangrado de aire implicaria el uso de nuevas redes eléctricas
de alto voltaje y nuevas soluciones en lo que se refiere al aire acondicionado, la proteccion anti-hielo de las alas
o el arranque eléctrico del motor. Debido a la falta de sistemas de generacion de potencia eléctrica capaces y a
la cantidad de requerimientos que se exigen a estos sistemas, se han seguido usando sistemas de potencia
convencionales.[24], [25]

A continuacion, se muestra un esquema basico de como se distribuye la potencia en una aeronave. En dicho
esquema se puede ver para qué se usa cada una de las potencias explicadas anteriormente y de donde procede
dicha potencia.

Controles Tren de
de vuelo aterrizaje
Bomba P :
—omBs otencia Proteccién
hidraulica C 4 e
hidraulica anti-hielo
central
Potencia
mecanica Potencia
neumatica
Cajade Motor Compresor
cambios principal
Potencia
eléctrica
ECS

Generador
eléctrico

Distribucion
eléctrica

Sistemas Carga de
del motor vuelo

Figura 2-8: Esquema basico de distribucion de potencia (basado en Fig.1 [24])

Recientemente, aparece también el concepto de More Electric Engine (MEE), es decir, un motor mas eléctrico.
Para conseguirlo algunas de las tecnologias que se contemplan son, por ejemplo, el uso de pilas de combustible,
generadores de frecuencia variable, o sistemas digitales mas complejos.

Con el concepto del MEA se pretende sustituir las bombas hidraulicas, la caja de cambios del motor y las tomas
de aire sangrado del motor, por nuevas formas de electronica de potencia. De esta manera, el nuevo esquema de
distribucion de potencia para un MEA podria ser: [24]
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Figura 2-9: Esquema basico de distribucion de potencia del MEA (basado en Fig.3 [24])

Los recientes descubrimientos en el campo de los sistemas electronicos de potencia, maquinas eléctricas a prueba
de fallos, actuadores electro hidroestaticos, actuadores electromecénicos y sistemas eléctricos a prueba de fallos
han renovado el interés en el concepto de MEA. En la siguiente imagen se muestra la comparacion entre los
subsistemas del avion convencional y del avion mas eléctrico.[25]
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Figura 2-10: Comparacion entre MEA y un avion convencional. [25]

La unidad auxiliar de potencia (APU) se usa en el avion convencional para proporcionar electricidad, presion
hidraulica y aire acondicionado cuando los motores estan apagados, ademas proporciona energia para
arrancarlos y accionar el compresor. El sistema de control de ambiental (ECS) se encarga de proporcionar
presurizacion a la aeronave mediante el uso del gas proporcionado por el compresor del motor. La turbina de
aire de impacto (RAT) es una turbina que se conecta a una bomba hidraulica o a un generador eléctrico que se
usa para generar electricidad por la propia velocidad del avion. Los aviones solo la usan en caso de emergencia.
Como vemos en la imagen, con un nuevo disefio de la APU se podria prescindir de los sistemas ECS y RAT.
Ademas, al eliminar los sistemas hidraulicos y neumaticos, los actuadores y el sistema anti hielo de las alas se
activarian eléctricamente.

La adopcion del MEA, tanto en aviones comerciales como militares, daria lugar a importantes beneficios:

e Eliminar los sistemas hidraulicos mejora la fiabilidad, la vulnerabilidad y reduce la complejidad,
redundancia, peso y los costes de instalacion y funcionamiento.

o Emplear electricidad para el sistema de arranque del motor elimina el eje y los engranajes de la torre
del motor, el eje de trasmision, las cajas de engranajes accesorias y reduce la potencia de arranque del
motor, especialmente en condiciones de ftio.

e  Usar un sistema de rodamiento magnético avanzado (AMB), que podria ser integrado en el sistema de
arranque del motor principal y de las unidades de potencia auxiliares y permitiria tener un motor sin
aceite y sin engranajes.

e Usar un generador para accionar el eje del fan permite extraer potencia bajo condiciones de remolino,
elimina el ineficiente disparo del ariete de la turbina de aire, lo que hace que aumente la fiabilidad del
avion y la supervivencia en condiciones de fallo del motor.

e Reemplazar el sistema de sangrado de aire del motor por bombas eléctricas accionadas por el motor que
hacen que se reduzcan los costes de complejidad e instalacion. [25]

La iniciativa MEA enfatiza en la utilizacion de potencia eléctrica en lugar de la neumética, hidraulica y mecénica
para optimizar el coste de las actuaciones y los ciclos de vida de la aeronave. Por tanto, requiere una gran
fiabilidad, tolerancia a fallos, un sistema de potencia eléctrica autbnomamente controlado para distribuir
potencia de mayor calidad.

En cuanto a los sistemas de potencia electronicos, es importante tener en cuenta la gran cantidad de dispositivos
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electronicos necesarios para las conversiones de potencia asi como la potencia que la aeronave mas eléctrica
podria necesitar: como minimo 1.6 MW para una aeronave de 300 pasajeros. El desarrollo de una electrénica de
potencia eficiente y segura es un gran reto.

Un avance tecnologico que ha contribuido en gran medida a la viabilidad de un sistema de potencia no propulsiva
para un avion eléctrico ha sido el desarrollo de dispositivos electronicos fiables, de estado solido, con alta
densidad de potencia. Se espera que la composicion avanzada y los condensadores ceramicos multicapa
mejoraran la densidad de potencia de los futuros inversores, convertidores y los controladores del motor. Estos
condensadores consisten en un gran nimero de condensadores individuales apilados unos sobre otros,
conectados en un circuito en paralelo. La ventaja que presentan es su pequefio tamario.

El uso de dispositivos programables en estado solido y de dispositivos de potencia en conmutacion en lugar de
los circuitos electromecanicos tradicionales supone importantes beneficios para el avion en términos de gestion
de carga o aislamiento de fallos y mejora la flexibilidad para acomodar las modificaciones y actualizaciones del
sistema. Los dispositivos de potencia en conmutacion se caracterizan porque tienen varios estados en los que
conducen o no conducen la electricidad.

Con esta tecnologia tan avanzada seria viable usar componentes de alta densidad de potencia para alimentar la
mayoria de los subsistemas del avion. Esto haria que el mantenimiento fuese mas sencillo, mas duradero, de
menor coste y de mayor rendimiento.

Por otro lado, al eliminar las tomas de aire, el motor solo tendria un requerimiento, producir potencia eléctrica.
Conceptualmente, la energia eléctrica necesaria para un MEA estaria producida por un generador accionado
directamente por un generador de gas del motor principal. La potencia se transfiere mediante cables que
alimentan a una red eléctrica que acciona los subsistemas de la acronave.

Durante muchos afios, la potencia eléctrica para aplicaciones aeronauticas se ha generado usando una maquina
sincrona para obtener un sistema trifasico de 115 V de corriente alterna a una frecuencia constante de 400 Hz.
Esta maquina se conoce como un sistema integrado de generador de trasmision (IDG). Sin embargo, estos
nuevos requerimientos de bajo coste, mayor fiabilidad, mantenimiento mas sencillo y mayor velocidad de
operacion y temperatura, muestran que reemplazar la caja de cambios por electronica de potencia tiene evidentes
ventajas.

Por tanto, se propone el uso de un sistema de velocidad variable de frecuencia constante (VSCF). Este sistema
tiene dos modos: en el modo motor, el sistema de frecuencia constante alimenta a la maquina a través del
convertidor de potencia, y funciona como un sistema de arranque de motor del avidn; en el modo generador, el
motor principal, accionado por turbinas de gas, mueve la maquina que produce potencia eléctrica a frecuencia
variable la cual es transformada en frecuencia constante por el convertidor de potencia. Este sistema, realiza una
conversion AC-DC de alta calidad seguida de una conversion DC-AC lo que constituye uno de los pasos a seguir
para conseguir los requerimientos anteriormente mencionados. A continuaciéon se muestra un esquema del
sistema VSCF.

23



24 Estado del Arte

Variable

Speed
Turbine Machine Converter T
| V, i
Control
B System Phase

Synchronizati or

Speed

Figura 2-11: Sistema VSCF de arranque/generacion (Fig.4 [24])

La principal desventaja de la electronica de potencia son las interferencias electromagnéticas debidas a los
grandes corrientes y altos voltajes. Estas interferencias pueden ser paliadas reduciendo la longitud de los cables
eléctricos que alimentan potencia.

Otra solucion que se esta investigando para la generacion de potencia eléctrica consiste en la generacion de
potencia de frecuencia variable (VF), lo que permite a los disefiadores prescindir de los equipos complejos y de
dificil mantenimiento que se necesitan para convertir la potencia mecanica de velocidad variable producida por
los motores, en potencia de frecuencia constante, que es la que tradicionalmente se usa en los sistemas de la
acronave. De esta manera, se podria aumentar la fiabilidad del sistema completo. Evidentemente, los sistemas
del avién como son las bombas de combustible o hidraulicas y los actuadores electromecanicos o electro
hidroestaticos tienen que ser disefiados para ser compatibles con la generacion y distribucion de VF.

Por otro lado, la reduccion de los multiples subsistemas de potencia secundaria en un tnico subsistema eléctrico
es otro reto que se encuentra en desarrollo. Hay muchas opciones de distribucion y generacion a tener en cuenta
al fabricar este tipo de arquitectura, pero es necesaria la integracion del sistema y el andlisis de las herramientas
de diseno para verificar la integridad del nuevo hardware y software.

En conclusidn, con la introduccion del More Electric Aircraft, se pretende reducir o eliminar la necesidad de los
sistemas de potencia hidraulica centralizados y reemplazarlos por un sistema de potencia eléctrico que mejore
considerablemente la fiabilidad, y el potencial de mantenimiento, asi como la posibilidad de conseguir
importantes mejoras en términos de peso, volumen y complejidad del sistema. Algunas de sus ventajas son:
importante reduccion del combustible quemado, los costes de mantenimiento son menores, se reducen en un
50% los retrasos debidos a fallos en los sistemas de potencia, la electronica de potencia reduce el peso en
aproximadamente un 50%. Ademas, otros medios de transporte sostenibles pueden beneficiarse también de estas
ventajas. Por otro lado, el concepto de MEA requiere mayores demandas en el sistema de energia eléctrica de la
aeronave en areas de generacion y manejo de energia, fiabilidad, y tolerancia a fallos, lo que exige innovaciones
en los sistemas de generacion, procesamiento, distribucion y administracion de energia. [24], [25]
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2.4. Propulsion Eléctrica.

241 Sistemas de propulsion convencionales.

Hoy en dia, los sistemas de propulsion almacenan energia en forma de liquido. Este combustible se basa en
algun tipo de aceite y se descompone térmicamente, por ejemplo, quemandolo. Técnicamente, con pequenas
modificaciones estos sistemas serian capaces de usar combustibles gaseosos, como por ejemplo hidrégeno o gas
natural. El combustible se puede quemar en un motor de piston o en turbinas de gas para producir potencia
mecanica. Estas maquinas se conectan a un eje que estd unido a algin aparato de propulsion, como puede ser
una hélice o un turbofan. Cualquiera de los sistemas acelera una masa de aire entrante para producir empuje.
Otra parte del empuje se puede conseguir recuperando parte de la energia termodinamica del tubo de escape,
por ejemplo, pasando los gases a altas temperaturas a través de toberas. En el caso de la propulsion por hélice,
es necesario usar una caja de cambios para adaptar las caracteristicas de las actuaciones del motor principal a las
caracteristicas de la hélice, para que la eficiencia se maximice. Las cajas de cambio también se estan usando
para separar el fan de la turbina en un turbofén, de esta manera se aumenta considerablemente su eficiencia total.

Una caracteristica de los sistemas de propulsion convencionales es que queman el combustible y los gases que
se producen se emiten a la atmoésfera. Ademas de afectar al medio ambiente, también cambia el peso del avion,
afectando a su actuacion.

Turbine

Kerosene

Bio Fuel
=10
Turbine
H2
liquid fuel :j:l]
Turbine
Kerosene
Bio Fuel
— |
liquid fuel
Turboshaft  Gearbox
— Piston Engine
Propeller
Kerosene
Bio Fuel
S |
| e
H. gas | [
Turboshaft Gearbox
_— Piston Engine
Propeller
H2

Figura 2-12: Sistemas de propulsion que usan combustible. [26]
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24.2 Sistemas de propulsion eléctricos.

En el caso de los sistemas de propulsion eléctrica existen distintos conceptos, que se diferencian basicamente en
la forma de almacenar energia y convertirla. Actualmente, los que mas interés suscitan son los basados en el uso
de baterias y de pilas de combustible, ambos se encuentran en desarrollo. La mayoria de estos desarrollos tienen
como objetivo conseguir consumiciones de potencia por debajo de los 100 kW.

24.21  Sistemas de pilas de combustible.

Estos sistemas almacenan energia en forma gaseosa o liquida y la convierten en potencia eléctrica usando celdas
de combustible. Estas realizan una descomposicion mas o menos fria del combustible, con una alta eficiencia y
bajas emisiones. Estos sistemas se han construido durante muchos afios para aplicaciones especificas. Aun asi,
todavia son sistemas muy pesados y complejos. Cuando los productos que se generan se emiten a la atmoésfera
se produce una reduccion de la masa durante el vuelo, al igual que ocurre con los sistemas convencionales.
Cuando se usa hidrogeno como combustible, las emisiones contienen mas vapor de agua que cuando el
combustible esta formado de queroseno y puede crear una estela mas fuerte en la atmosfera.

24.2.2 Sistemas turbo eléctricos.

Una de las principales motivaciones para usar este tipo de sistema es que permite separar la velocidad de la
turbina de la del fan y, por tanto, puede propiciar los sistemas multi-fan de propulsion distribuida. El primer
argumento se ve debilitado debido al desarrollo de motores turbofan altamente eficientes (separar la turbina y el
fan permite aumentar la eficiencia en un 10-20%). Sin embargo, el segundo argumento puede dar lugar al
desarrollo de sistemas de propulsion distribuida pudiendo mejorar la eficiencia propulsiva. Estos sistemas
pueden usar combustible normal o hidrogeno, lo que daria lugar a altos niveles de emisiones y a formacion de
estelas.

24.2.3 Sistemas con baterias.

En estos sistemas la energia se almacena en baterias, lo que permite la extraccion directa de potencia eléctrica.
La eficiencia esta limitada por los procesos quimicos que tienen lugar durante la carga y descarga de la bateria.
En la mayoria de los casos la masa del sistema no cambia.
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Figura 2-13: Sistemas de propulsion alternativos. [26]

243 Almacenamiento de energia.

La energia que se requiere para un vuelo debe ser almacenada a bordo. Para una aeronave los parametros mas
importantes son la energia especifica, E* (Wh/kg), y en menor medida la energia por unidad de volumen, V*
(WH/L). En la Figura 2-14 aparecen los valores de estos pardmetros para distintos sistemas de almacenamiento
de energia. Se puede ver que hasta el mas avanzado sistema de baterias queda bastante lejos del queroseno.
Mientras que el factor en energia por unidad de volumen es de 18, el factor para la energia especifica es del
orden de 60. Esto supone un problema para los usos de sistemas de baterias en aviacion, pues se imponen limites
estrictos. En cuanto al factor de energia por unidad de volumen, es menos importante dado que el disefio del
avidn no esté limitado en volumen. De todos modos, el vehiculo podria necesitar alas o fuselajes mas grandes o
contenedores de energia adicionales lo que daria lugar a pérdidas en la eficiencia total debido a que la superficie
s mayor.
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Figura 2-14: Energia especifica y energia por unidad de volumen para distintos sistemas de almacenamiento
de energia. [26]

En la siguiente tabla se muestran las caracteristicas de los distintos sistemas de almacenamiento de energia.

Tabla 2-3: Caracteristicas de los distintos sistemas de almacenamiento de energia. (Basada en Tabla 1 de [26])

Se puede almacenar en tanques situados en las alas y el fuselaje. Estos
Queroseno, AVGAS  son normalmente parte de la estructura y, por tanto, no influyen mucho en
la masa.

Requiere tanques de alta presion (desde 350 a 700 bares). Estos tanques
son mucho mas pesados que los de combustible y también suponen un
Hidrégeno (gas) riesgo para la seguridad. Si la presion se reduce, se requeriran tanques de
gran volumen, lo que afectaria al peso y la resistencia, y por consiguiente,
a la actuacion del avion.

Requiere tanques criogénicos con aislamiento térmico para mantener el
combustible a -250 °C. Estos tanques son pesados y también necesitan un

Hidrogeno (liquido . S o
geno (liquido) volumen considerable con desventajas similares a las que implicaba el
uso de hidrogeno gaseoso.
Bateria Requiere revestimiento con sistemas de control térmico.

Requiere combustible liquido o gaseoso con todos los aspectos
Celda de combustible = mencionados anteriormente. Ademas de infraestructura adicional como
bombas de aire o suministro de agua
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2.4.31 Cadenas de eficiencia.

A la hora de convertir la energia almacenada a bordo en potencia propulsiva se producen varios pasos de
conversion, cada uno de los cuales se ve afectado por pérdidas, que se expresan como eficiencias individuales.
La siguiente figura muestra las cadenas de conversion mas tipicas: un turbohélice convencional, un turbofan
convencional, un sistema de potencia basado en baterias y un sistema de potencia basado en celdas de
combustible.

Turboprop Turbofan Battery Fuel Cell
Kerosene Kerosene Battery Hydrogen
100% 100% 100% 100%

5 O

Figura 2-15: Cadenas de conversion tipicas. [26]

Es evidente que los sistemas eléctricos consiguen una eficiencia mayor. Especialmente los sistemas con baterias
que evitan la conversion de combustible en electricidad, ofreciendo la mayor eficiencia, mas del 70%, si la
comparamos con la que alcanzan los sistemas de combustion clasicos, de en torno al 40%. Por otro lado, estas
cadenas de conversion no incluyen la generacion de electricidad en tierra, ni la generacion y distribucion de
combustible o electricidad. Por ejemplo, durante los ciclos de carga y descarga de las baterias se producen
pérdidas del orden del 15-20%. Sin embargo, en términos de eficiencia de uso, los sistemas con baterias son
muy atractivos. Aun asi, sigue siendo importante la masa de estos sistemas.

243.2 Densidad energética equivalente de las fuentes de potencia eléctrica.

Para comparar las diferentes fuentes de potencia eléctrica con un sistema de baterias es necesario transformar
sus parametros en una energia especifica equivalente, E*, del sistema completo. Primero comparamos los
sistemas como fuentes de potencia. En la Figura 2-16 vemos la energia almacenada comparada con la masa de
la fuente.

El ejemplo se asume que la actuacion del vuelo es idéntica y que se requiere una potencia de 50 kW para el
crucero. La energia requerida se obtiene a partir de las cadenas de eficiencia respectivas, para que finalmente,
estén disponibles 100 kWh para la mision. Como la aeronave no ha sido adaptada a la masa del sistema de
propulsion, esto supone una vision optimista para sistemas mas pesados.

La masa que se asigna a los tanques se refiere a los tanques de combustible, luego un tanque de alta presion para
hidrogeno sobrepasaria el peso.

En la Figura 2-16 se afiade el controlador del motor y el motor eléctrico de modo que la cadena se extiende hasta
el eje de la hélice, pudiendo comparar la cadena con un motor de combustion interna.
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Los resultados muestran que el clasico motor de combustion interna presenta el peso mas bajo, y por tanto, una
energia especifica de casi 1600 Wh/kg.
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Figura 2-16: Masa y densidad energética equivalente de los generadores de potencia eléctrica que dan 50 kW
en 2 horas. [26]
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Figura 2-17: Masa y densidad energética equivalente de sistemas de propulsion proporcionando potencia de
eje de 50 kW en 2 horas. [26]
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243.3 Tecnologia de las baterias.

La mayoria de los vehiculos aéreos eléctricos usan baterias de iones de litio. La produccion de estas baterias es
relativamente barata y se pueden usar para construir grandes sistemas con capacidad de varios cientos de kWh.
Los sistemas actuales proveen una energia especifica de aproximadamente 200 Wh/kg, pero los desarrollos
futuros pretenden alcanzar valores de 250 Wh/kg, lo que sigue siendo un valor bajo para la automocion o las
aplicaciones aeronauticas. Actualmente, el desarrollo de los sistemas basados en baterias de litio estd en pleno
auge. Mas concretamente, las investigaciones se estan centrando en sistemas de baterias de litio-azufre y litio-
oxigeno. Estos sistemas alcanzan energias especificas mas grandes por un factor de entre 3 y 10.

La siguiente tabla muestra los valores de energia especifica que se esperan conseguir en el futuro.

Tabla 2-4: Energia especifica tedrica y futura de los sistemas de baterias. (Basada en Tabla 2 de [26])

. Energia especifica tedrica Valor esperado para 2025
Sistema Wk
(Whvkg) (Whikg)
Li-Ion 390 250
Zn-aire 1090 400-500
Li-S 2570 500-1250
Li-O; 3500 800-1750
O todey and within next 5 yesrs
O expected within next 10-20) yesrs
O theorectically possible
Li-Ton (1/2C,Li + Li Co0, <> 3C + LiCo0)

Zo-air (Zn + 1/20), <= Zn0)

Li§ (2Li + § == [iS)

Li-0; (non aquenons) (2Li 4+ O, <= Li0,) | T I

Li-0), (suenons) (201 + 1/20, + HO <= 2 TiOH)

{ LI W00 1500 2000 2500 3000 3500 4000

specific energy [Wh / kg|
Figura 2-18: Energia especifica actual y esperada. [26]

244 Tecnologia de los motores eléctricos.

Los motores eléctricos usados en aviacion se tienen que disefiar para trabajar a la potencia de crucero. En la
Figura 2-19 se puede ver la potencia de algunos motores de piston y de motores eléctricos. Los pocos motores
eléctricos disponibles para la propulsion de aeronaves tienen una potencia de salida menor de 100 kW. Hoy en
dia, parece posible poder construir motores eléctricos con una densidad de potencia de entre 2 y 4 kW/kg. Se
espera que desarrollos futuros consigan aumentar el rango de densidad de potencia hasta 8 kW/h, pero para ello
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Figura 2-19: Densidad de potencia de motores de piston y motores eléctricos. [26]

2.5. Baterias.

El uso de baterias y otras tecnologias de almacenamiento de energia supone un avance para conseguir sustituir
los combustibles fosiles por fuentes de energia renovables. Para conseguir que el sector del transporte se vuelva
mas eléctrico, es muy importante que las soluciones de almacenamiento de energia cuenten con una alta energia
especifica. La energia especifica es una de las caracteristicas mas importantes de las baterias y sus unidades son
Wh/kg. A mayor energia especifica, mayor energia podra suministrar la bateria por unidad de masa.

Los coches y los aviones no pueden conectarse a una red eléctrica directamente como pueden hacerlo los trenes,
por ejemplo. Ademas, los coches y los aviones cuentan con limitaciones de peso y tamafio, lo que requiere que
la energia que necesitan para su operacion se acople en un volumen relativamente pequefio. Actualmente, las
baterias son la tecnologia que mejor se adapta a estas necesidades, sin embargo, hay otras tecnologias en
desarrollo, como son las pilas de combustible y los super-condensadores.

Durante los tltimos 25 afios, se ha mejorado considerablemente el rendimiento de las baterias modificando o
reemplazando materiales para crear reacciones quimicas mas eficientes, ademas el coste por unidad de energia
almacenada ha descendido en un orden de magnitud durante este periodo. Debido al aumento del rendimiento
de las baterias y a su bajo coste, los coches eléctricos pueden hoy en dia realizar un trayecto de mas de 500
kilémetros con una sola carga. [27]

2.5.1 Fabricantes de baterias.

Los altos niveles de actividad y de competitividad en el sector de las baterias han dado lugar a lo que se conoce
como “la batalla de las baterias”. Aunque estan surgiendo inversores existe un factor limitante. La informacion
disponible puede estar influenciada por distintas agendas asi como las distintas perspectivas organizativas.
También estan involucrados los gobiernos tratando de conseguir que el desarrollo y produccion de nuevas
tecnologias tenga lugar en su region o pais.

A proposito de lo anterior, el afio 2017 fue el afio en que se hizo la mayor inversion en el desarrollo de nuevas
tecnologias en el campo de las baterias, alcanzando casi los 8 billones de dolares. Actualmente, hay sobre 200
fabricas por todo el mundo dedicadas a este sector, la mayoria de las cuales se encuentran en China. Entre los
principales fabricantes se encuentran los fabricantes de automoviles, como BYD y Tesla, este ultimo, en
cooperacion con Panasonic, se ha convertido en uno de los principales fabricantes junto con sus colegas
Samsung, la compaiia de electronica mas importante, ademas de una compafiia quimica, LG Chem y
especialistas en baterias como CATL y Guoxuan High-Tech.
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A continuacion se muestran dos graficas. La primera de ellas (Figura 2-20) representa como ha evolucionado la
produccion de baterias en algunas de las regiones mas importantes en el desarrollo de baterias, asociado a la
inversion que se ha realizado de forma anual y a la energia que son capaces de producir. La segunda (Figura 2-
21) representa la energia por afio que han conseguido los principales fabricantes de baterias y lo que se espera
conseguir. [27]

Commissioned EV and energy storage lithium-ion battery cell production
capacity by region, and associated annual investment
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Figura 2-20: Produccion de baterias por region [27]
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Figura 2-21: Produccion de baterias por fabricante. [27]
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2.5.2 Desarrollo de las baterias.

La trayectoria del desarrollo de las baterias durante la proxima década estara determinada por la industria
automovilistica, puesto que la mayoria de las baterias que se producen estaran enfocadas a saciar la demanda de
los vehiculos eléctricos. Aunque se espera que la proxima generacion de baterias sera la de las baterias en estado
solido, las enormes y crecientes inversiones que se estan realizando para la investigacion y desarrollo de las
mismas hace que sea dificil de predecir la siguiente generacion de energia especifica. Una perspectiva
conservadora es que la energia especifica mantendra su tasa de ganancia, que es al menos de un 8% por afio.

En la siguiente tabla se comparan las caracteristicas de las baterias que usarian los coches eléctricos y los aviones
eléctricos, que aunque tienen muchas cosas en comun, también tienen algunas diferencias.

Tabla 2-5: Comparacion de algunas caracteristicas importantes para baterias de coche y avion. (Tabla basada
en [27])

Coches Aviones

La vida util de un coche es de unos 6  Un avion comercial regional puede
Vida util afios, es decir sobre 200000 km, lo que  volar mas de 10 horas al dia. Esto
equivale a menos de 1000 ciclos. supondria al menos 5000 ciclos.

Mas importante que en la tierra, un
fallo en el aire seria catastrofico.
Aunque son mas costosos conviene

Seguridad Importante usar productos quimicos para baterias
mas seguros pues podrian ahorrar
costos de ventilacion, por ejemplo.
El coste de las baterias para aviones
Muy importante. La industria esta directamente relacionado con su
Coste automovilistica impulsara soluciones de vida util por lo que se podria aceptar
bajo precio. importantes costes iniciales si la vida

de la bateria es mayor.

253 Cargarapida.

Las baterias pueden ser cargadas a la misma velocidad que son capaces de descargarse. Las baterias de iones de
litio pueden producir una potencia de 5 veces su capacidad, por eso se clasifican como 5C. Estas baterias pueden
cargarse con la misma potencia 5C, siempre y cuando se controle su temperatura. Hasta que la bateria alcanza
un estado de carga del 80% o 90%, la resistencia interna de la bateria es baja y su temperatura puede ser
controlada. Durante el altimo 20% o 10%, sin embargo, las pérdidas de la bateria aumentan y se libera mas calor,
tiempo durante el cual la potencia de carga se reduce.

En lo referido a la quimica, las baterias de litio-azufire se consideran la proxima generacion de baterias ya que
ofrecen una alta densidad de potencia pero no son capaces de alcanzar la velocidad de carga y descarga de las
anteriores. Asimismo, las baterias de litio en estado solido también son prometedoras.

Un método alternativo a la carga rapida podria ser cambiar las baterias en el aeropuerto. Esto implicaria sustituir
los modulos de baterias agotados por otros completamente cargados. [27]

34



Disefio preliminar de un sistema de propulsion eléctrico para un vehiculo de movilidad aérea urbana. 35

2.5.4 Control térmico.

La temperatura interna es un parametro muy importante para las baterias ya que influye en la capacidad, la
velocidad de carga y la vida util. Las temperaturas ideales deben estar entre los 15°C y los 30 °C, por ejemplo;
si la temperatura se puede mantener entre esos limites, las baterias pueden trabajar de acuerdo a sus maximas
especificaciones de disefio.

Evidentemente, el control de la temperatura es muy importante para asegurar que un sistema de baterias para
una aeronave funcione de forma optima. Ademas de las pérdidas que se producen durante la carga y descarga
de las baterias, la temperatura ambiental puede calentar o enfriar la bateria. Para un avion, la mayor demanda de
refrigeracion se producird durante las fases de despegue y ascenso, dado que en estas fases se requiere una alta
potencia y la una velocidad de carga alta. Durante el descenso y el crucero, debera mantenerse el calor para
prevenir alcanzar niveles por debajo de los dptimos.

Se prevé que para los sistemas de baterias que se usaran en aviones se utilizaran refrigerantes liquidos. La
refrigeracion usando aire es menos eficiente, ademas de que es mas dificil mantener el flujo de aire de modo que
permita un enfriamiento uniforme. [27]

2.5.5 Vida atil.

Las baterias para la propulsion deben tener la maxima densidad de potencia posible porque el peso es un factor
critico. Una bateria tiene que dar una determinada cantidad de potencia en sus distintos estados de carga. La vida
util de una bateria esta determinada por una determinada reduccion en la capacidad, en la potencia disponible o
una combinacion de ambas.

Para la automocion, el final de la vida 1til se da cuando se ha reducido la capacidad de la bateria en un 75% o
80%. Para una bateria usada en un avion, el final de su vida util estara, ademas, determinado por una reduccion
en la capacidad para dar potencia destinada a la propulsion porque esta potencia es critica para la seguridad
durante el despegue.

Por otro lado, también hay que considerar el segundo uso de las baterias. Cuando una bateria ha sido usada para
la aviacion o la automocion y ya no se puede destinar a este uso, se pueden reutilizar para almacenamiento en
las redes eléctricas, por ejemplo. [27]

2.5.6 Alternativas a las baterias.

2.5.6.1 Pilas de combustible.

Actualmente, las baterias son la opcion preferida para el almacenaje de energia eléctrica, tanto para la aviacion
como para la automocion. Sin embargo, existen otras opciones como por ejemplo, las pilas de combustible. Esta
tecnologia es una alternativa a las baterias que mas se asemeja a ellas y se han usado en aplicaciones espaciales
durante muchos afios. Una pila de combustible convierte el combustible directamente en electricidad sin
producir ninguna emision. El hidrégeno liquido es el combustible mas usado. Ademas, las celdas de combustible
pueden dar una conversion de energia a bordo con una eficiencia del 50%, con potencial para mejorar.

Al contrario que las baterias, las pilas de combustible no se agotan ni requieren ser cargadas. Su funcionamiento
consiste basicamente en la oxidacion del hidrogeno en agua, generando energia eléctrica y calor directamente,
sin pasar por generadores. Al igual que las baterias, se forman por un anodo, catodo y electrolito. La reaccion se
consigue alimentando el hidrogeno en el 4nodo y el oxigeno en el catodo, estando estos separados por una
membrana electrolitica. [28]

2.5.6.2 Baterias en estado solido.

Una bateria en estado solido basa su funcionamiento en el de las baterias de iones de litio. Estas estin formadas
por un anodo, un catodo y un electrolito. Los dos electrodos (anodo y catodo) estan sumergidos en el electrolito.
A este conjunto se le llama celda, y cuando se unen varias celdas se forma una bateria. Las baterias de iones de
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litio usan como electrolito una sal de litio. Cuando se conecta a la bateria un aparato para alimentarla, comienza
la reaccion quimica, que hace que las particulas ionizadas circulen de un electrodo al otro, produciéndose una
liberacion de energia. Lo mismo ocurre cuando se conecta la bateria al aparato que tiene que alimentar pero en
direccion contraria.

El funcionamiento de una bateria en estado sélido es el mismo que el de las baterias de iones de litio pero cambia
el electrolito, siendo en este caso un material solido. Se suele usar un electrolito de cristal. Estas baterias pueden
llegar a tener mayor densidad de carga y pueden funcionar a temperaturas mas extremas, ademas, debido al
material s6lido son mas seguras, dado que el electrolito no se incendiaria en caso de accidente. [29]

2.5.6.3  Super-condensadores.

Un condensador esta formado por dos placas conductoras entre las que hay un material dieléctrico. Cuando se
aplica una diferencia de potencial entre las placas se produce la polarizacion del medio dieléctrico, originando
una diferencia de densidades entre las placas. Este tipo de condensador no se usa para almacenar energia pues
tiene una capacidad baja, sino para el filtrado en electronica.

Los super-condensadores tienen una estructura parecida a las de las baterias, pues tiene dos electrodos, un
electrolito y un separador para aislar eléctricamente los dos electrodos. Estos, tienen una alta energia especifica
(en torno a 1-10 kWh/kg), esto hace que se puedan cargas y descargar en segundos. Ademas, tiene una larga
esperanza de vida, pudiendo realizar mas de 1 millon de ciclos de carga-descarga, asi como una larga vida util
porque mantienen su capacidad eléctrica con el paso del tiempo. Sin embargo, son muy costosos. [30]

2.6. Propulsion distribuida

La propulsion distribuida se basa en dividir el empuje para reducir el ruido, la distancia de aterrizaje y despegue
y mejorar el consumo especifico de combustible y el alcance de vuelo.

Es un concepto que se remonta a los afios 30. Inicialmente se propuso el uso de miltiples unidades propulsivas
distribuidas en dos filas o series. Esta propuesta estaba motivada por la viabilidad de ascender sin el uso de pistas
de aterrizaje especiales. A pesar del uso de las alas, lo que supone un incremento de la contribucion a la fuerza
de sustentacion del avidn, la propuesta fue insignificante, y se opto6 por afiadir hélices auxiliares delante y detrés
de las alas del avion, que mas tarde fueron sustituidas por turbinas de gas. Este concepto, proponia el uso de un
motor de combustion interna principal en combinacion con varias turbinas de gas que se colocaban en la
estructura del ala. También se propuso el uso de motores nucleares en combinacion con turbinas de gas. Esta
propuesta podria contribuir a mejorar el ratio potencia-peso, pero también habia que tener en cuenta la emision
de radiacion en el caso de que la aeronave colisionase.

La propulsion distribuida se tuvo en cuenta para los aviones de despegue y aterrizaje vertical (VIOL), elevando
a otro nivel las propuestas que se realizaron en los primeros afios. Por otro lado, se disefiaron modelos con placas
solares que supusieron un importante paso hacia el desarrollo de aviones solares del futuro.

Finalmente, se lleg6 a la conclusion de que la propulsion distribuida ofrece muchas configuraciones, como por
ejemplo, el uso de hidrogeno, de motores de piston, turbinas de gas, células solares, unidades eléctricas o
potencia nuclear.

2.6.1 Concepto

Con el paso del tiempo, los aviones comerciales para el transporte de pasajeros empezaron a emplear un minimo
de tres motores, lo que indicaba que la propulsion distribuida estaba cogiendo fuerza poco a poco. En este caso,
la eleccion de que el uso de tres motores sea representativo de la propulsion distribuida se basa en la definicion
de distribucion, “expandir o esparcir a lo largo de un area”. Por tanto, las aeronaves que usan dos motores
“gemelos” no se considera que usen esta tecnologia.
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2.6.2 Motivacion

La necesidad de una aviacion mas sostenible ha motivado la busqueda de soluciones que aborden los objetivos
que se pretenden alcanzar en la aviacion del futuro. Estos objetivos son fundamentalmente la reduccion del uso
de combustible, de las emisiones, del ruido y una minimizacion del impacto ambiental en el medio ambiente.
En los ultimos afios, se ha sugerido la propulsion distribuida como un instrumento prometedor para abordar con
éxito la posibilidad de regulaciones ambientales mas estrictas para la aviacion comercial.

Investigaciones mas extensas en esta area sugieren combinar distribucion y propulsion eléctrica, de hecho,
existen varios modelos de avion que ya los estan combinando. Ademas, es evidente que existen numerosos
inconvenientes en la propulsion que usa turbinas de gas pequefias, por lo que se sugieren tecnologias alternativas
basadas en la via eléctrica para optimizar los esfuerzos mediante el uso de la superconductividad. Los fans
distribuidos parecen ser la opcion obvia en lo que respecta al Gltimo desarrollo de esta tecnologia de propulsion,
se demostro que la propulsion distribuida en el ala podria dar lugar a eficiencias propulsivas del orden de las de
los aviones con motor turbofan.

Los estudios de optimizacién multidisciplinarios (MDO) se centraron en la busqueda de formas eficientes de
integracion del sistema de propulsion al fuselaje de la aeronave, motivados por la dificultad para integrar los
conductos y fans a las alas. Los analisis de la MDO sugieren también una reduccion del ruido liderando nuevas
areas de investigacion en el proceso de disefio de aviones con propulsion distribuida.

Existen muchas configuraciones que se centran en la reduccion del ruido. Entre ellas se incluyen: motores
integrados con entradas de ingesta de capa limite, toberas distribuidas instaladas en motores con vaina y
propulsion distribuida. Los sistemas de propulsion distribuida integrada usados para generar estructuras que
generen una alta sustentacion permitieron la integracion propulsion-fuselaje (PAI Propulsion Airframe
Integration) para la que se pueden conseguir operaciones con bajo ruido y eficiente velocidad de crucero de las
aeronaves de tipo STOL (short take off and landing).

2.6.3 Por qué elegir la propulsion distribuida.

A la hora de considerar la propulsion distribuida, es importante tener en cuenta algunos parametros que estan
ligados a la configuracion de la propulsion. El sistema de propulsién no es un componente aislado, sino que
interactia activamente con otros componentes del avion.

A grandes rasgos, se pueden dividir en tres secciones: caracteristicas del avidn, sistema de propulsion del avion
y operaciones del avion. En la siguiente figura podemos ver los parametros a configurar y lo que se espera
conseguir con dicha configuracion:
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Commercial Aircraft Framework for Employing A DistribUted Propulsion Scheme
(CAFEADUPS)
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Figura 2-22: Parametros a establecer en una aeronave con sistema de propulsion distribuida. [23]

2.6.4 Caracteristicas del avion

Primero hay que decidir si el avion va a ser tripulado o no. Si un aviéon comercial se destina unicamente al
transporte de mercancias, todos los sistemas relacionados con la presurizacion y control ambiental de la cabina
cambian drasticamente, luego se estaria alterando la estructura del avion. También hay que tener en cuenta los
materiales con los que se va a fabricar el avion y deben ser revisados en cuanto a sus propiedades, a los
requerimientos de la estructura y las condiciones de vuelo a las que va a volar. Una combinacion entre diseflo y
materiales de la estructura del avion, determinara el peso vacio operativo, OEW (Operating Empty Weight).
Para determinar el peso también se debe considerar el nimero de pasajeros o la carga de pago, que junto con
otros parametros contribuyen al MTOW (Maximun Take-Off Weight).

2.6.5 Sistema de propulsion de la aeronave.

Hay que determinar si se usa uno o mas sistemas de propulsion, la disposicion de la propulsion distribuida, el
numero de unidades de propulsion, la integracion de las unidades de propulsion con la estructura del avion y los
métodos de transmision para las unidades de propulsion elegidas. Todas estas decisiones hacen que la
configuracion del sistema de propulsion sea muy flexible. Ademas hacen que se pueda variar la configuracion
del sistema, adaptandose a los distintos segmentos de vuelo.

2.6.6 Operaciones del avion.

También hay que tener en cuenta los procedimientos de aterrizaje y despegue, dado que el uso de aviones del
tipo STOL influye en las posibilidades de operacion del avion y en el ruido emitido cuando se producen las
maniobras de aproximacion y el despegue. Por otro lado, dependiendo del avion elegido, de las caracteristicas
de disefo, la potencia propulsiva y el peso del avion, el rango del avion puede variar.

2.6.7 Propulsion eléctrica distribuida.

A la hora de emplear la propulsion distribuida al AEA o al MEA aparecen una serie de retos. A parte de los
desafios técnicos, también hay que tener en cuenta los desafios de actitud como por ejemplo, la aparicion de
politicas medioambientales rigurosas. Esto hace que pueda parecer dudosa la inversion en el desarrollo en masa
de las pequenias turbinas de gas que serian necesarias para la propulsion distribuida.
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Un reto a la hora de aplicar esta propulsion al MEA o AEA es la potencia de salida para los generadores y los
actuadores. La tecnologia avanzada ha conseguido generadores de 100-200 kW, pero lograr generadores de
IMW para aplicaciones en el aire es un desafio sustancial. Por otro lado, para mantener un sistema eléctrico con
bajo peso, se tienen que usar voltajes mayores de 115 V AC. El tamafio del sistema podria reducirse
notablemente si se usaran sistemas 270 V DC, pero el movimiento en esta direccion también impondria el uso
de arcos eléctricos y efectos electromagnéticos perturbadores asociados a la corriente continua de alto voltaje.

Para la generacion de potencia eléctrica en el MEA tenemos 4 opciones:
e Ciclo convertidor de velocidad variable y frecuencia constante (VSCF, variable speed constant
frecuency).
e Frecuencia variable (VF, variable frecuency).
e Enlace DC de velocidad variable y frecuencia constante (VSCF).
e Frecuencia constante IDG (Integrated Drive Generator es una combinacion de una unidad de
velocidad constante y un generador).

Por otro lado, el uso de muchas unidades eléctricas y componentes, como motores eléctricos y cables, impone
penalizaciones en el peso. Por tanto, para la reduccion del peso se propone el uso de materiales compuestos.
Ademas, es importante el dimensionamiento correcto de los componentes eléctricos con motores eléctricos
eficientes, generadores, APUs asi como la implementacion de métodos de transmision eléctrica optimizados. A
la hora de elegir propulsion distribuida u otros sistemas de propulsion también se deben considerar los gastos de
mantenimiento y el funcionamiento directo del mismo.

Por tanto, podemos deducir que la potencia total propulsiva del avion y el peso son dos factores dominantes a la
hora de elegir un sistema de propulsion distribuida. [23]

39



40

Estado del Arte

40



Disefio preliminar de un sistema de propulsion eléctrico para un vehiculo de movilidad aérea urbana. 41

3 ESTUDIO Y DISENO PRELIMINAR DE UN
SISTEMA DE PROPULSION PARA VEHICULOS
DE MOVILIDAD URBANA

n este capitulo se procedera al disefio del sistema propulsivo de la acronave. Para ello habra que calcular

la potencia necesaria a partir de la cual se dimensionaran los elementos del sistema propulsivo y se

determinara el alcance y el tiempo de vuelo del vehiculo. Se deteminara el tipo de motor a usar, asi como
el resto de elementos necesarios y se calculara el tamafio de las hélices y el nimero de motores.

3.1 Calculo de la potencia y el alcance

Los vehiculos destinados a la movilidad aérea urbana son pequeios, generalmente para uno o dos pasajeros.
Como se mencioné anteriormente, la mayoria de los prototipos que se estan desarrollando son no tripulados, no
obstante, se pretende que los vehiculos destinados a este fin tengan un piloto para incrementar la confianza de
los pasajeros que los usen.

En este capitulo se va a realizar un estudio y un disefio preliminar del sistema propulsivo de un vehiculo de
movilidad aérea urbana. Uno de los problemas que aparece a la hora de realizar esta tarea es que no conocemos
los coeficientes aerodinamicos de los prototipos que se estan desarrollando, por tanto, elegimos una acronave
que se asemeje en tamafio a un vehiculo de estas caracteristicas. En este caso elegimos una avioneta pequefia,
concretamente el Cessna 182, cuyas caracteristicas se muestran en la siguiente tabla:

Tabla 3-1: Caracteristicas acrodinamicas del Cessna 182. [31]

Superficie alar (S) 16.16 m*
Envergadura (b) 11 m
Coeficiente de resistencia (Cp) 0.032
Coeficiente de sustentacion (Cy) 0.307
Eficiencia aerodinamica (E) 9.6

Estos son los valores que usaremos para el calculo inicial de la potencia.

También sera necesario estimar el peso maximo de despegue de la aeronave, para lo que necesitamos saber la
masa de la carga de pago, la masa de las baterias y la masa de la aeronave en vacio. Para este caso, suponemos
que la aeronave tiene una capacidad para dos pasajeros. En cuanto a la masa de las baterias solo tendremos en
cuenta las baterias necesarias para la propulsion, dado que para el resto de sistemas de la aeronave también
necesitarian ser alimentados por baterias. Por Gltimo, para estimar el peso en vacio tomamos como referencia
algunos de los prototipos que se estan desarrollando. De esta manera, segin un estudio realizado por la
Universidad de Hamburgo [32], se puede establecer que la media por pasajero es de 93 kg. Por otro lado,
observando las caracteristicas de algunos prototipos, como por ejemplo el Vahana de Airbus [16], establecemos
una masa de la aeronave en vacio (mog) de 800 kg. La masa de las baterias se calculara posteriormente.

41



42 Estudio y Diseflo Preliminar de un Sistema de Propulsion para Vehiculos de Movilidad Urbana

Para realizar los calculos es necesario elegir un tipo de bateria. La bateria mas usada en este tipo de aplicaciones
es la de iones de litio o de polimero de litio. A continuacion, mostramos las caracteristicas generales de cada uno
de los tipos de baterias mencionados.

Tabla 3-2: Caracteristicas de las baterias de iones de litio. [33]

Energia especifica 100-265 Wh/kg

Densidad energética 250-730 Wh/L?

Potencia especifica 250-340 W/kg
Eficiencia de carga/descarga 80-90%

Tabla 3-3: Caracteristicas de las baterias de polimero de litio. [34]

Energia especifica 130-200 Wh/kg
Densidad energética 300 Wh/L?
Potencia especifica Hasta 10 kW/kg
Eficiencia de carga/descarga 99.8%

Como se mencioné en capitulos anteriores, existen muchos otros tipos de bateria, algunos de los cuales se han
dejado de usar y otros que todavia se encuentran en estudio para conseguir mejorar sus propiedades y conseguir
mayores energias especificas.

En cuanto a los motores, el tipo de motor mas usado actualmente en aeronaves auto pilotadas y con despegue y
aterrizaje vertical es el motor de corriente continua sin escobillas (Brushless), aunque su uso suponga el uso de
un sistema de control mas complejo.

El uso de estos motores implica el uso de un controlador de la velocidad, también llamado variador, y
dependiendo del motor que se use, una caja de cambios para regular la velocidad de la hélice. Estos componentes
se explicaran posteriormente.

Para el disefio de un sistema propulsivo necesitamos conocer el empuje que necesita la aeronave, y
consecuentemente, la potencia. Una vez que obtenemos esto elegimos una fuente de potencia, que en este caso
seran baterias, pero podrian ser pilas de combustible o celdas solares. Las baterias producen tensiones continuas
y aunque los motores que se usan se dice que son de corriente continua, en su interior todos funcionan con
corriente alterna. Por este motivo, sera necesario el uso de un inversor, que normalmente vendra incluido en el
controlador de velocidad.

Cuando se haya elegido el motor, habra que seleccionar las hélices que propulsaran la aeronave. Normalmente,
los fabricantes de motores recomiendan qué hélices usar para su motor.
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3.1.1  Calculo de la potencia necesaria para el despegue y el rango de la aeronave

Para comenzar con los calculos es necesario tener un empuje necesario, asi como una potencia. Para obtener
estos valores usamos las ecuaciones de mecanica de vuelo del crucero [35]. La estimacion de la potencia se va
a realizar Unicamente para este tramo, dado que es el tramo mas largo del vuelo. Las ecuaciones del tramo de
crucero se muestran a continuacion:

dx 3-1)
P Vcosy
dh . (3-2)
ar Vsiny
Wdv _ T — D — Wsin (3-3)
g dt ¥
w _d 3-4
—V—y=L—Wcosy 3-4)
g dt

Para simplificar las ecuaciones partimos de las siguientes hipotesis:

e Vuelo casi-estacionario, es decir, la aceleracién tangencial y normal son despreciables (y = 0,V = 0).
e Peso constante (W = cte).
e Angulo de trayectoria nulo (¥ = 0).

De esta manera, la ecuacion que con la que obtenemos el empuje (3-3) queda de la siguiente manera:

0=T-D (3-5)

Para obtener el empuje tenemos que calcular la resistencia aerodinamica. Para ello usamos la siguiente ecuacion
y los coeficientes aerodindmicos del Cessna 182 (Tabla 3-2), que se presentaron en la introduccion:

1 v? (3-6)

Donde p es la densidad del aire (kg/m®), S es la superficie alar de la aeronave (m?), V es la velocidad de la
aeronave (m/s”) y Cp es el coeficiente de resistencia. En este caso se ha supuesto una velocidad de vuelo méxima
en crucero de 200 km/h. Los valores que se van a usar para realizar los calculos se muestran en la siguiente tabla:

Tabla 3-4: Valores usados para el calculo de la resistencia aerodinamica

P 1.225 kg/m’
S 16.16 m*
\Y% 200 km/h
Cp 0.032
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Obtenemos un valor del empuje de Tppyise = 977.69 N. Este empuje es el necesario para el tramo de crucero.
A continuacion, calculamos la potencia. Para este calculo hemos introducido una eficiencia del total del sistema
propulsivo para que sea mas realista. Este valor se ha tomado de un 85%.

_ Teruise XV (3-7)
Nsp X 3.6

Obtenemos una potencia de P = 63901 W =~ 63.9kW. Asi obtenemos una primera aproximacion de la
potencia necesaria para el crucero, a partir de la cual podemos calcular la masa de baterias necesaria.

Para obtener la masa de baterias necesitamos conocer o el tiempo de vuelo o el rango. Suponemos entonces que
queremos que la aeronave tenga un alcance (R) de 50 km. Para calcular la masa de baterias usamos las siguientes
ecuaciones:

R (3-8)
toueto = ;

_ P X tvuelo (3'9)
a

Donde t,01, €s el tiempo de vuelo, V es la velocidad de vuelo, R es el alcance, P es la potencia calculada
anteriormente, y ep,; €s la energia especifica de las baterias. La velocidad que usamos es la misma que en los
calculos anteriores, 200 km/h. Realizamos los calculos con las dos energias especificas de los dos tipos de
baterias que mencionamos en la introduccion.

Para obtener una aproximacion mas exacta del alcance de la acronave a partir de la masa de las baterias, usamos
ecuaciones de calculo de potencia adaptadas a aeronaves con propulsion eléctrica [32]. Se muestran a
continuacion:

MTOW = (Mmpq; + Mpayload + Mog) X g (3-10)
L (3-11)

E=—

D
_ MTOW xV (3-12)

~ Ex36
P (3-13)
Ppat =

Netec X nprop

4 (3-14)

bat

R = Mpqr X €par X

Donde MTOW es el peso maximo de despegue, Mpqy10aq €S la carga de pago que se establece como 93 kg por
pasajero, dos en este caso, My es la masa del avion vacio, E es la eficiencia aerodinamica, que para el Cessna
182 es aproximadamente igual a 9.6, g es la aceleracion de la gravedad, nejec Y Mprop son los rendimientos
asociados a los motores eléctricos y a las hélices. Estos valores se han obtenido del estudio anteriormente
mencionado realizado por la Universidad de Hamburgo [32], asi como las ecuaciones usadas para realizar los
calculos del MTOW, alcance y potencia de baterias. Los valores que se usan en los calculos y que son comunes
para ambas baterias se muestran en la siguiente tabla:
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Tabla 3-5: Valores usados para el calculo del alcance.

Mpayload 186 kg
Mog 800 kg
E 9.6
g 9.8 m/s’
|4 200 km/h
TNelec 0.9
TNprop 0.8

Una vez realizados los calculos obtenemos los siguientes valores:

Tabla 3-6: Resultados obtenidos para las distintas baterias.

Li-Ton Li-Po

e Wh/kg) 265 200
Mpqr (kG) 62 80
R (km) 38.4 38.1

t (hrs) 0.19 0.19

Ppae (kW) 82.58 83.96

En la tabla de resultados (Tabla 3-6) se muestra la energia especifica que se ha usado para cada una de las
baterias, el maximo en cada caso, la masa de baterias obtenida (ecuacion 3-9), el alcance (ecuacion 3-14), el
nuevo tiempo de vuelo (ecuacion 3-8) y la potencia de las baterias en kilovatios (ecuacion 3-13). Se puede
observar que la diferencia entre el uso de una u otra bateria es pequefia en lo referido a alcance y tiempo de
vuelo. Sin embargo, en cuanto a la diferencia de peso, un pardmetro muy importante en la aeronautica, es mejor
la bateria de iones de litio, por tener una mayor energia especifica.

Solo para resaltar la importancia de usar una bateria con una mayor energia especifica, realizamos los célculos
con una bateria de litio y aire (Li-air) cuya energia especifica es de 600 Wh/kg [36]. Los valores obtenidos son
los siguientes:

Tabla 3-7: Resultados obtenido usando una bateria de litio y aire.

Li-Air
e Wh/kg) 600
Mpqe (kg) 26.6
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R (km) 40.6
t (hrs) 0.2
Pyae (EW) 79.76

La diferencia mas importante se encuentra de nuevo en el peso de las baterias, aunque en este caso cabe destacar
ademas la diferencia en la potencia. Lo que mas llama la atencion de este tipo de baterias es su alta energia
especifica, comparable con la de la gasolina. Por otro lado, tienen una baja vida 1til y poca estabilidad, por lo
que aun no se pueden usar en el mundo aeronautico.

3.1.2 Eleccion de la bateria

A la hora de elegir una bateria hay que tener en cuentan algunos parametros. Primero hay que saber cual es la
energia consumida, es decir, la potencia que se consume durante un tiempo. Para obtener esta energia,
multiplicamos el tiempo de vuelo que hemos obtenido con los calculos por la potencia. Los parametros de una
bateria con los que obtenemos la energia son la capacidad (A4 - h), el voltaje nominal (V) y el nimero de celdas
de baterias que se necesitan.

Un ejemplo de como se presentan las caracteristicas de las baterias se muestra a continuacion:
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Figura 3-1: Tabla de caracteristicas de una bateria. [37]

El primer dato que aparece en la Figura 3-1 y que est4 redondeado es la capacidad, el segundo dato es el voltaje
de operacion de carga y descarga, en este caso para calcular el voltaje nominal se restan ambos voltajes, el tltimo
dato aparece redondeado es el peso de la bateria, que usaremos para obtener el nimero de moédulos.

En nuestro caso la potencia que se obtiene es bastante alta. Para obtener el niimero de baterias que necesitamos,
realizamos los célculos con la bateria de polimero de litio, dado que son més comunes y el valor de la energia
especifica es el que se usa normalmente (200 Wh/kg).

Para realizar los calculos buscamos una bateria de polimero de litio, en este caso de la marca Honcell [38]. Esta
empresa tiene una amplia oferta de baterias con valores para la capacidad muy distintos. Realizaremos los
calculos para distintos valores de la capacidad, dado que en el caso de estas baterias el voltaje nominal es el
mismo para todas las células, 3.7 V.

Partimos de la energia que se consume (E.,,s) en el tramo de crucero, obtenida de la siguiente manera:

Eeons = Ppar X t = 83.96 X 0.19 = 15.95 kWh (3-15)
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Es decir, se multiplica la potencia que se necesita por el tiempo de vuelo en horas. Luego necesitamos una bateria
que nos de esa energia. Para obtenerla realizamos los siguientes calculos:

Mpat 3-16
Neélulas = mcélc;la ( )
Eopt =V X C X Negryias (3-17)

Donde my,,; es la masa de baterias que obtuvimos anteriormente (80 kg), 1m 41,14 €S 1a masa de la célula de
bateria, V es el voltaje nominal, C es la capacidad de la bateria, 14145 €S €l nimero de células necesario y
E,p¢ €s la energia que se obtiene de la bateria que tiene que ser igual o mayor que la energia consumida calculada
con la ecuacion (3-15).

Algunos de los valores que se obtienen son:

Tabla 3-8: Ejemplos de baterias.

Eopt (kWh) Neelulas
Mestua = 90.62 gy € =5 Ah 16.3 881
Megiuiea =959y C =53 A4Ah 16.5 841
Mestua = 105 gy € = 5.5 Ah 15.9 761
Mestua =112 gy € = 6 Ah 15.9 713

En la Tabla 3-8 observamos que aunque la energia que se obtiene al realizar los calculos es la que necesitamos
e incluso mayor en algunos casos, el nimero de células que se usan es muy grande. El problema con estas
baterias es que son muy pequefias, por lo que se necesitan muchos moédulos. Por tanto, deducimos que
necesitamos baterias mas potentes, es decir, con una mayor capacidad y con un mayor voltaje nominal.

Encontramos una bateria de la empresa Grepow que es mucho mas potente y cuyas caracteristicas se muestran
en la siguiente tabla.

Tabla 3-9: Caracteristicas de la bateria elegida. [39]

Meglula (kg) ~6
C (Ah) 50
Vnominal (V) 25.6

Esta bateria es de iones de litio concretamente es una bateria de litio-ferrofosfato (LiFePOs) y esta pensada para
aplicaciones que requieran alto voltaje y una carga rapida. Con esta bateria obtenemos una energia: E,p,; =
16.64 kW h y usamos 13 modulos.

Para realizar los calculos tanto de la potencia como de las baterias se ha realizado una funcion en Matlab que se
puede encontrar en el Anexo y que tiene como argumentos de entrada la velocidad maxima de la aeronave (V),
la energia especifica de la bateria (epa), la densidad del aire a nivel del mar (p), la capacidad de la bateria (C) y
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la masa de las celdas de bateria (mctLua); y como argumentos de salida el alcance (R), el tiempo de vuelo (t)
en horas, la potencia de las baterias (Psar), la energia que se obtiene de las baterias (Eorr) y el nimero de celdas
de bateria necesarios (nctruras).

3.2 Motores eléctricos

Hay muchas opciones distintas a la hora de usar propulsion eléctrica. La electricidad se puede usar para activar
una hélice o un fan canalizado, o incluso un fan de un motor basado en turbinas de gas. En la mayoria de
aplicaciones la potencia usada para el vuelo proviene de un motor eléctrico. Estos motores son silenciosos,
delicados y muy fiables y, normalmente, pesan menos que los motores de gas equivalentes.

El primer motor eléctrico que trabajaba con corriente continua (DC) se remonta a 1827 pero estos motores se
empezaron a producir comercialmente una década después. Para 1888, los motores eléctricos eran una
tecnologia probada y en el mismo afio, Nikola Tesla desarrollé un motor de corriente alterna (AC).

La idea basica de un motor eléctrico consiste en un objeto magnético inmovil, denominado estator, unido a un
objeto magnético movil, llamado rotor. Los imanes del rotor y el estator tienen polos norte y sur, como los tiene
la Tierra. Lo que ocurre con los imanes es que los polos opuestos se atraen, mientras que los iguales se repelen.
De esta manera, el estator y el rotor tienen polos norte y sur situados en lados opuestos del eje de rotacion, de
modo que el rotor se mueve hacia la direccion apropiada desde ambos lados.

En la siguiente imagen podemos observar el campo magnético que generan los polos de los imanes en un motor
DC convencional. [36]

Material magnétco
estator y rotor

> g
A/
Imén permanente

T

Iman

permanents Cenducter

Entrehierio

Campo magnético >
permanenie -

Eje de las
* escebillas

Figura 3-2: Campo magnético generado por imanes permanentes en un motor DC. [40]

El rotor de mueve dentro de un “camino” circular, una vez se haya movido 180 grados, se bloqueara en la
posicion mas cercana al iman que lo esta atrayendo para que la polaridad se invierta rapidamente. Después, el
rotor vuelve a girar otros 180 grados y el proceso continua.

Tanto el rotor como el estator pueden ser imanes permanentes, es decir, imanes que al frotarlos con la magnetita
conservan durante mucho tiempo su capacidad de atraccion; o uno de ellos puede ser un electroiman, que es un
bobinado de cable a través del cual pasa la corriente, y solo entonces produce campo magnético. Al menos uno
de ellos tiene que ser un electroiman para que la polaridad pueda ser invertida.
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Figura 3-3: A la izquierda: iman permanente con lineas de campo; a la derecha: electroiman con fuente de
alimentacion y bobinado. [41]

Aunque los motores se puedan clasificar como de corriente alterna o corriente continua, en su interior todos son
de corriente alterna. El flujo de corriente se tiene que alternar para invertir la polaridad del iman y asi mantener
el rotor en movimiento. En un motor DC, el conmutador cambia la polaridad del flujo de corriente de las bobinas
del rotor. Originalmente, el cambio se hacia con escobillas mecanicas, que son como pinceles hechos de cable
que se posan sobre un contacto eléctrico giratorio unido al rotor y que transmiten potencia a las bobinas del rotor
que gira en un campo magnético fijo. Esta potencia se puede perder si hay poco contacto entre la escobilla y el
metal. Las escobillas pueden ser metalicas o de grafito. La direccion del flujo de corriente depende de a qué
contacto del rotor estan tocando las escobillas mientras giran.

Aparecen después los motores sin escobillas, donde circuitos electronicos detectan la posicion del rotor y
cambian el flujo de corriente. Esto aumenta le eficiencia y elimina la posibilidad de que las escobillas produzcan
chispas, algo muy peligroso especialmente en aplicaciones aeronauticas. [36]

Motor CC con escobillas Motor CC sin escobillas
-Brushed- -Brushless-

.~ Colector
—
Escobillas
Eje

Figura 3-4: A la izquierda un motor con escobillas; a la derecha un motor sin escobillas. [42]

Inversor/
/7, Bateria

Campo magnético

En la Figura 3-4 podemos ver el funcionamiento de ambos motores. En los motores con escobillas, las escobillas
al entrar en contacto con el colector hacen que se magneticen los electroimanes y que la parte movil inicie su
movimiento (como se aprecia en la imagen, el polo norte del rotor se mueve hacia el polo sur del estator). En
los motores sin escobillas, la bateria alimenta a las bobinas que hacen que se genere un campo magnético que
mueve el rotor. El rotor que tiene un campo magnético constante tiende a alinear el campo creado por el estator
y el suyo propio haciendo que el rotor gire. Para que el rotor siga girando, antes de que se alinee por completo
la bobina energizada, se energiza la bobina siguiente, y la anterior se deja de alimentar, de esta manera el campo
magnético del estator va cambiando con el tiempo. En este caso es el controlador (en la imagen, inversor) el que
controla el movimiento del rotor. [42]

Los motores eléctricos usados en aplicaciones que requieren altos niveles de potencia, normalmente, aplican la
variacion de la corriente a los electroimanes de los estatores, siendo el rotor o de imanes permanentes o de
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electroimanes cuya polaridad no cambia.

La corriente alterna es un flujo de corriente que va cambiando constantemente de positivo a negativo, ademas
no se letiene que cambiar la fase para alimentar al motor, lo hace ella sola. Como el cambio lo realiza la corriente,
un motor AC podra normalmente funcionar a unas revoluciones por minuto iguales a la tasa de ciclo o a un
submultiplo de ella. Si el rotor esta hecho de electroimanes, la corriente puede pasar a través de él usando
escobillas, si usa imanes permanentes, las escobillas no son necesarias.

El motor que acabamos de describir se dice que es un motor bifasico, donde el rotor recorre un camino de 180
grados y luego se invierte la polaridad. Si el rotor esta alineado, de modo que sus polos estan cerca de los polos
del estator, la atraccion magnética esta alineada con el eje de rotacion de modo que no existe momento, y por
tanto, no hay rotacion. El rotor se encuentra atascado. Asimismo, el momento esta proximo a cero cuando los
polos del rotor se aproximan a los del estator, asi, el par motor decrece casi hasta cero dos veces durante cada
revolucion.

Para evitar estos problemas, se invent6 el motor trifasico en el cual se sitlian electroimanes adicionales en la
circunferencia, para cambiar de encendido a apagado Unicamente cuando la geometria da lugar a un buen
momento. Algunos motores tienen mas fases, obteniendo una mejor geometria y operacion a expensas de tener
una geometria mas compleja.

A la hora de usar motores eléctricos en aeronaves, se tienen algunas consideraciones a tener en cuenta: los
motores con imanes permanentes son mas eficientes que los motores con electroimanes. Los motores de
corriente alterna necesitan potencia AC mientras que las baterias y las células solares son de corriente continua,
luego se requerira el uso de un convertidor, normalmente formando parte del controlador del motor. Los motores
que usan escobillas son generalmente menos eficientes que los motores sin escobillas, ademas de que tienen un
importante riesgo de generar chispas. Los motores sin escobillas son mas eficientes y fiables, pero necesitan
controladores sofisticados para cambiar electronicamente la corriente en el momento adecuado, lo que supone
un aumento de su coste.

Los motores sin escobillas y de corriente continua con imanes permanentes (BLDC-PM) son probablemente la
mejor opcion para aplicaciones aeronauticas dado que tienen una mejor eficiencia y peso, no hacen chispas, y
tienen un buen par motor. Estos motores se estdn usando en aeronaves como el Pipistrel Taurus G4 y en
helicopteros eléctricos.

Los motores eléctricos siempre necesitan un controlador. Estos van desde una especie de interruptor hasta un
sofisticado y caro ordenador con circuiteria de alta potencia. Ademas, si el suministro de potencia es DC, como
son las baterias, el controlador debera incluir un inversor DC-AC para producir la corriente que se enviara a los
electroimanes del motor. Por esta razdn, los controladores son llamados a veces inversores. Ajustando el tiempo
que la corriente es alimentada durante cada rotacion se controla la velocidad y potencia del motor.

Un controlador mas sofisticado permitiria que la rotacion del motor fuese invertida, de esta manera se podria
transformar energia mecénica en eléctrica, pudiendo trabajar como generadores. Estos controladores no son
baratos, ademas, afiaden entre el 15 y el 35% del peso del motor, y normalmente se pierde sobre un 2% de la
energia eléctrica en forma de calor. [36]

3.21 Motores sin escobillas de corriente continua.

Los motores sin escobillas de corriente continua y con imanes permanentes (BLDC-PM) se estan haciendo cada
vez mas populares debido a su alta densidad de potencia y su bajo coste de mantenimiento. Con los
requerimientos que estan apareciendo sobre energia limpia y operaciones sin ruido, los motores mas adecuados
para usarse en sistemas de propulsion eléctrica para UAVs son los motores BLDC-PM, donde el peso y el
espacio son factores criticos.

Los sistemas de propulsion eléctrica que se usan en los vehiculos no tripulados tienen cuatro elementos
principales: una fuente de potencia eléctrica (bateria, pila de combustible,...), un controlador electrénico de la
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velocidad (ESC), un motor eléctrico y una hélice. La eleccion de cada uno de estos componentes es critica para
alcanzar un sistema de propulsion que sea a la vez eficiente y se adapte a los requerimientos de la plataforma en
la que se sitaa. [43]

c) dj

Figura 3-5: Componentes de un motor eléctrico usado en UAVs: a) bateria, b) ESC, ¢) motor eléctrico, d)
hélice. [43]

3.2.2 Transferencia de potencia propulsiva

En un sistema de propulsion eléctrica, el motor convierte energia eléctrica en la energia mecanica necesaria para
mover las hélices en forma de empuje. El siguiente esquema muestra como seria la transferencia de potencia
entre los componentes mencionados anteriormente.

Veart VEsc M
Battery Pn | ESC Pesc| Motor Pyl Propeller >

Isary lEsc ©

Figura 3-6: Transferencia de potencia entre los componentes de un sistema de propulsion eléctrico. [43]

La potencia derivada de la bateria se calcula como:

Ppat = Vpat X Ipat (3-18)

Siendo Vp,,; el voltaje de la bateria e I, la intensidad de corriente de la bateria.

El ESC recibe sefiales de control PWM (modulacién de ancho de pulso) de la palanca de aceleracion. La PWM
es un método que se usa para reducir la potencia promedio que entrega una sefial eléctrica, o para dividirla en
partes discretas, mediante un interruptor se controla el tiempo que la sefial esta activada, este tiempo se conoce
como ciclo de trabajo (duty cycle). El porcentaje de ciclo de trabajo depende de la posicion de la palanca de
aceleracion. El ESC controla la velocidad del motor de acuerdo al porcentaje de ciclo de trabajo. La potencia se
transfiere desde el ESC hasta motor en forma de potencia AC cuasi-trifsica, y viene dada por:

Pgsc = Vise X Igsc (3-19)
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Donde V¢ es el voltaje del ESC e I es la intensidad de corriente del ESC.

El motor BLDC convierte potencia eléctrica en par (M) en el eje de salida a una velocidad angular especifica

():

Py =MXw (3-20)

Donde M es el par (Nm) y o es la velocidad angular (rad/s). La hélice convierte el par (M) y la velocidad de
rotacion en empuje (T). El empuje requerido queda determinado por las especificaciones del UAV. [43]

3.2.3 Configuracién de un motor BLDC

Los motores sin escobillas y DC eliminan la necesidad de usar escobillas ademas se reducen los costes de
mantenimiento. En su lugar, los motores BLDC usan conmutacion electronica para cambiar la direccion de la
corriente. Estos motores operan con bobinas que transportan corriente de forma estacionaria e imanes
permanentes rotatorios. Estos motores tienen dos configuraciones posibles llamadas Inrunner y Outrunner. En
los motores Inrunner se sitian los imanes del rotor en el centro, rodeado de una carcasa donde se encuentran las
bobinas eléctricas que es fija. En los motores Outrunner las bobinas eléctricas estan encerradas por una carcasa
compuesta de imanes permanentes que es la que gira. Esta ultima configuracion es la preferida para la aviacion
debido a la necesidad de imanes de menor potencia, menos pérdidas asociadas al cobre, reduccion de los costes
de produccion.

- . —STATOR

/ ’_/.--n , —_‘7_\ I\
ROTOR G o B x~MAGNETS

Figura 3-7: Configuracion del motor BLDC: a) Motor Outrunner y b) Motor Inrunner. [43]

3.24 Configuracion del bobinado

Las dos configuraciones mas comunes en un motor BLDC trifasico son en Estrella (Y) y en Triangulo (A). La
mayoria de los motores BLDC usados en aviacion tienen configuracion de tridngulo. Estos tienen algunas
desventajas: pérdidas 6hmicas adicionales (comparadas con la configuracion en estrella) y ondas de torsion
asociadas a la circulacion de corriente en el circuito.

La configuracion en estrella (Y) se suele usar para operaciones con velocidad mas baja y donde se requiere la

produccién de un par mayor. Los motores bobinados en estrella producen v/3 mas de par y 1/+/3 menos de
velocidad de rotacion que la configuracion en estrella. La relacion entre las configuraciones se puede expresar
como:

My =3M, (3-21)
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wy = 1/vV3 w, (3-22)

Los parametros mas importantes a la hora de modelar un motor BLDC son: R, Iy v K,,. R, s la resistencia
debida a las bobinas del motor, I, es la intensidad asociada a las pérdidas por friccion y a la histéresis cuando
no hay carga, y K, representa las revoluciones por minuto (RPM) por cada voltio que se le aplica al motor. Estas
constantes son las que modelan las pérdidas de un motor BLDC.

Por tanto, para un vehiculo de estas caracteristicas es recomendable usar un motor eléctrico de corriente continua
sin escobillas y con imanes permanentes (BLDC-PM) y Outrunner, es decir, en el que la parte movil se encuentre
en el exterior, dado que al rotar, la parte movil tiende a expandirse, quedando sin espacio para hacerlo en el caso
de los motores Inrunner. [43]

3.2.5 Variador electrénico o ESC (Electronic Speed Controller)

Un variador es un componente electronico que se usa para variar la velocidad de un motor eléctrico ademas de
su sentido de giro. Esta compuesto por un circuito con varios componentes. El ESC interpreta la informacion de
control.

A la hora de elegir un variador para nuestro motor hay que tener en cuenta 2 factores:

e Laintensidad eléctrica que soporta el variador.
e El consumo del motor en su potencia maxima.

Los variadores incluyen una indicacion de la cantidad de amperios que soportan. Esta cantidad determina la
intensidad de corriente eléctrica que soportan dichos componentes electronicos. Por esta razon, es importante
que utilicemos un ESC que admita mas amperios que el motor en su maxima potencia para evitar que se creen
cuellos de botella cuando pase la electricidad. Estos cuellos de botella pueden dar lugar a la generacion excesiva
de calor pudiendo quemar el variador. No obstante, los variadores no soportan solo la cantidad de amperios
indicada, suelen tener una tolerancia para asegurar su funcionamiento seguro. [44]

Los ESC para motores con escobillas son muy distintos de los que se usan para motores sin escobillas y no son
compatibles entre si. Un ESC para un motor con escobillas tiene 2 cables que van hacia el motor, mientras que
un ESC para un motor sin escobillas tiene 3. [45]

Brushless DC

Electronic Speed Control (ESC)
{with Battery Eliminator Circuit)

Receiver Throttle Connection
w/BEC Power

.

Brushless DC
Motor Leads

/’
Heat Sink for ESC '
Ceoling

v
//
Power Input from
Main Battery

Figura 3-8: Esquema de un ESC para un motor Brushless. [45]

E1 ESC se conecta a la bateria, que es la que lo alimenta, al motor y a la palanca de gases. De la palanca de gases
recibe la sefial PWM en funcion de la velocidad que se requiera. Esta sefial se alimenta al motor con una
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variacion de tiempo para activar el movimiento del motor.

La mayoria de los ESC modernos incorporan un circuito eliminador de bateria (BEC) para suministrar voltaje
estabilizado para que funcione el receptor, esto elimina la necesidad de tener que llevar una bateria extra en el
modelo. [45]

3.2.6 Motor de un UAV

Comercialmente, las caracteristicas de los motores que se usan para los UAVs se presentan de la siguiente
manera:

TECHNICAL SPECIFICATION

No. of cells max. 10s Li-Poly
RPM/V 206 RMP/V

Max. efficiency 93%

Max. efficiency current 8-32A(>85%)
No load current 1,1A

Current capacity 45 A/60 s
Internal Resistance 84 mohm
Dimensions (@ x L) 63x54 mm

Shaft diameter 8 mm

Weight 495¢

Figura 3-9: Propiedades de un motor para UAVs. [46]

Lo primero que encontramos es el nimero maximo de celdas de bateria que se le pueden conectar, asi como el
tipo de bateria, en este caso de polimero de litio. El segundo dato que aparece es lo que anteriormente
denominamos K., que son las revoluciones por minuto partido por los voltios, es decir, este motor da 206 rpm
por cada voltio que se le alimente. Este dato junto al voltaje madximo que aportarian las baterias nos permitiria
conocer la velocidad méaxima a la que giraria el motor sin carga (es decir, sin hélice) en RPM. Otro dato
importante y que en ese ejemplo no aparece en las especificaciones es la potencia maxima que el motor puede
dar.

Este fabricante de motores, también cuenta con una amplia gama de controladores electronicos. Como se explico
en apartados anteriores, la intensidad que soporta el controlador tiene que ser mayor que la maxima del motor.
Por tanto, un ejemplo de variador que podria ser compatible con este motor tendria las siguientes caracteristicas:
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TECHNICAL SPECIFICATION

Max. Power 52x25X 12 mm
Sustained current 55A

Telemetry Ano

Operating Voltage 6-34
Operational temperature (°C) 0-85

Batteries NiXX 6-24

Batteries LiXX 2-8

Max. Current BEC (A) 3

Voltage BEC (V) 55

Figura 3-10: Propiedades de un controlador de la velocidad. [46]

En esta tabla podemos ver la intensidad de corriente que soporta el controlador. También se observa en la tabla
que este controlador admite baterias de muchos tipos, como pueden ser Li-Po, Li-Ion, LiFe, NiCd o NiMH. El
dato de “Voltage BEC” hace referencia a la reduccion de voltaje que se tiene que dar para alimentar al receptor
y los servos, que en este caso es 5.5.

Los circuitos BEC pueden ser lineales o conmutados. En los lineales una resistencia hace que se baje el voltaje
al requerido. En los conmutados se cambia el voltaje de salida hacia el receptor muy rapidamente, consiguiendo
reducir el voltaje de manera efectiva sin generar calor ni electricidad. [45]

3.2.7 Seleccion del motor.

La parte mas importante del sistema propulsivo de una aeronave es, evidentemente, el motor. El motor elegido
para esta aplicacion es un motor sin escobillas y de corriente continua.

Actualmente, los motores de estas caracteristicas que se encuentran en el mercado son motores pequefios y con
poca potencia, dado que estds destinados a su uso en drones y en UAVs de menor tamafio. Un motor Brushless
y con alta potencia es dificil de encontrar dado que esta tecnologia es muy nueva y atin se encuentra en desarrollo.
Al igual que ocurre con las baterias, los motores que estan mas a nuestro alcance no consiguen la potencia que
necesitamos.

Recordemos que la potencia obtenida con los calculos realizados es P = 83.96kW . Encontrar un motor
eléctrico que nos de esta potencia es muy dificil, por tanto se recurre a la propulsion distribuida.

Elegimos un motor de la empresa china MC MOTOR TECHNOLOGY. Esta empresa cuenta con una serie de
motores sin escobillas, Outrunner y de corriente continua con alta potencia, tal y como estdbamos buscando.
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W series outer rotor permanent magnet motors

Feature:

Unique outer rotor design

Super high speed

Ultra high power density

Small size

Water resistant & corrosion resistant
Patented one-piece fan design

ok wdpE

Motor type Voltage Working Permanent Continuous Efficiency Motor Motor Weight Power
(vDQ) speed output operating (%) diameter length (kg) density

(rpm) power (kW) current (A) (mm) (mm) (kW/kg)
W93KV100-1.8 44 4 3000 1.8 50 88 93 42 0.7 2.57
W70KV240-8 50 10000 8 190 91 70 93.5 1.42 5.63
W70KV340-8 50 15000 8 190 92 70 835 1.25 6.4
W70KV360-8 50 16000 8 190 92 70 83.5 1.25 6.4
W70KV340-12 50 15000 12 285 91 70 93.5 1.42 8.45
W70KV450-15 51.8 20000 15 340 92 70 93.5 1.42 10.56

Figura 3-12: Motores ofertados por la empresa MC MOTOR TECHNOLOGY. [47]

Estos motores son muy potentes y tienen un peso muy bajo, por lo que son ideales para este tipo de aplicacion.
Si elegimos el modelo W70K'V340-12 obtendriamos una potencia de 12kW por cada motor, luego tendriamos
que usar 7 motores distribuidos por la aeronave para conseguir la potencia total necesaria. Sin embargo, para
que los motores no trabajen en su maxima potencia elegimos usar 8 motores, de modo que en el caso de que
alguno fallase se podria compensar con otro. De esta manera, cada motor y cada hélice tendrian que producir
10.5 kW (83.96/8=10.5kW) de potencia.

El motor elegido tiene un peso de 1.42 kg y alcanza una velocidad de rotacion de 15000 rpm. El problema que
surge al elegir este motor es la eleccion del controlador, dado que es muy complicado encontrar un controlador
que soporte una intensidad tan alta (285 amperios).

3.3 Hélices

Una hélice es un dispositivo constituido por un niimero variable de aspas o palas que cuando giran alrededor de
un eje producen una fuerza propulsora. Cada pala estd formada por un conjunto de perfiles aerodinamicos que
van cambiando progresivamente su angulo de incidencia desde la raiz hasta el extremo. La hélice esta acoplada
directamente o a través de engranajes o poleas al eje de salida de un motor que proporciona el movimiento de
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rotacion.

Las hélices se construyen con materiales ligeros y resistentes. Actualmente, ha decaido el uso de las hélices en
aviacion comercial debido al incremento del uso de turbinas de gas en la propulsion. Sin embargo, su uso se esta
generalizando en aviones ligeros. [48]

3.3.1  Funcionamiento de la hélice

Los perfiles aerodinamicos que componen la hélice siguen las mismas leyes que las alas. Estos perfiles tienen
un angulo de ataque y un paso, igual al angulo de incidencia (Figura 3-13).Cuando una hélice gira, acelera el
flujo del aire hacia el borde de salida de cada perfil, a la vez que deflecta este hacia atras. Este proceso da lugar
a la aceleracion hacia atras de una gran masa de aire originando una fuerza de reaccion que es la responsable de
que el avidn se propulse hacia adelante.

Las hélices se fabrican con torsion de forma que se cambia el angulo de incidencia de forma decreciente desde
la raiz, donde el angulo es mayor, hasta la punta, donde es menor. Al girar a mayor velocidad en la zona mas
cercana al extremo se produce una fuerza que no es uniforme y que es necesario compensar, para lo que se va
disminuyendo el angulo desde el centro hacia los extremos de forma progresiva. De esta manera, se produce una
fuerza uniforme a lo largo de toda la hélice, reduciendo las tensiones internas y vibraciones.

a=paso de la hélice
b=4angulo de ataque

. Propuisién_ \l\l\*\\\\ ///{(Tr

f
; - <

b S
/ velocidad ¥
de avance

Figura 3-13: A la izquierda: angulos de la hélice; a la derecha: dngulos de incidencia de la hélice. [48]

La fuerza de propulsion de una aeronave esta relacionada con la cantidad de aire que puede mover y con la
velocidad que lo acelera, asi como, de su paso y su velocidad de giro. Si se eligen correctamente el nimero de
palas, el tamafio, forma, etcétera, su rendimiento puede ser hasta de 0.9 sobre el ideal que es 1.

La clasificacion mas importante de las hélices es de paso fijo o de paso variable. El paso es el angulo que forma
la cuerda de los perfiles de las palas con el plano de rotacion de la hélice. [48]

Paso

7!
J

\

Figura 3-14: Paso de una hélice. [49]

58



Disefio preliminar de un sistema de propulsion eléctrico para un vehiculo de movilidad aérea urbana. 59

3.3.2 Hélice de paso fijo

En las hélices de paso fijo, el paso esta impuesto por el disefiador y no puede ser modificado por el piloto. El
paso es unico para todos los regimenes de vuelo, lo que puede limitar su eficiencia. Este tipo de hélices
compensan su falta de eficacia con la sencillez de su funcionamiento.

En aviones con poca potencia la hélice suele ser mas pequefia, y se acopla directamente a una prolongacion del
cigiiefial del motor, las revoluciones por minuto de la hélice son las mismas que las del motor. En el caso de
motores con mayor potencia, la hélice es mas grande para poder absorber la fuerza que desarrolla el motor. En
este caso se suele usar un mecanismo reductor entre la hélice y el motor modificando las revoluciones por minuto
que llegan a la hélice. [48]

3.3.3 Helice de paso variable

Con este tipo de hélice el piloto puede ajustar el paso de la hélice y adaptarlo a las distintas fases del vuelo,
obteniendo asi un mayor rendimiento. Para ajustar la hélice se usa la palanca de paso de la hélice, que se acciona
con un mecanismo mecanico, hidraulico o eléctrico. Lo usual es que la palanca de paso permita modificarlo
entre un maximo y un minimo, pero hay veces que solo permite usar un paso largo o paso corto.

Hay que tener en cuenta a la hora de intentar entender las hélices de paso variable que los motores de combustion
interna, normalmente, alcanzan su maxima potencia en un punto cercano a las maximas revoluciones por minuto,
y que la potencia para volar en crucero es menor que la maxima.

El paso corto implica que el angulo de ataque de la pala y la resistencia inducida sean menores, por tanto la
hélice puede girar mas libre y rapidamente, permitiendo que se desarrolle mejor la potencia del motor, lo que
hace que sea el paso idoneo para las operaciones como el despegue o ascenso, en las que se requiere mas
potencia. Se podria decir que el paso es como las marchas cortas de una caja de cambios de un coche. Con el
paso corto, el motor del avion alcanza rapidamente las maximas revoluciones por minuto.

El paso largo implica que el 4ngulo de ataque es mayor asi como la resistencia inducida, lo que da lugar a
menores revoluciones por minuto y a un peor desarrollo de potencia del motor, pero también se mueve mas
cantidad de aire. Con este paso aumenta la eficiencia en régimen de crucero.

Por este motivo, se identifica el paso corto con velocidades de la aeronave mas pequefas y el paso largo con
velocidades mayores. [48]

Paso corto Paso largo

Figura 3-15: Paso corto y largo de la hélice. [48]

59



60 Estudio y Disefio Preliminar de un Sistema de Propulsion para Vehiculos de Movilidad Urbana

- ”~ 7% G
',’\\ ', \' ‘, .‘ F \ P \ ’/ \‘
RN i . / | / \ / \
' “' PO I ! 1 / [ / \
by 3 t . o |
i 8 3 3 I A [ I
" i ! 1 - | e
H M e 1 +
] RN IEE
\
i 7 ' ) ! o \ / “ {
- “ I v/ \ / !
[N ‘/' \/ \// ‘\/
\y \ \ 7
] ’
\¥] \ \ PN x I\\

\
4 \
o Vaal el ~ - S
Hélice con paso minimo Q Hélice con paso maximo

Figura 3-16: Avance de la aeronave con paso maximo y minimo. [50]

Figura 3-17: Hélice con paso maximo (1) y con paso minimo (2). [50]

En la Figura 3-17 se pueden ver dos hélices con distinto paso, el primera (1) el paso es méximo, lo que implica
que a la hélice le cuesta mucho mas moverse y es la posicion que se emplearia en el caso de fallo de motor, dado
que evitaria que la hélice girase por si sola aumentando las revoluciones del motor; la segunda imagen (2) la
hélice tiene un paso minimo, que es el que se usaria en el tramo de crucero para avanzar a mayor velocidad. [50]

3.3.4 Unidades de mediday calculo de la hélice

Para calcular la hélice recurrimos a los apuntes de la asignatura Sistemas de Propulsion, en la cual se realizan
problemas de sistemas de propulsion por hélice. Para calcular las hélices necesitamos conocer la densidad del
aire, la potencia, las revoluciones por unidad de tiempo y la velocidad de la aeronave que nos determinan un
segmento del vuelo, que en este caso es el crucero.

Como se dijo anteriormente, la diferencia entre las palas de una hélice y las alas de un avion es que la orientacion
de los perfiles de la hélice cambia considerablemente a lo largo de la pala, siendo el &ngulo de paso geométrico,
B3, mayor en las secciones cercanas a la raiz que en las cercanas a la punta de la hélice. También, se diferencian
en el espesor, teniendo los perfiles proximos a la raiz mayor espesor que los mas alejados, dado que estos tienen
que soportar fuerzas y momentos mayores. Por otro lado, si la cuerda de las secciones fuese igual a lo largo de
la pala, la forma en planta de la pala se ensancharia ligeramente desde la raiz hasta la punta, dado que las
secciones cercanas a la punta tienen un angulo de paso geométrico () menor que las secciones cercanas a la
raiz. En la préctica, las cuerdas disminuyen drasticamente en el ltimo cuarto de la pala para aumentar la
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eficiencia de la hélice.

Una pala vista en planta tiene su seccion de maxima anchura en torno a r = %R , siendo R el radio de la hélice.
Dado que el angulo de paso geométrico (B) y el paso geométrico (p), cambian con cada seccion se toman
normalmente valores nominales, B, y ps, que son los correspondientes a r = %R . Se definen otros parametros
importantes como son el parametro de avance ( J), el paso efectivo (pey), es decir, la distancia que recorre la
aeronave por vuelta en la direccion del eje de rotacion, y D que es el didmetro de la hélice. El paso efectivo, a
su vez, se define como p.r = V/ n donde V es la velocidad de la aeronave y n son las revoluciones por unidad
de tiempo. Otro parametro importante es el parametro de Weick o coeficiente velocidad-potencia (Cs), que es
un parametro de mucha utilidad que esta definido tinicamente por la condicion de vuelo. [51]

Para realizar los calculos necesitamos la grafica que representa J en funcion de Cs para distintos valores de 3, y
en la que aparecen curvas de rendimiento propulsivo constante. También se representa en ella la curva de
rendimiento propulsivo maximo para cada valor de Cs. La grafica es la siguiente:
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Figura 3-18: Representacion de J-CS. [51]

Primero calculamos Cs. Con el valor obtenido y la curva de maximo rendimiento (destacada en color azul en la
Figura 3-18) obtenemos J, a partir del cual podemos obtener el didmetro de la hélice, dado que la velocidad y
las revoluciones por unidad de tiempo son datos. Interpolando, obtenemos P, y el rendimiento propulsivo de la
hélice p.

Los datos que usamos en los calculos se representan en la siguiente tabla:
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Tabla 3-10: Datos necesarios para el calculo de la hélice.

V (km/h) 200
P (kW) 10.5
n (rpm) 15000

p (kg/m’) 1.225

Las ecuaciones que vamos a usar son las siguientes:

5 ’ 3-23
CS -V p/nZP ( )
=Y/ (3-24)

pn = 2mrtanf3, (3-25)

Donde p es la densidad del aire, n son las revoluciones por unidad de tiempo, P es la potencia, V es la velocidad
a la que se mueve la aeronave, D es el didmetro de la hélice, y 3,, es el angulo de paso geométrico.

Con los datos de la Tabla 3-8 obtenemos Cs = 0.997 = 1, con este dato y la grafica de la Figura 3-18 obtenemos
el parametro de avance de la hélice, que en este caso es aproximadamente /] ~ 0.51. Despejando el diametro de
la ecuacion (3-24), obtenemos un diametro de 0.44 metros. Interpolando obtenemos que el angulo de paso
geométrico nominal es f, ~ 17.5¢ y un rendimiento propulsivo de 7, =~ 0.69. A continuacion, para obtener
el paso geométrico usamos la ecuacion 3-25, dado que ya tenemos el angulo de paso geométrico. El paso
geométrico se mide en centimetros, y es uno de los parametros con las que los fabricantes de hélices clasifican
sus hélices, ademas del diametro de la hélice. Obtenemos que p,, = 32 cm. Una vez que tenemos los valores
del paso geométrico y del diametro se pasan a pulgadas, dado que los fabricantes de hélices suelen usar esta
unidad de medida, y obtenemos que la hélice que necesitamos tiene que ser de 18x12. Es decir, de 18 pulgadas
de didmetro y 12 pulgadas de paso geométrico.

En resumen, los valores obtenidos son los siguientes:

Tabla 3-11: Valores obtenidos para la hélice.

Centimetros Pulgadas
Diametro (D) 44 18
Paso (pn) 32 12

Con estos datos ya podemos buscar una hélice. Elegimos una hélice de paso fijo del fabricante APC indicada
para su uso en motores eléctricos de 18x12 como la representada en la siguiente imagen.
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Figura 3-19: Hélice del fabricante APC. [52]

Necesitariamos por tanto, ocho hélices de estas caracteristicas para poder obtener la potencia requerida.
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4 RESULTADOS

1 disefio del sistema de propulsion se ha realizado a partir del calculo de una potencia inicial. Como se

comento en el Capitulo 3, no disponemos de informacion sobre la acrodindmica del vehiculo, luego

recurrimos a un vehiculo que puede tener caracteristicas similares, dado que los prototipos tienen
aerodinamicas muy distintas.

Dado que la potencia se obtiene a partir del calculo de la resistencia aerodindmica y el vehiculo cuyo sistema
propulsivo estamos disefiando no tiene una aerodinamica definida, el uso de los coeficientes aerodinamicos del
Cessna 182 puede ser una buena aproximacion. Por otro lado, los calculos se han realizado solo para el tramo
de crucero, lo que significa que la potencia esta infra calculada, dado que los tramos que demandan mas potencia
de la aeronave son los de despegue y subida.

La decision de realizar los calculos solo en el tramo de crucero se tomé debido a la dificultad para encontrar
motores eléctricos lo suficientemente potentes. Recordemos que el Vahana de Airbus utiliza 8 motores eléctricos
de 45 kW cada uno, y que el motor mas potente que hemos encontrado tiene 15 kW de potencia.

En cuanto a la eleccion de baterias como fuente de alimentacion, en el Capitulo 2 se explican las distintas
alternativas al uso de combustibles fosiles, siendo finalmente las baterias la mejor opcion. Lo que destaca de
ellas es su rendimiento, su energia especifica, su facil mantenimiento, su bajo coste, ademas de que se encuentran
en continuo desarrollo y se espera que se consigan energias especificas muy grandes. Las baterias de litio son
las mas usadas en la actualidad para este tipo de aplicaciones, en este caso, elegimos este tipo por ser el que mas
opciones ofertaba.

Segun el estudio realizado por la Universidad de Hamburgo [78], a la hora de dimensionar una aeronave hay
que tener en cuenta una serie de parametros. Se elige como pardmetro tecnoldgico lo siguiente:

m
% ~05

Muyro

Donde mgy, es la masa de la aeronave en vacio y myro es la masa maxima de despegue. Por otro lado, también
hay que tener en cuenta que para aeronaves de pequefio tamafio y corto alcance se tiene que cumplir lo siguiente:

Mpat

0.25 < < 0.40

Muyro

Donde m;,,.es la masa de las baterias. Recordamos los valores obtenidos para nuestra aeronave:

Tabla 4-1: Masas de la aeronave calculadas para el tramo de crucero en kg.

Myayload 186
Mog 800
Mpat 80

Myro 1066

Si aplicamos los pardmetros a nuestras masas, confirmamos lo que se mencion6 anteriormente, la masa de las
baterias esta infra calculada.
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A continuacion, vamos a realizar los calculos para la obtencion de la masa de baterias incluyendo el tramo de
despegue. Para relacionar el tramo de crucero con el de despegue en lo referido al empuje necesario recurrimos
de nuevo a este estudio, en el que se establece que el empuje requerido para el crucero es un 20% del requerido
en el despegue, es decir, el empuje requerido en el despegue es 5 veces mayor que el requerido durante el crucero.
De esta manera, la ecuacion (3-7) quedaria de la siguiente forma:

_ 5 X Tcruise XV (4'1)
Nsp X 3.6

Asi, obtenemos nuevos valores para la masa de las baterias y por tanto para la masa maxima de despegue.

Tabla 4-2: Masas de la acronave calculadas para el despegue en kg.

Mypayload 186
Mok 800
Mpar 399
Muyr0 1385

Una vez que tenemos estos resultados y los que no incluyen el despegue, podemos comparar los valores de los
parametros para las distintas masas con los valores tedricos.

Tabla 4-3: Valores de los parametros para distintos dimensionamientos

Tedrico Crucero Despegue
Mok ~0.5 0.75 0.57
/ Murto
m
bat /mMTO [0.25, 0.4] 0.075 0.29

Podemos observar que si calculamos la masa de bateria para el despegue los valores de los parametros de
dimensionamiento establecidos por el estudio de la Universidad de Hamburgo se parecen mas a los teoricos, lo
que implica que el dimensionamiento esta bien hecho.

En cuanto al alcance, el resultado final obtenido es de 38.1 km, que no dista mucho del alcance propuesto
inicialmente de 50 km. Como se demostr6 en el capitulo 3, el aumento de la energia especifica no varia
notablemente el alcance, luego para conseguir que éste aumente se tendria que cambiar otro pardmetro. Otra
forma de expresar el alcance se presenta a continuacion:

Mpat 1
R = X — X epat X Netec X Nprop X E 4.2)
MuTo

En esta nueva expresion del alcance podemos ver mas claramente su dependencia de la bateria elegida y de la
aerodinamica de la aeronave, luego si al usar una bateria mejor no se aprecia mucha diferencia en el alcance,
mejorando la eficiencia aerodinamica (E), probablemente, aumentaria.

En cuanto al motor, elegimos un motor eléctrico de corriente continua y sin escobillas. Estos motores son los
mas usados en los UAVs. Existen motores de estas caracteristicas de muchos tamaios, pero hay mucha mas
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variedad en motores pequefios y con poca potencia, que son los usados en drones de pequefio tamafio. Por esta
razon, la busqueda de un motor eléctrico, de bajo peso y con alta potencia ha sido una de las tareas mas dificiles
de este trabajo.

Finalmente, encontramos un motor eléctrico que hacia posible cumplir los requisitos de potencia si se usaba
propulsion distribuida. Por otro lado, la propulsion distribuida permite que se pueda despegar y aterrizar usando
poco espacio, como se comento en el capitulo 2, lo cual es muy importante para este tipo de vehiculo.

La eleccion del motor de 12 kW de potencia se hizo para facilitar la busqueda de un ESC, dado que su intensidad
es menor que la del motor de 15 kW, y cumplia con los requisitos de potencia. Sin embargo, no conseguimos
encontrar ningun variador con estas caracteristicas.

El sistema propulsivo, como se explico en el capitulo 3, necesita una bateria, un controlador de velocidad
electronico (ESC), un motor y una hélice. El problema que surge de la eleccion de este motor es que la intensidad
del mismo es muy grande, por tanto, se necesita un ESC que soporte ese amperaje tan grande.

Los ESC que podemos encontrar fAcilmente soportan una intensidad de unos 30 amperios, y son los que se usan
normalmente en drones pequefios. Para nuestro uso necesitariamos un variador que soportase mas de 285
amperios. El variador mas potente que hemos encontrado soporta unos 170 amperios, por lo que no podriamos
usarlo en nuestro sistema propulsivo porque se quemaria.

Por tltimo, para la eleccion de la hélice se recurrié a los apuntes de sistemas de propulsion. El calculo fue
realizado para hélices de paso fijo, lo cual no es lo mas indicado en lo que a eficiencia se refiere. La eleccion de
este tipo de hélice se debe a que es la mas usada y a la amplia gama de hélices de este tipo de que se dispone.

Los resultados obtenidos se presentan en la tabla 3-11. Para comprobar que los calculos son correctos,
comprobamos que la traccion (T) proporcionada por la hélice (en este caso, las ocho hélices) es mayor que la
resistencia (D). Para ello usamos la ecuacion 4-3 y exigimos que se cumpla la siguiente desigualdad:

P (4-3)
T=n,x—

T X5
8XT>D (4-4)

Para la hélice calculada se obtiene un rendimiento propulsivo 1, = 0.69, luego obtenemos:

Tabla 4-4: Comprobacion de los célculos.

Traccion (T) 1043.38 N

Resistencia aerodinamica (D) 977.58 N

Luego los calculos estan realizados correctamente al cumplirse la desigualdad 4-4.

Dado que solo se han realizado los célculos en el tramo de crucero, la potencia necesaria para dicho tramo es la
maxima, por tanto se ha supuesto que los motores funcionan a las maximas revoluciones, dado que en ese caso
se produciria la maxima potencia y la necesaria para el vuelo.

Aunque esta suposicion no es correcta, no hay otra opcion posible dado que los motores no pueden proporcionar
mas potencia. Recordemos el parametro a partir del cual se ha obtenido la hélice:

Cs = VS/P/nZP

Como vemos, depende de la potencia de los motores y de las revoluciones por unidad de tiempo del motor. Si
la potencia fuese mayor, el parametro Cs seria menor, lo que supondria obtener una hélice de mayor diametro,
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y de menor paso. Lo que significa que tendriamos una hélice mas eficiente en el despegue, al tener un paso
menor. No obstante, para obtener la maxima eficiencia lo ideal seria usar una hélice de paso variable.
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5 CONCLUSIONES Y LINEAS FUTURAS

urante la realizacion de este trabajo, nos hemos encontrado importantes limitaciones en cuanto a la
disponibilidad de algunos de los elementos mas importantes de un sistema de propulsion de un vehiculo
destinado a la movilidad aérea urbana, como son el motor y el controlador.

La baja disponibilidad de estos elementos se debe a lo novedoso de éstas tecnologias. Ademas de que las
empresas que han invertido en estos proyectos han fabricado motores expresamente para su prototipo, luego no
hay muchos distribuidores de motores eléctricos para esta aplicacion, aunque si que los hay para otras
aplicaciones como pueden ser los coches eléctricos.

Otra limitacion de los sistemas de propulsion eléctricos reside en las fuentes de alimentacidn, puesto que atiin no
se ha conseguido una fuente de alimentacion eléctrica con tanta energia especifica como la de los combustibles
fosiles. Para el caso de los vehiculos de movilidad aérea urbana, el peso de las baterias no se presenta como un
problema dado que el alcance de estas aeronaves es pequefio, ademas de que la carga de pago también sera baja,
al ser vehiculos de baja capacidad.

En cuanto al concepto de More Electric Aircraft, aunque la electrificacion de vehiculos aéreos de pequefio
tamafio pueda ser un hecho dentro de pocos afios, la electrificacion de aviones comerciales de gran tamafio
parece algo dificil de alcanzar. Se tiene que producir un importante avance en el desarrollo de nuevas baterias,
con densidades energéticas mucho mayores y usando nuevos materiales para conseguir alcanzar ese objetivo.

En cuanto a la viabilidad desde el punto de vista del coste, no disponemos de la informacién necesaria, dado que
la empresa fabricante de motores no nos la quiso facilitar. Si que podemos suponer que al ser motores tan
potentes y de tan bajo peso, tendran un coste alto. Si comparamos con otros motores también usados en UAVs,
de unos 4.2 kW de potencia tienen un coste de sobre 500 euros. Luego este motor tendra un precio de al menos
el doble.

Como conclusion podriamos decir que la busqueda de los elementos por separado, ademas de ser mas dificil,
también implica un aumento del coste de los mismos, puesto que el uso de motores que no cuentan con la
potencia suficiente implica que se tenga que utilizar un nimero importante de ellos. Por tanto, para que un
proyecto de estas caracteristicas sea rentable, seria aconsejable que una misma empresa se dedicase a la
fabricacién completa del vehiculo.

Como futuros proyectos relacionados con este trabajo podriamos considerar la regulacion del espacio aéreo y la
reorganizacion de las ciudades, dado que estas aeronaves volarian mas bajas que los aviones comerciales, y de
hacerse realidad el concepto de Urban Air Mobility, los ciudadanos deberian acostumbrarse a ver
constantemente vehiculos volando por encima de sus cabezas.

Ademas, también podria ser interesante el estudio de la certificacion y la normativa aplicable a este tipo de
vehiculos.

En cuanto a las fuentes de energia una opcion seria usar distintas alternativas al combustible, como son las celdas
de combustible, los supercondutores, las baterias en estado s6lido y comparar los resultados para ver que opcion
es la mas eficiente para distintas aplicaciones. Asi como, el estudio de nuevos materiales que pudieran ser usando
para la obtencion de baterias con mayores energias especificas, algo que es muy importante para conseguir que
el concepto de MEA y AEA sea una realidad en algunos afios.

Dado que no se ha podido encontrar un controlador valido para nuestra aplicacion se propone el disefio de un
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controlador de velocidad electronico para motores de alto amperaje como el nuestro.

Por ultimo, como continuacion de este trabajo se propone el disefio de la aerodinamica de este vehiculo para
conseguir mejorar la eficiencia acrodinanica y consecuentemente, el alcance.
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Codigo de Matlab utilizado para el calculo de la potencia y el alcance.

function [R, t,Pbat,Eobt,modulos,mbat] =
potencia(V,e,rho,Rinicial, mmod,C)

%V (km/h), e (Wh/kg), rho (kg/m3), Rinicial (km), C(Ah),
%$V=200; e=200; rho=1.225; Rinicial=50; C=50; mmod=6;

sDatos del Cessna 18

S5=16.16; %superficie alar (m2)
Cd=0.032;

E=9.6;

efmotor=0.85; %eficiencia total

%$Datos VTOL

mpyl=186; %masa de la carga de pago (kg)
moe=800; %masa de la aeronave en vacio (kqg)
g=9.8; %aceleracion de la gravedad (m/s2)
efelec=0.9; %eficiencia motores electricos
efprop=0.8; %Seficiencia helices

%Ecuaciones para el calculo de la masa de baterias
D=0.5*rho*S* (V*2) *Cd/ (3.6"2); %Para pasar a m/s

ANEXO

mmod (kqg)

Tcruise=D; S%$Empuje en crucero porque usamos la velocidad de crucero vy

las ecuaciones del crucero
Ttakeoff=5*Tcruise; %Empuje en despegue
%$Pinicial=Tcruise*V/ (3.6*efmotor) ;
Pinicial=Ttakeoff*V/ (3.6*efmotor) ;
tvuelo=Rinicial/V; %Alcance inicial
mbat=Pinicial*tvuelo/e;

%Ecuaciones para el calculo final del alcance

MTOW= (mpyl+moe+mbat) *g; %Peso maximo de despegue (N)
Pbat= (MTOW*V) / (E*efelec*efprop*3.6);

Pbat=5*Pbat; S%Potencia de las baterias para despegue
R=round (mbat) *e*V/ (Pbat) ;

t=round(R) /V; %nuevo tiempo de vuelo

$Ecuaciones para el dimensionamiento de bateria
Econs=Pbat*t; %Wh

nmodulos=mbat/mmod;

modulos=round (nmodulos); %numero de modulos redondeado
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76 Anexo

Eobt=modulos*C*25.6;
if Eobt >= Econs
disp('Bateria adecuada')
else
disp ('Bateria inadecuada')
end
end
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