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Resumen

La industria aeronautica genera alrededor del 1.3% de las emisiones de diéxido de carbono
globales. Para solucionar este problema, se ha marcado el objetivo de reducir las emisiones
de CO2 en un 75% antes de 2050. Para ello es esencial desarrollar e implementar nuevas
tecnologias que aporten soluciones de ahorro de energia y bajo impacto medioambiental.
En el sector de transporte, esta visidon ha conducido a una mayor electrificacién de los
vehiculos debido a la mayor eficiencia de estos sistemas. Durante los ultimos 30 afios, la
comunidad cientifica se ha interesado en el avance hacia sistemas de aviacion electrificados
para desarrollar el Avién Mas Eléctrico.

Desde los inicios de la aviacion, se ha producido una evolucién constante en la forma de
generar electricidad a bordo, con un continuo incremento de la potencia necesaria para
cumplir con las necesidades del avién. Siguiendo esta progresion y las intenciones de la
industria mencionadas, es necesaria la implantacion de nuevas tecnologias de generacidn,
gestion y distribucion de la energia, con topologias de generadores mas eficientes,
electronica de potencia de nueva generacioén y redes de distribucidn de alto voltaje, e.g.
Realizando un estudio del arte de la generacién de potencia a bordo, aparecen cuatro
topologias que podrian utilizarse en el futuro Avién Mas Eléctrico: maquinas de induccion,
sincronas de campo bobinado, de reluctancia y de iman permanente; siendo estas ultimas
las mas interesantes por su alta densidad de potencia, eficiencia y disefio compacto. Los
principales proveedores de estas maquinas de iman permanente son investigadas y sus
principales generadores comparados.

En cuanto a los sistemas electrénicos de potencia, se estudian las diferentes interfaces
junto con sus ventajas e inconvenientes; asi como sus diferentes usos y aplicaciones y los
ultimos avances tecnoldgicos.

Con el fin de proponer una arquitectura eléctrica adecuada para un futuro Avion Militar
Mas Eléctrico, se estudia primero la arquitectura eléctrica del Lockheed Martin F-35, el
avion militar con la arquitectura eléctrica mas avanzada; estudiando los diferentes
programas hasta su desarrollo y analizando sus principales sistemas eléctricos: el sistema
de actuacion electro-hidrostatica, de gestidon térmico y de energia y el de potencia eléctrica.
Finalmente, teniendo en cuenta los requisitos necesarios para conformar los subsistemas
eléctricos del F-35, y el estado del arte de las tecnologias de generacion y distribuciéon
eléctrica; se diseia con la libreria Simscape Electrical en el entorno de simulacién de Matlab
Simulink un modelo de arquitectura eléctrica para el Futuro Avion Militar Mas Eléctrico
estable que es capaz de regular eficazmente la tensidén; con el que se pueden realizar

ensayos de perfiles de misidn tipicos y estudiar el comportamiento del conjunto.



Abstract

The aviation industry generates about 1.3% of global carbon dioxide emissions. To solve
this problem, the goal has been set to reduce CO2 emissions by 75% by 2050. To achieve
this, it is essential to develop and implement new technologies that provide energy-saving
solutions with a low environmental impact. In the transport sector, this approach has led
to the electrification of vehicles due to the greater efficiency of these systems. Over the
last 30 years, the scientific community has been interested in moving towards electrified
aviation systems in order to develop the More Electric Aircraft.

Since the beginning of modern aviation, there has been a constant evolution in the manner
in which electricity is generated on board, with a continuous increase in the power required
to meet the aircraft's needs. Following this progression and the intentions of the industry
mentioned above, the implementation of new power generation, management and
distribution technologies is necessary, with more efficient generator topologies, new state-
of-the-art power electronics and high voltage distribution grids, e.g.

By studying the state of the art of on-board power generation, four topologies appear that
could be used in the future More Electric Aircraft: induction, field-wound synchronous,
reluctance and permanent magnet machines; the latter being the most interesting due to
their high power density, efficiency and compact design. The main suppliers of these
permanent magnet machines are reviewed and their main generators compared.
Regarding power electronic systems, the different interfaces are studied together with
their advantages and disadvantages; as well as their different uses and applications and the
latest technological advances.

In order to propose a suitable electrical architecture for a future More Electric Military
Aircraft, the electrical architecture of the Lockheed Martin F-35, the military aircraft with
the most advanced electrical architecture, is first explored, studying the different programs
leading up to its development and analyzing its main electrical systems: the electro-
hydrostatic actuation system, the thermal and energy management system and the
electrical power system.

Finally, taking into account the necessary requirements to conform the electrical
subsystems of the F-35, and the state of the art of electrical generation and distribution
technologies; an electrical architecture model for the Future More Electric Military Aircraft
is designed with the Simscape Electrical library in the Matlab Simulink simulation
environment, which is capable of effectively regulating the voltage; with which typical

mission profile tests can be performed and the behavior of the system can be studied.
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Laboratorio de Investigacion de la Fuerza Aérea (Air Force Research Laboratory)

Integracion de Tecnologia Avanzada de Vuelo (Advanced Flight Technology
Integration)

Unidad de Potencia Auxiliar (Auxiliary Power Unit)
Accion del Transporte Aéreo (Air Transport Action Group)

Unidades Rectificadoras de Transformadores Automaticos (Automatic Transformer
Rectifier Units)

Arranque de Turbina de Aire (Air Turbine Starter)

Maquinas de Imanes Permanentes sin Escobillas AC (Brushless AC)
Madquinas de Imanes Permanentes sin Escobillas DC (Brushless DC)
Convertidor/Regulador

Frecuencia Constante

Corriente Alterna de Frecuencia Constante

Maquina de Induccién con Rotor de Jaula (Cage Rotor Induction Machine)
Frecuencia Constante con Velocidad Constante

Controlador de Velocidad Constante (Constant Speed Drive)

Turbina de Refrigeracion (Cooling Turbine)

Corriente Continua

Generador de Induccién de Doble Alimentacién (Doubly-Fed Induction Generator)
Convertidor Matricial Directo

Generador de Induccién de Doble estator Devanado (Dual stator-Winding Induction
Generator)

Convertidor de Doble Cuadrante totalmente asimétrico
European Union Aviation Safety Agency
Sistema de Control Ambiental (Environmental Control Systems)

Actuacion Electro-Hidrostatica (Electro-Hydrostatic Actuation)
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EHAS
EMF
EMI
EPGS
EPMS
EPS
EU
FAA
FDHX
GCU
HEA
HP
HVDC
HX
ICCs
IDG
IM

IMC-CSC

IMC-VSC

J/IST

JAST
JSF
LP
MCG
ME
MEA
MG

OBIGS

OBOGS
PDS

PE

PEC
PES

Sistema de Actuacidn Electro-Hidrostatica (Electro-Hydrostatic Actuation System)
Fuerza Electromotriz (Electromotive Force)

Interferencia Electromagnética (Electromagnetic Interference)

Sistema de Generacién de Energia Eléctrica (Electrical Power Generating System)
Sistema de Gestidon de la Energia Eléctrica (Electrical Power Management System)
Sistema de Potencia Eléctrica

Unidad Electrénica (Electronic Unit)

Federal Aviation Administration

Intercambiador de Calor del Conducto del Fan (Fan Duct Heat Exchanger)
Unidades de Control del Generador (Generator Control Unit)

Avidn Eléctrico Hibrido (Hybrid Electric Aircraft)

Alta presion (High Pressure)

Corriente Continua de Alto Voltaje (High-Voltage Direct Current)

Intercambiador de Calor (Heat Exchanger)
Inversores/Convertidores/Controladores

Generador de Accionamiento Integrado (Integrated Drive Generator)

Maquina de Induccién (Induction Machine)

Convertidor Matricial Indirecto con Convertidor alimentado por Corriente en el
Lado S/G

Convertidor Matricial Indirecto con Convertidor alimentado por Tensidon en el Lado
S/G

Caza de Ataque Conjunto con Tecnologia de Subsistemas Integrados (Joint Strike
Fighter Integrated Subsystem Technology)

Tecnologia de Ataque Avanzada Conjunta (Joint Advanced Strike Technology)
Caza de Ataque Conjunto (Joint Strike Fighter)

Baja Presion (Low Pressure)

Modelos Climaticos Globales

Excitador Principal (Main Exciter)

Avién Mas Eléctrico (More Electric Aircraft)

Generador Principal (Main Generator)

Sistema de Generacidon de Gas Inerte a Bordo (On-Board Inert Gas Generation
System)

Sistema de Generacion de Oxigeno a Bordo (On-Board Oxygen Generation System)
Sistema de Distribucién de Energia (Power Distribution System)

Electrdnica de Potencia

Controladores de la Electrénica de Potencia

Sistemas Electrdnicos de Potencia (Power Electronic Systems)
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PMBL
PMG
PMM
PMs
PT

PTMS

RM
S/G
SCIM

SDFDSM

SEC
SRM
SUIT
T/EMM
TRL
TRU

VF
VFAC
VFG

VITPS

VR

VS
VsC
VSCF
VSVF
WBGS
WFSM
WRIM
WSC

Maquina de Iman Permanente sin Escobillas (Permanent Magnet Brushless)
Generador de Iman Permanente (Permanent Magnet Generator)

Madquina de Iman Permanente (Permanent Magnet Machine)

Imanes Permanentes (Permanent Magnets)

Turbina de Potencia

Sistema de Gestion Térmico y de Energia (Power and Thermal Management
System)

M4dquina de Reluctancia (Reluctance Machine)
Arrancador/Generador (Starter/Generator)
Maquina de Induccién en Jaula de Ardilla (Squirrel Cage Induction Machine)

M4dquina de Doble Alimentacién de Estator con Doble Saliente (Stator Doubly-Fed
Doubly Salient Machine)

Convertidor de Excitacion Estatica (Static Excitation Converter)

Madquinas de Reluctancia Conmutada (Switched Reluctance Machine)
Tecnologia de Integracidn de Subsistemas (Subsystem Integration Technology)
Modulo de Gestidn Térmica/Energética (Thermal/Energy Management Module)
Nivel de Preparacidn Tecnoldgica (Technology Readiness Level)

Unidad Transformadora Rectificadora

Frecuencia Variable

Corriente Alterna de Frecuencia Variable

Generadores de Frecuencia Variable

Estudios de Planificacion de la Tecnologia de Integracién de Vehiculos (Vehicle
Integration Technology Planning Studies)

Regulador de Tensién (Voltage Regulator)

Velocidad Variable (Variable Speed)

Convertidor de Fuente de Tension (Voltage Source Converter)

Frecuencia Constante con Velocidad Variable

Frecuencia Variable con Velocidad Variable

Semiconductor de Banda Ancha (Wide Band Gap Semiconductor)

Maquinas Sincronas de Campo Bobinado (Wound-Field Synchronous Machine)
Maquina de Induccién de Rotor Bobinado (Wound Rotor Induction Machine)

Contratistas de Sistemas de Armas (Weapon System Contractors)
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1. Introduccion

1.1. OBIJETO

El objeto de este proyecto es el estudio y disefio de un simulador de arquitectura y
generador de potencia eléctricos para un futuro avidon mas eléctrico militar, destinado a
realizar ensayos mediante la simulacion de diversos perfiles de misiones de vuelo con el
objetivo de conseguir una alimentacion de energia suficiente a los requerimientos de este,
disefiar un sistema de regulacién capaz de controlar los diferentes saltos de tensién
producidos por los cambios de cargas generados a lo largo del vuelo y estudiar el

comportamiento del sistema en su conjunto.
1.2. TRASFONDO DEL PROBLEMA: EL CAMBIO CLIMATICO

La Tierra ha experimentado un clima en constante cambio desde sus inicios. Sin embargo,
en el Ultimo siglo, las actividades antropogénicas han amenazado con un gran cambio
climatico en un periodo de tiempo relativamente corto. El término "calentamiento global"
esta bien documentado y se refiere a un aumento de la temperatura media de la tierra.
Esto se debe a que la continua quema de combustibles fésiles y los cambios en el uso de la
tierra en el siglo XX han acumulado importantes gases de efecto invernadero en la
atmasfera. Las senales de que esto es provocado por el hombre son cada vez mas evidentes
en el registro climatico, donde el ritmo y la magnitud del calentamiento provocado por los
gases de efecto invernadero son directamente comparables al aumento real de la
temperatura observada. Cualquier cambio en la composicién de la atmdsfera necesita
mantener un nuevo equilibrio; un equilibrio que se consigue, en ultima instancia, mediante
el cambio climatico global.

El forzamiento radiativo es un cambio en el equilibrio entre la radiacién solar incidente y la
radiacion infrarroja saliente causado por cambios en la composicion de la atmodsfera. Se

estudia utilizando Modelos Climaticos Globales (MCG) que representan la interaccion de la
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atmdsfera, la tierra, el océano y las capas de hielo. Al predecir cémo responderad el clima
global a diversas variaciones, se pueden utilizar para predecir y determinar como cambiara
el clima global en diferentes condiciones. Segun los seis escenarios ilustrativos de
emisiones utilizados por el Grupo Intergubernamental de Expertos sobre el Cambio
Climatico, se espera que el nivel de didxido de carbono aumente de 369 partes por millén
a entre 540 y 970 partes por millén en el préximo siglo. Esto significa que la temperatura
media mundial aumentara entre 1,4 y 5,8 °C, lo que a su vez conlleva un aumento de
fendmenos meteoroldgicos extremos y la subida del nivel del mar. Sin embargo, las
predicciones realizadas con los MCG deben interpretarse con precaucion porque
simplifican en exceso un sistema dinamico complejo.

De hecho, el gran nimero de escenarios de emisidén considerados marca la incertidumbre
de las predicciones futuras, porque no esta claro hasta qué punto los cambios tecnoldégicos
y de comportamiento contribuirdn a esta situacion. No obstante, el aumento de las
emisiones de didxido de carbono es insostenible y pronto superara el nivel necesario para
la estabilidad (estimado en torno a 400-450 partes por millén). Ademas, el forzamiento
radiativo experimentado por el CO: en la actualidad es el resultado de las emisiones de los
ultimos 100 afios. Esta inercia hace que algunos de los efectos del cambio climatico
antropogénico puedan pasar desapercibidos y garantizard que el calentamiento global

continde durante décadas después de la estabilizacion.

1.2.1. El Rol del Transporte
En el dltimo siglo, a medida que el transporte se ha desarrollado para satisfacer las
necesidades de una gran poblacion, la tierra se ha encogido metaféricamente. La
participacidn global en esta expansidn es desproporcionada, porque la fuerza motriz de la
demanda de transporte es, en ultima instancia, el crecimiento econémico, y el propio
crecimiento econdmico conduce a un aumento de la demanda de viajes. Aunque este
vinculo se esta debilitando gradualmente, hay pocos indicios de que la relacidn insostenible
entre el aumento de los ingresos y las emisiones del trafico se haya roto por completo. La
dependencia del transporte parece estar causando dafios a largo plazo en el clima, y el
consumo continuo de combustibles fdsiles significa que el pico de produccion de petréleo

se esta acercando, y los recursos del mundo estaran casi agotados dentro de 50 afios. Hay
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que tomar decisiones rapidamente para minimizar el impacto medioambiental del
transporte y dejar de utilizar combustibles fdsiles.

El petrdleo es la principal fuente de combustible para el transporte. Como se muestra en la
Figura 1.1.a), el transporte por carretera representa el 81% del uso total de energia en el
sector del transporte, como se muestra en la Figura 1.1.b). Esta dependencia de los
combustibles fosiles hace que el transporte sea uno de los principales contribuyentes a los
gases de efecto invernadero y es uno de los pocos sectores industriales cuyas emisiones
siguen creciendo. El impacto del transporte en el clima global no se limita a las emisiones
de los vehiculos, ya que la produccion y distribucion de los combustibles derivados del
petrdleo, un método "del pozo a la rueda", genera en si misma una gran cantidad de gases
de efecto invernadero. Por ejemplo, si se consideran las emisiones totales de didxido de
carbono de un coche normal, el 76% procede del uso de combustible, el 9% de la
fabricacion del vehiculo y el otro 15% de las emisiones y pérdidas del sistema de suministro

de combustible.
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| A |
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] @ Energy Production (41%) I'. S G
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'\‘. \ / 8 Transport (26%) BRa fation & Waterways [23%)
'\‘H‘ __‘/' @ Commercial & Other (6%) \ erratianel Shinaing (7
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THe) )
Figura 1.1. a) Uso de combustible en el sector del transporte en los paises de la OCDE; b)
Cuotas de los modos de transporte en los paises de la OCDE; c) Emisiones de didxido de

carbono por sector; d) Emisiones de didxido de carbono dentro del sector de
transportes. [1]
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El transporte fue uno de los sectores clave que se abordaron en el "Protocolo de Kioto" de
1997. Su objetivo era reducir para 2012 las emisiones mundiales de gases de efecto
invernadero en un 5,2% respecto a los niveles de 1990. Por lo tanto, desde 1997, el
transporte ha ocupado un lugar importante en las agendas politicas de los 38 paises que
firmaron el acuerdo. La Figura 1.1.c) muestra que el sector de transporte genera el 26% de
las emisiones mundiales, de las que cerca de dos tercios proceden del 10% de los paises
mas ricos. Como puede verse en la Figura 1.1.d), el transporte por carretera es el mayor
productor de gases de efecto invernadero del sector, aunque los coches no son la Unica
causa de estas emisiones. Los buses, taxis y autocares interurbanos contribuyen a ello, pero
el principal contribuyente es el transporte de mercancias por carretera, que suele
representar menos de la mitad del total del transporte por carretera.

Ademas del transporte por carretera, el mayor contribuyente al cambio climatico es la
aviacion. El dafio que la aviacidon causa al medio ambiente es mucho mayor de lo que
indican los datos de las emisiones de CO; por si solos. Esto se debe a la liberacién directa
de otros gases de efecto invernadero en la atmodsfera superior, donde los efectos
localizados pueden ser mas perjudiciales que los efectos del CO; por si solo. Aunque el
consumo real de energia y las emisiones de didxido de carbono de la aviacidn parecen ser
relativamente bajas en comparacion con las de los automoviles (Figura 1.1.d, Tabla 1.1), la
expansion prevista de la industria de la aviacion es la mayor preocupacion. El transporte
aéreo es el que mas rapido crece de todos los métodos de transporte, y se espera que

crezca un 5% anual durante la proxima década.

Tabla 1.1. Reparto modal del transporte de pasajeros y mercancias en los paises de la
OCDE con el crecimiento anual previsto entre paréntesis. [2]

Modo Norte América | OECD Europeos | OECD Pacifico
Coches (pasajeros) 57 (+1,4) 54 (+1,7) 57 (+1,2)
Ferrocarriles (pasajeros) 1(+0,4) 1(+1,0) 3 (+0,9)
Buses (pasajeros) 1(+1,5) 3 (+1,3) 1(+0,8)
Aviacion (pasajeros) 8 (+2,3) 8 (+4,5) 5(+3,3)
Camiones (mercancia) 24 (+2,0) 30 (+2,2) 25 (+1,9)
Ferrocarriles (mercancia) 7 (+1,6) 3(+0,1) 3 (+1,8)
Embarques (mercancia) 2(-0,7) 1(+0,1) 5(+0,2)
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Todos los sectores del transporte estdn experimentando un crecimiento, como se muestra
en la Tabla 1.1. Por desgracia, |la tendencia general es que los métodos de transporte que
mas crecen son también los mds contaminantes. La Figura 1.2.a) muestra el desglose de las
emisiones por pasajero-kildmetro. La aviacidon y los automoviles se estan convirtiendo cada
vez mas e n el método preferido de transporte de pasajeros, pero también son los métodos
mas perjudiciales. La Figura 1.2.b) muestra un grafico similar para el transporte de
mercancias, en el que la aviacion y el transporte de mercancias por carretera son también
los sectores de mayor crecimiento y de mayores emisiones de CO,. Por tanto, es necesario
romper la relacién entre el actual transporte preferido de pasajeros y mercancias con los
métodos mas contaminantes. O bien los cambios tecnolégicos reducen la contaminacion
del modelo favorecido, o bien los cambios de comportamiento impulsados por las politicas

hacen mas atractivos los modelos alternativos.
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Figura 1.2. Emisiones de dioxido de carbono en los viajes de larga distancia por:
a) kildmetro de pasajeros; b) kilbmetro de mercancias. [3]
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1.2.2. El Impacto de la Industria de la Aviacion

La aviacidn es una preocupacion medioambiental, no sélo por el gran nimero de emisiones
contaminantes relacionadas con el cambio climatico mundial, sino también por la
contaminacidn a nivel local y regional. A pesar de su vida relativamente corta, la aviacién
comercial ha experimentado un enorme desarrollo. Desde 1960, el trafico de pasajeros ha
crecido a un ritmo de casi el 9% anual, aunque a medida que la industria comenzé a
madurar, este crecimiento se redujo a cerca del 5% en 1997 [4]. La aviacidon es ahora una
parte esencial del sistema econdmico mundial, pero cada vez mas aviones provocaran
retrasos en los aterrizajes (menos eficiencia en el consumo de combustible), aumentaran
las emisiones de gases de efecto invernadero y, en ultima instancia, provocaran fallos
institucionales, haciendo insostenible el plan de expansidn de los aeropuertos. Hay muchas
razones para estos aumentos. Por ejemplo, los vuelos mas econdmicos y abundantes (a
menudo desde aeropuertos regionales mas convenientes) facilitan los viajes. La economia
en crecimiento garantiza mas viajes de negocios y mas fondos para varias vacaciones al afio
o incluso para vacaciones en el extranjero. Las emisiones globales de la aviacidn son dificiles
de cuantificar porque la aviacion doméstica varia de un pais a otro y existe un consenso
limitado sobre la regulaciéon de la aviacion internacional. Sin embargo, tomando como
ejemplo el Reino Unido, entre 1990 y 2003, las emisiones de gases de efecto invernadero
de la aviacion aumentaron un 89% [5].

La industria de la aviacidon puede dividirse en varios sectores. Entre ellos, los viajes
internacionales son los que mas crecen, pero debido a las aerolineas "baratas" que ofrecen
servicios de corta distancia, los viajes de corta distancia se han expandido recientemente
de forma significativa. Aunque estas aerolineas parecen ofrecer servicios en rutas
orientadas al ocio, cada vez mas viajeros de negocios utilizan también estos servicios
altamente contaminantes. Durante el vuelo, la mayor parte del combustible se utiliza
durante el ascenso, lo que significa que los vuelos de corta distancia utilizan mas
combustible por kilémetro que los de larga distancia (Figura 1.2.a). Como estos vuelos
suelen ser atendidos por flotas mas antiguas y menos eficientes en cuanto a combustible,
el problema es mas complicado. Para la eficiencia del combustible, existe realmente una
distancia dptima. A medida que aumenta el tiempo de vuelo, es necesario transportar

grandes cantidades de combustible, lo que aumenta el peso del avion y consume mas
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combustible. Ademas, aproximadamente el 18% de los aviones son militares, y sus
requisitos de rendimiento garantizan la generacion de mas emisiones. Por ultimo, el
transporte aéreo de mercancias es el sector de mayor crecimiento en la industria de la
aviacion. Aunque en las aerolineas de pasajeros parte de la carga se transporta como carga
"de vientre", se ha producido un enorme aumento de los servicios exprés dedicados que
compiten con el transporte terrestre.

En cuanto al forzamiento radiativo, la aviacion tiene un problema Unico porque los aviones
emiten gases como el CO; y el NOy (0xido nitroso) directamente a la troposfera y a la baja
estratosfera. Al igual que el CO2, el ozono es un gas de efecto invernadero que se produce
por la reaccion quimica entre la luz solar y el NOx. Sin embargo, esta reaccidon reduce en
realidad la concentracion de metano en la atmdsfera, lo que tiene el efecto contrario
promoviendo un forzamiento negativo. El impacto de estas emisiones varia en funcion del
lugar en el que vuele el avidn. Las emisiones de CO; son igualmente perjudiciales en todas
partes porque se mezclan bien y permanecen en la atmdésfera durante mucho tiempo (100
aflos o0 mas). Otros gases se mezclan mal (como el ozono) y producen un forzamiento
radiativo localizado y concentrado alrededor de la trayectoria de vuelo. Algunos gases
tienen un mayor impacto a gran altura. Por ejemplo, las emisiones de NOx en la parte
superior de la troposfera producen mas ozono para el forzamiento radiativo que la misma
cantidad produciria si se liberara en la superficie. Del mismo modo, el vapor de agua
liberado a bajas altitudes sera eliminado de la atmdsfera en forma de precipitaciones. Pero
la pequefia fraccidon que entre en la estratosfera inferior permanecera alli como gas de
efecto invernadero.

Las estelas de condensacion son otro ejemplo de forzamiento radiativo exclusivo de la
aviacion. Las estelas de condensacién se forman cuando el aire a alta temperatura de un
motor de avidn se mezcla con el aire frio y supersaturado que es habitual en las zonas de
gran altitud. Las estelas de condensacidn son problematicas porque pueden extenderse
hasta formar nubes cirros de gran altura, contribuyendo asi al oscurecimiento global.
Aunque existe una relacién entre el nimero de cirros de alto nivel y el crecimiento de la
aviacion, el conocimiento actual de los cirros inducidos por la trayectoria es insuficiente
para proporcionar una estimacion fiable del forzamiento radiativo asociado. Por ejemplo,

en los tres dias posteriores a los atentados del 11 de septiembre en Estados Unidos, cuando
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todos los aviones estadounidenses se quedaron en tierra, la diferencia de temperatura
entre el dia y la noche aumentd entre 1y 2 °C [6]. Este efecto fue directamente atribuible
a la reduccién de las nubes de altoestrato, lo que proporciona una cierta indicacion del
forzamiento radiativo asociado a la formacién de estelas de condensacion. Sin embargo,
debido al tiempo inusualmente despejado en Estados Unidos poco después del atentado,
no esta claro si la inmovilizacion de los aviones fue realmente la causa de la variacion de la
temperatura.

En definitiva, la compleja combinacion de las emisiones de los aviones hace que el
forzamiento radiativo global de |a aviacion se estime entre 2 y 4 veces mayor que el impacto
del didxido de carbono por si solo. En el Protocolo de Kioto, la aviacidon fue completamente
ignorada, en parte debido a la combinacién de gases que contribuyen al cambio climatico.
A excepcion del diéxido de carbono producido por los vuelos nacionales, no se fijaron
objetivos para la aviacidn internacional ni para la reduccion de las emisiones de gases de

efecto invernadero [3].

1.2.3. Mitigaciones: el Plan para 2050

Se contact6 con las principales partes interesadas de la aviacidon europea: la industria
aeronautica, los aeropuertos, las companias aéreas, la gestidon del trafico aéreo, las
comunidades de investigacion y los proveedores de energia; para que se unieran en un
Grupo de Alto Nivel con el fin de desarrollar conjuntamente una visidn para el sistemay la
industria de la aviacién europea para 2050 [7]. Sus ideas dan una imagen de lo que la
industria quiere conseguir.

La proteccion del medio ambiente se convertira en el principal motor del desarrollo de las
aeronaves y de las nuevas infraestructuras de transporte. Ademas de la mejora continua
de la eficiencia del combustible, el suministro continuo de combustibles liquidos, su
impacto en los costes del sector de la aviacion y su impacto medioambiental deben ser
abordados como parte de la estrategia global relativa al combustible aplicable a todos los
sectores. La industria de la aviacion seguira utilizando combustibles liquidos, dando
prioridad a los factores operativos y técnicos. La produccion de combustibles liquidos y de
energia a partir de biomasa sostenible se convertira en una parte importante del suministro

energético. Los sectores que dependen en gran medida de los combustibles liquidos de
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hidrocarburos (la aviacién, el transporte maritimo y el transporte pesado) adoptaran
métodos coordinados de desarrollo de combustibles y seran una pieza clave en la gestion
de las emisiones de didxido de carbono en todo el sector del transporte.
Los cambios tecnoldgicos disruptivos y graduales desempenaran un papel indispensable en
el proceso de desarrollo. La industria introducira en el mercado mundial toda una serie de
nuevos productos y servicios, incluyendo una verdadera nueva generacién de aviones y
motores mas eficientes, ecoldgicos y silenciosos. Gracias a estos esfuerzos, la sociedad de
2050 considerara que el transporte aéreo es respetuoso con el medio ambiente.
Al anadir combustibles liquidos de otras fuentes a un coste competitivo, se reducird la
dependencia del petréleo crudo. Esto se beneficiara de una estrategia de investigacion
coherente, de los impulsos normativos, de la simplificacién de los procesos de certificacidon
y aprobacion, y del establecimiento de una cadena de suministro sostenible. La
introduccion gradual de las pilas de combustible y de los vehiculos impulsados por baterias
en las operaciones terrestres de los aeropuertos contribuird de forma importante a reducir
la huella de carbono del sector. Los motores eléctricos e hibridos entraran en el mercado
de la aviacion y se utilizaran fuentes de energia alternativas en los sistemas auxiliares.
Los desarrollos sustanciales en materia de aviones y motores se combinaran y se apoyaran
mutuamente para producir una verdadera nueva generacion de aviones y equipos con una
eficiencia de combustible y ruido significativamente mejorada. Al mismo tiempo, el sistema
de control del trafico aéreo se optimizara para proporcionar la mejor trayectoria en cuanto
a eficiencia de combustible y tiempo y las emisiones atmosféricas correspondientes. [8]
Los principales objetivos fijados para 2050 son:
e Lastecnologias y procedimientos disponibles permiten reducir las emisiones de CO;
por pasajero-kildmetro en un 75% para apoyar los objetivos del Grupo de Accion
del Transporte Aéreo (ATAG, por sus siglas en inglés, Air Transport Action Group) y
reducir las emisiones de éxido de nitrégeno (NOx) en un 90%.
e Las emisiones de ruido percibidas por los aviones en vuelo se han reducido en un
65%.
e Durante el rodaje, el movimiento de la aeronave es libre de emisiones
e Eldisefioy la fabricacion del avion permiten su reciclaje

e Combustibles alternativos sostenibles
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Para conseguirlo, es esencial desarrollar y aplicar tecnologias avanzadas que proporcionen
soluciones de ahorro de energia y reduzcan el impacto medioambiental. En el sector del

transporte, esta visién ha llevado a un transporte mas electrificado debido a la mayor

eficiencia inherente a los sistemas eléctricos.
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2. Generalidades del Avion Mas y

Todo Eléctrico

2.1. ELAVION MAS ELECTRICO

Segun se ha expuesto anteriormente, el sector de la aviacion representa aproximadamente

el 20% de las emisiones del transporte mundial. Para reducir este impacto y mejorar la

eficiencia del consumo de combustible, la industria de la aviacién ha invertido mucho en

las siguientes direcciones clave en relacién con el concepto de Aviones Mas Eléctricos

(MEA, por sus siglas en inglés, More Electric Aircraft):

Disefio avanzado de los equipos de a bordo. Esta tendencia tiene como objetivo
estudiar el uso mas eficaz de la energia aérea para lograr operaciones de vuelo
seguras y fiables, al tiempo que se reducen los costes de explotacién y el tiempo de
mantenimiento y se maximiza la disponibilidad de la aeronave. El concepto clave
aqui es el uso mas eficaz de la energia a bordo, y es este aspecto el que impulsa el
desarrollo del concepto MEA.

Optimizacion del motor. Como se ha mencionado, el objetivo principal del concepto
MEA es minimizar el consumo de combustible, reduciendo asi los costes vy el
impacto medioambiental. Por lo tanto, la optimizacién de los motores de las
aeronaves es crucial. Un ejemplo tipico es la electrificacion de los sistemas antihielo
de los aviones. En las aeronaves tradicionales, se permite que el aire caliente salga
del motor (lo que se conoce como "purga") para evitar que se acumule hielo en las
superficies exteriores del motor y las alas. Se trata de un proceso eficaz, pero que
reduce en gran medida la eficiencia del motor. Por lo tanto, en el MEA, esta purga
se elimina mediante el uso de almohadillas eléctricas de calentamiento en las
superficies exteriores del motor y las alas. Aunque esto mejora en gran medida la
eficiencia del motor, también conlleva intrinsecamente un aumento sustancial de
la demanda de energia eléctrica a bordo, lo que a su vez incrementa la carga del

motor.
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La Figura 2.1 muestra las necesidades de energia del motor de un avion del tamafo del
Airbus A330. Puede verse que, tradicionalmente, las necesidades de energia no
relacionadas con la propulsion se dividen en energia neumatica, hidraulica, eléctrica y
mecanica. Es importante sefialar que la electricidad solo representa alrededor del 11,5%
de la demanda de energia no relacionada con la propulsién y alrededor del 0,5% de la

potencia total del motor.

Thrust power

c. 40 MW
Total non-thrust power
c. 1.7 MW
N2 N\ 2 2\ 2
Electric generator ~ High pressure bleed air  Hydraulic pump  Fuel & oil pumps .
Electrical Pneumatic Hydraulic Mechanical Potential scope of
200 kw 1.2 MW 240 kW 100 kW More Electric Aircraft

Figura 2.1. Potencia del motor para aviones del tamafio del A330. [9]

Sin embargo, en el MEA, el objetivo es eliminar el uso de la energia neumatica, hidraulica
y mecanica de modo que toda la energia no propulsiva sea eléctrica.
Las principales motivaciones para cambiar a la energia eléctrica pueden resumirse como
sigue:
e Reducir el peso del sistema. Debido a la utilizacion de un motor de
arrancador/generador eléctrico (S/G, por sus siglas en inglés, Starter/Generator),
con su mayor eficiencia inherente y el uso de configuraciones con menor sangrado,

eliminando la extraccion de aire a alta temperatura y alta presion del motor.
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e Seguridad hidrdulica. Debido a la eliminacién del riesgo de incendio y de fugas de
fluido hidraulico a alta presion, lo que es realmente prometedor para los aviones
militares.

e Fdcil de mantener. Aproximadamente el 75% de los retrasos en los vuelos se deben
a fallos del sistema. El sistema eléctrico es mas rapido vy facil de sustituir que la
mayoria de los sistemas hidraulicos, neumaticos o mecanicos. De hecho, la
naturaleza modular de los sistemas eléctricos facilita intrinsecamente las
reparaciones y el mantenimiento siendo sencillos y eficaces. Por lo tanto, el retraso
se reduce en gran medida. Al sustituir estos sistemas y tener sélo el eléctrico, se
eliminan 3/4 de las posibles causas de problemas.

e Mejora la eficiencia del motor. Al utilizar motores sin purga y sistemas eléctricos
antihielo, la eficiencia del motor mejora considerablemente.

e Reducir el uso del motor en tierra. Cuando se utiliza para operar una aeronave en
tierra, la eficiencia del motor de la aeronave es extremadamente baja debido al bajo
flujo de aire y a las demandas de potencia muy inferiores a su punto de disefio.
Como alternativa, se pueden utilizar motores eléctricos conectados a las ruedas de
la aeronave para "conducir" la aeronave en tierra. Es lo que se denomina "rodaje
verde", que reduce significativamente el ruido en tierra y el consumo de
combustible y, por tanto, las emisiones de CO,.

e Controlable. En comparacién con los sistemas neumaticos, hidraulicos o mecanicos,
los sistemas eléctricos responden mucho mas rapido a los cambios en la demanda
de energia.

e Reconfigurabilidad. En caso de fallo, el sistema eléctrico puede mantener la
funcionalidad mediante la reconfiguracion automatica. Por lo tanto, la fiabilidad,
seguridad y disponibilidad del sistema aumentan.

e Diagndstico y prondstico avanzados. El sistema eléctrico puede proporcionar una
monitorizacién continua durante el funcionamiento, por lo que se puede aplicar una
gestion inteligente para prevenir o mitigar futuros fallos. Esto es esencial para la
aeronave durante las fases criticas del vuelo.

En general, aunque el concepto MEA tiene como objetivo principal reducir los costes de

explotacién, disminuir el consumo de combustible y reducir el impacto medioambiental,
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también aporta enormes beneficios secundarios a las aerolineas en términos de seguridad
y reduccién del tiempo de mantenimiento. [10]
Como se muestra en la Figura 2.2, cada nueva generacion de aviones ha aumentado su

capacidad de generacién de energia, con los significativos saltos del Boeing 787 y del

Lockheed Martin F-35.
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Figura 2.2. Capacidad de generacion de energia eléctrica seqgun el afio de introduccion. [9]

A pesar de estos avances, los sistemas eléctricos tienen ciertas carencias, concretamente
la necesidad de avances en la Electréonica de Potencia (PE) para manejar las crecientes
cargas, y la necesidad de disipar o utilizar el exceso de calor generado por las pérdidas en

la cadena eléctrica. Sin embargo, debido a las ventajas de la creciente electrificacién en
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cuanto a la reduccion del peso, la mejora de la fiabilidad, la reduccion de los costes de
mantenimiento y la mejora de la eficiencia, mientras se puedan contener los actuales
costes mas elevados de algunos sistemas eléctricos, cabe esperar que la tendencia de la
MEA continue o incluso acelere. [9]

Las mentes de la industria estdan empefiadas en conseguir el vuelo de cero emisiones, sélo
alcanzable mediante métodos alternativos de propulsidon, como la energia eléctrica, el
hidrégeno o la energia solar; aqui es donde aparece el Avién Completamente Eléctrico
(AEA, por sus siglas en inglés, All Electric Aircraft), que sustituye no sélo la potencia no
propulsora como en el concepto MEA, sino también la potencia de empuje mediante
motores eléctricos.

Es necesario desarrollar sistemas de generacién de mayor potencia para satisfacer las
futuras necesidades energéticas si la progresidn continda como se muestra en la Figura 2.2

y si el AEA ha de convertirse en una realidad.

2.2. EVOLUCION DE LA GENERACION DE POTENCIA ELECTRICA A BORDO
DE LA AERONAVE

La demanda de energia eléctrica en los aviones comienza con la necesidad de arrancar el
motor principal. Por tanto, la generacion de energia en los aviones se remonta a la Primera
Guerra Mundial (1914-1918), cuando se introdujo la funcidon de arranque y la telegrafia
inalambrica en los aviones militares. En aquella época, se preferian generalmente los
aerogeneradores a las baterias, sobre todo porque éstos eran mas fiables y la densidad de
energia de las baterias disponibles durante este periodo era inferior. Entre las dos guerras
mundiales, se pusieron en marcha servicios eléctricos como el alumbrado, la senalizacién
y la calefaccion, y la potencia generada por los aerogeneradores aumentd de 250 W a
1000 W. Se podian conseguir mayores potencias aumentando los niveles de tension
generados. De hecho, el sistema de 6 Vpc (que ya se utilizaba en la industria del automovil)
fue rapidamente sustituido por el sistema de 12 Vpc, que se actualizd a un sistema de 28 Vpc
en 1936.

Cuando la velocidad de los aviones en tierra empezd a superar los 280 km/h (alrededor de

1934), la resistencia provocada por los aerogeneradores empezd a ser un problema
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importante. Por ello, las turbinas edlicas fueron sustituidas por generadores accionados
por motores. En la Segunda Guerra Mundial (1939-1945), estos generadores mejoraron en
cuanto a la relacién potencia/peso y a la fiabilidad, pero se siguié utilizando la Corriente
Continua (DC) para la generacion de energia. En las décadas de 1940 y 1950, los dobles
generadores de 28 Vpc accionados por motor se convirtieron en estandar en muchos
aviones. Ademas de los dos generadores principales de 12 kW accionados por el motor,
también se utilizaban una o dos baterias (como fuente de energia de emergencia) y un
convertidor de potencia para alimentar las cargas de Corriente Alterna (AC). Los
generadores de AC sin escobillas también se introdujeron durante la década de 1940,
cuando las altitudes de operacidn comenzaron a aumentar, los generadores de DC no
podian proporcionar la potencia necesaria ni el funcionamiento a gran altura.

En la década de 1950, se instalaron generadores trifasicos sin escobillas en los V-Bombers
britanicos. Estos aviones militares utilizaban cuatro alternadores, cada uno de los cuales
proporcionaba aproximadamente 40 kVA con una frecuencia de 400 Hz y una tension de
115/200 Vac. En aquella época, el V-Bomber fue uno de los primeros aviones en utilizar
generadores de AC en paralelo. Treinta afios después, los V-Bombers fueron retirados, pero
su sistema de generacion de energia sigue utilizandose hoy en dia en el avién cisterna de
reabastecimiento en vuelo VC-10. Para generar tension de AC a una Frecuencia Constante
(CF), era necesario conectar una caja de cambios mecanica entre el motor principal de
velocidad variable (es decir, el eje del motor) y el generador. Debido al mayor nimero de
piezas (con multiples partes moviles), este complejo dispositivo hidromecdanico introduce
problemas de fiabilidad y requiere un mantenimiento frecuente.

A principios de la década de 1990, la demanda de aviones mas eficientes energéticamente
promovio el concepto del MEA. Debido a esta tendencia, ahora existen aviones comerciales
con mas funciones eléctricas, como el A350, el A380y el B787. En la Figura 2.3 se presenta
un esquema general del desarrollo histérico de sistemas de generacion y distribucion de

energia a bordo. [11]
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Figura 2.3. Evolucion de los distintos sistemas de energia eléctrica. [11], [12]

2.2.1. De los Sistemas de Generacion CFAC a los VFAC
Con el rapido desarrollo de las aeronaves en el siglo XX, el sistema de generacion de
potencia ha experimentado avances considerables y un enorme progreso. Los sistemas de
generacion de energia se han desarrollado desarrollando sistemas de generaciéon de
corriente continua de bajo voltaje, Corriente Alterna de Frecuencia Constante o Variable
(CFAC, VFAC) y Corriente Continua de Alto Voltaje (HVDC, por sus siglas en inglés, High-
Voltage Direct Current). El sistema de generaciéon CFAC se utiliza ampliamente en los
aviones. Como puede verse en la Figura 2.4.a), el sistema de generacién de Frecuencia
Constante con Velocidad Constante (CSCF) incluye un Controlador de Velocidad Constante
(CSD, por sus siglas en inglés, Constant Speed Drive) y un generador. La Figura 2.4.b)
muestra otro sistema de generacién CSCF basado en el Generador de Accionamiento
Integrado (IDG, por sus siglas en inglés, Integrated Drive Generator), el siguiente paso que
integra el CSD dentro del generador. Con el desarrollo de los convertidores electréonicos de
potencia, la Frecuencia Constante con Velocidad Variable (VSCF) se ha convertido en una

realidad, siendo su estructura la mostrada en la Figura 2.4.c).
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Figura 2.4. Sistemas de generacion AC. [13]

El sistema de generacion de potencia CSCF con CSD introducido por Sundstrand en 1946 es
el mas popular con una amplia gama de operaciones comerciales, como el Boeing B777 o
el Airbus A340. De todos modos, el sistema de generacion VSCF con cicloconvertidor o DC-
link se utiliza principalmente en varios aviones militares como el F-18, el AV-8B, el
TR-1, el F-117 y el F-35.

Ahora bien, el CSD tiene una baja eficiencia de conversidn de energia cuando convierte la
potencia del motor al generador. Ademas, el CSD no es intrinsecamente de gran fiabilidad.

Ademas, dado que el sistema de generacién CSCF con CSD no puede constituir un sistema
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S/G, no queda mas remedio que desarrollar un motor de Arranque de Turbina de Aire (ATS,
por sus siglas en inglés, Air Turbine Starter), lo que daria lugar a un motor complejo, de
gran tamafio y con riesgo de incendio, junto con las cajas de engranajes necesarias que lo
convierten en un sistema pesado.

En los ultimos 50 afios, aunque se ha mejorado la fiabilidad y la densidad de potencia de
los sistemas de generacidn CFAC, sigue habiendo un interés considerable en los sistemas
de generacion de potencia de Frecuencia Variable con Velocidad Variable (VSVF) sin CSD;
sin embargo, debido a razones econdmicas, estos sistemas estan limitados a una potencia

inferior a 200 kW, debido a sus pérdidas ocasionadas por la conversion. [13]

2.2.2. Desarrollo, Caracteristicas y Aplicaciones de los Sistemas de Generacion
VFAC

Para mejorar ain mas la fiabilidad, la eficiencia de la conversién de energia y la densidad
de potencia eliminando el CSD y para constituir el S/G, se optan por los Generadores de
Frecuencia Variable (VFG), que se acoplan directamente al motor mediante una caja de
cambios de relacion constante. Como la velocidad del motor cambia en un rango de
aproximadamente 2:1, la frecuencia eléctrica de salida del VFG suele estar en el rango de
360 a 800 Hz.
En la década de 1940, el sistema de generacidon de VFAC se implementd en algunos aviones
militares, como el F-5A, con frecuencias que iban desde 320 hasta 480 Hz. Este sistema
VFAC se denomina de 115V de banda estrecha y tiene un rango reducido de velocidades
del motor. La energia VFAC proporciona energia eléctrica a los calentadores de las
cubiertas, equipo de deshielo, iluminacion y avidnica, cargas que no son susceptibles a la
frecuencia.
Con el crecimiento de la demanda de energia y el continuo desarrollo de la tecnologia de
los PE, los sistemas avanzados de generacién VFAC, es decir, VFAC "wild" con una
frecuencia entre 360-800 Hz, han sido favorecidos por los constructores de aviones, como
el A380 y el B787, cuyo voltaje estandar es de 230/400 Vac o 115/200 Vac. Estos
generadores VFAC y su sistema de generacion asociado tienen algunas funciones

principales, como las siguientes:
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e En comparaciéon con el sistema de generacion CFAC, el peso y la fiabilidad del
sistema de generacién VFAC mejoran gracias a la eliminacién del CSD.

o EIVFG puede utilizarse facilmente como motor de arranque para acelerar el motor
principal hasta alcanzar una velocidad autosostenida. También hay una tendencia
de eliminar los arrancadores habituales, como los arrancadores de DC tradicionales
y los ATS.

e Dado que el punto de disefio de un VFG de potencia fija debe estar en la frecuencia
mas baja, se debe hacer una compensacion entre un flujo magnético elevado en
relacion con la frecuencia mas baja y una resistencia mecanica elevada a la
velocidad mas alta.

e Debido a las variaciones de frecuencia del VFG, no se puede tener varios sistemas
en paralelo para conseguir mas potencia. La potencia nominal del VFG debe
aumentarse.

e Laimpedancia AC del VFG es mayor que la de un generador CF a altas velocidades,
lo que hace que la caida de tensién y el valor de desequilibrio aumenten.

e Los equipos accionados por corriente alterna (como los motores de las bombas
hidraulicas y de los frenos) requieren Unidades Rectificadoras de Transformadores
Automaticos (ATRU, por sus siglas en inglés, Automatic Transformer Rectifier Units)
de alta potencia e inversores de corriente DC/AC.

e Los parametros de los VFG (como la tensidon y la frecuencia) cambiaran mucho bajo
una amplia gama de velocidades y condiciones de carga. Como resultado, el
desarrollo de las Unidades de Control del Generador (GCU, por sus siglas en inglés,
Generator Control Unit), especialmente los Reguladores de Tensién (VR, por sus
siglas en inglés, Voltage Regulators), afiadirdn una carga y dificultad adicionales. Por
lo tanto, el control coordinado del VFG y la GCU debe disefiarse cuidadosamente.

e La unidad de proteccidn contra la sobretensién es muy importante para el sistema
de generacion de potencia VFAC, especialmente en sus velocidades mas altas. Dado
que la velocidad del sistema de generacién VFAC varia en un rango de 2:1, puede
generar una amplitud de tension de 360 V a la velocidad mas alta. Sin embargo, en

los sistemas de generacion de potencia CFAC, la tension no suele superar los 180 V.
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Como se ha mencionado anteriormente, la arquitectura del generador VFAC y su sistema
de generacién asociado son significativamente diferentes del sistema de generaciéon CFAC.
El A380 es la primera aplicacion del sistema de generacion VFAC en un gran avion
comercial. Cuenta con cuatro generadores VF de 120/150 kVA con una tensién nominal
normal de 115/200 Vrms y un rango de velocidad normal de 11100 rpm a 23100 rpm, lo que
da lugar a un VF de 370 a 770 Hz. Ademas, dos generadores CF de 120 kVA (400 Hz
nominales) son accionados por la Unidad de Potencia Auxiliar (APU, por sus siglas en inglés,
Auxiliary Power Unit). Adema3s, se utilizan cuatro conexiones de energia externa en tierra.
Sin embargo, el aire de purga de la APU sigue existiendo en el Sistema de Control Ambiental
(ECS, por sus siglas en inglés, Environmental Control Systems) y en el arranque del motor
principal.
El B787 es el primer avion que utiliza el sistema VFAC S/G como tecnologia clave del MEA,
y cumple la mayoria de las caracteristicas de un sistema eléctrico de MEA. Las
caracteristicas del sistema principal de generacion de potencia son
e Cuatro VF S/G trifasicos de 230 Vac, 360~800 Hz de 250 kVA accionados por los dos
motores principales.
e Dos S/G trifasicos de 230 Vac, 400 Hz de CF impulsados por la APU.
e Cuatro conexiones eléctricas externas para la alimentacion en tierra.
e Cuatro unidades ATRU de 150 kVA, que pueden convertir de 230 Vac a +270 Vpc
para motores grandes con velocidad ajustable.
e Dos unidades transformadoras automdticas de 90kVA para subsistemas
convencionales que convierten 230 Vac en 115 Vac.
e Cuatro Unidades Transformadoras Rectificadoras (TRU, por sus siglas en inglés,
Transformer Rectifier Unit) que convierten la potencia de 230 Vac en potencia de

28 Vpc, cada canal con 240 A.
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Figura 2.5. Sistema de alimentacion de potencia Boeing-787. [14]

Ademas, cabe destacar que el B787 adopta un sistema sin purga gracias a un conjunto de

compresores eléctricos, un sistema mas sencillo y eficaz que el de purga de aire. [13]

2.2.3. Generacion de Potencia VSCF DC, el Lockheed Martin F-35
En lo que respecta al F-35, su sistema de alimentacién fue revolucionario, llevando el
concepto MEA a los aviones militares. Sus funciones de gestidon de la energia para la
aeronave incluyen la gestién de la energia primaria de vuelo, la energia para multiples
sistemas de la aeronave, el arranque del motor principal, el control y la distribucién de la
energia de emergencia y la energia para las funciones de mantenimiento en tierra. Los
componentes clave del sistema incluyen un unico S/G, dos
Inversores/Convertidores/Controladores (ICC), baterias de 28 Vpc y 270 Vpc, asi como
componentes adicionales necesarios para suministrar energia ininterrumpida, necesaria

para la seguridad del vuelo. El Sistema de Potencia Eléctrica (EPS) proporciona suministros
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de energia de 270 Vpc, 28 Vpc y 115 Vac. Durante el desarrollo del F-35, la funcién de
arranque integrada del motor principal y el suministro de energia para el control de vuelo
maduraron y se redujeron los riesgos. El sistema utiliza una Maquina de Iman Permanente
(PMM, por sus siglas en inglés, Permanent Magnet Machine) para adaptarse a una gama

mas amplia de capacidades de generacion de potencia. La arquitectura del sistema se

muestra en la Figura 2.6. [15]
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Figura 2.6. Arquitectura del sistema de potencia eléctrica. [16]

El disefio y desarrollo del EPS del F-35 se analizan con mds detalle en una seccién posterior.

2.3. TENDENCIAS FUTURAS

Mientras que la viabilidad y la implementaciéon de los MEA todavia se debate dentro de la
comunidad aeroespacial, los nuevos movimientos hacia la propulsién hibrida gas/eléctrica
y los AEA han dominado y generado mucho entusiasmo en los ultimos afios. Aunque el
precio del combustible Jet-A ha bajado mucho en los ultimos afios, las previsiones indican

que habra un giro en los préximos diez afios. Al mismo tiempo, la tasa de crecimiento
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interanual del trafico de pasajeros entre 2012 y 2017 fue del 6,2% de media, y se espera
gue la tasa de crecimiento sea aun mayor en los préximos 20 afios. Estos dos factores,
unidos a la necesidad de las compafiias aéreas de reducir los costes de explotacidn de los
aviones, estan animando a la industria aeroespacial a desarrollar métodos de transporte
aéreo mas eficientes desde el punto de vista energético. Los conceptos de propulsidn
hibrida gas/eléctrica y/o AEA estan disefiados para reducir o eliminar por completo los
motores tradicionales de propulsién de aire que dependen del combustible Jet-A como
principal fuente de energia. En las siguientes subsecciones se presentaran y estudiaran las

principales ideas que van mas alla del plan tradicional de MEA.

2.3.1. Sistemas de Generacion de Eje Multiple y HVDC
Hoy en dia, en las grandes aeronaves modernas, los motores turbofan de eje doble suelen
ser el principal método de propulsion. El generador principal suele ser accionado por el eje
de Alta Presion (HP, por sus siglas en inglés, High Pressure) (como se muestra en la
Figura 2.7); principalmente porque la mayor velocidad del eje HP permite un generador de
menor tamafo. Ademas, suponiendo que 1, y n; 1 son las velocidades de rotacién de los
ejes de alta y Baja Presion (LP, por sus siglas en inglés, Low Pressure) respectivamente, n,
varia en un rango mas estrecho (desde el ralenti hasta la maxima potencia) en relaciéon con
n;. Por estas razones, la actividad de generacion de potencia no se ha realizado
tradicionalmente en el eje LP. En un motor turbofan tradicional, la potencia eléctrica
extraida del eje de alta potencia sélo representa una pequefia parte de la potencia total
del motor. Sin embargo, la tendencia hacia y mas alla de la MEA ha llevado a una creciente
demanda de mdas potencia a bordo; por lo tanto, es necesario aprovechar al maximo
cualquier fuente potencial de energia. Por lo tanto, resulta razonable generar usando
multiples ejes. El principal reto que plantea el uso de los ejes HP y LP es la especial atencion
gue requiere el disefno de los generadores LP debido a las condiciones de funcionamiento
mas duras y al mayor rango de velocidades. En la practica, la relacién de ralenti a plena
potencia (nZMax/anin) del eje de HP suele ser de alrededor de 2:1, mientras que para los

motores de alta derivacion, el (nlMax/nlmin) puede superar el 6:1.
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Variable speed
shaft driven by
v HP spool

Figura 2.7. Tipico motor turbofan de doble eje. [11]

En cuanto a la topologia del motor, las Maquinas Sincronas de Iman Permanente las
M4dquinas de Induccion (IM, por sus siglas en inglés, Induction Machines) y las Maquinas de
Reluctancia Conmutada (SRM, por sus siglas en inglés, Switched Reluctance Machines)
pueden ser candidatas a generadores para ejes de baja potencia. Estas topologias y sus
caracteristicas se tratardn con mds detalle en una seccidén posterior.

Ademads de aumentar la capacidad de generacién de potencia, los futuros conceptos de
aeronaves pretenden mejorar el sistema de potencia y su arquitectura en general. En la
proxima generacion de aviones, el peso puede reducirse significativamente aumentando la
tension de distribucion. Teniendo en cuenta la misma potencia transmitida, una tension
mas alta daria lugar a una menor superficie de seccién transversal de los cables. Ademas,
el aumento de la tensién permitiria una mayor caida de tensién en la linea. De hecho, la
tensién minima permitida para un sistema de distribucion de energia de 115 Vac es de
108 Vac, mientras que el sistema de 270 Vpc acepta 250 Vpc. Por estas razones, se estan
estudiando los sistemas de distribucién de energia de HVDC de 270 Vpc y 540 Vpc. En el
caso de los sistemas HVDC, los problemas mas evidentes son la seguridad y el aumento del
riesgo de fallos del sistema eléctrico causados por fenédmenos de baja presién, como el

efecto corona o la ruptura del aislamiento.
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La migracién a los sistemas HVDC y la implantacién de generadores de eje LP también
afectaran al diseno de Controladores de la Electronica de Potencia (PEC). En este asunto,
algunos de los principales retos se deben a: una mayor tension de funcionamiento, un
aumento de la potencia a procesar y una mayor frecuencia de funcionamiento del
generador. Los semiconductores de banda ancha, como el carburo de silicio (SiC), se
reconocen como un elemento habilitador de dicha tecnologia.

En comparacion con los PEC tradicionales basados en el silicio, las principales caracteristicas
de los PEC basados en el SiC son: menores pérdidas, mejor tolerancia a la temperatura,
mayor tensidon de funcionamiento y mayor rapidez de conmutacién. Las menores pérdidas
y la alta tolerancia a la temperatura ayudan a reducir las exigencias en cuanto a la gestion
térmica, por lo que el PEC basado en SiC requiere sistemas de refrigeracion mas pequefios
y baratos. Ademas, la alta tension de funcionamiento y la capacidad de conmutacién rapida
pueden hacer que se reduzca el peso y el tamafio del PEC. En particular, una mayor
frecuencia de conmutacién ayuda a reducir el tamafio de los componentes pasivos de

filtrado, y se utilizaran menos mdédulos en serie para gestionar tensiones mas altas.

2.3.2. Conceptos de Aviones Futuros
Algunos de los conceptos mas interesantes para los aviones del futuro son el hibrido
eléctrico (como el Pipistrel Hypstair), el eléctrico distribuido (como el NASA-DEP), el
turboeléctrico (como el Rolls-Royce/Airbus E-Thrust) y el totalmente eléctrico (como el
Airbus E-Fan). Todas estas configuraciones se caracterizan por un alto grado de
electrificacion, ya que la electricidad se utiliza no sdlo para los sistemas secundarios, sino
también para la propulsion del avidn. El éxito de estos conceptos, ademas de depender de
motores con un alto rendimiento y de PEC, depende en gran medida del desarrollo de
sistemas de almacenamiento de energia. Las baterias electroquimicas modernas han
demostrado ser adecuadas para alimentar vehiculos aéreos no tripulados y aviones ligeros
hibridos/eléctricos para completar misiones de corta duracién. Sin embargo, para
alimentar aeronaves civiles totalmente eléctricas y de corto recorrido, la densidad
energética de la tecnologia actual de baterias debe aumentar al menos ocho o diez

veces. [11]
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2.4. OBSTACULOS HASTA LOGRAR LA PROPULSION ELECTRICA

Aunque el lanzamiento de un gran numero de nuevos programas de desarrollo ha
demostrado un claro entusiasmo por las aeronaves eléctricas, todavia hay un gran nimero
de obstaculos como las necesidades del mercado, los avances tecnoldgicos y la legislacion.

Esta seccidn describe las barreras que debe superar la propulsion eléctrica.

2.4.1. Demanda de Mercado

El principal obstaculo para aplicaciones como los taxis aéreos urbanos es demostrar si
existe una demanda en el mercado y si sus precios pueden generar un rendimiento
aceptable sobre la inversidn para cubrir los costes de desarrollo y funcionamiento. El taxi
aéreo urbano debe demostrar su viabilidad con cero emisiones para que sea factible.
Ademas, el programa de taxis aéreos urbanos tiene que romper el tradicional ciclo
aeroespacial de retrasos en los plazos y sobrecostes en el desarrollo.

El campo de los aviones regionales también se enfrentara a retos similares. Aunque el
mercado de los aviones regionales de 40-50 plazas florecié a finales de los afios 90 y en la
década de 2000, debido al elevado coste por asiento de los aviones pequefios, las
companias aéreas han pasado recientemente a comprar grandes aviones regionales de la
categoria de 70-90 plazas, dejando atras la tendencia de los aviones mas pequenos. Dado
gue muchos de los primeros jets regionales eléctricos parecen estar dirigidos al extremo
mas pequeiio del mercado de los vuelos regionales, los fabricantes deben convencer a las
aerolineas del potencial que ofrecen estos nuevos productos. Ademas, los aviones
regionales suelen volar entre 6 y 8 segmentos al dia, por lo que cualquier avién regional
totalmente eléctrico necesita una capacidad de carga muy rapida, o la capacidad de
cambiar rapidamente su bateria agotada por una nueva durante el tiempo de espera.

Se prevé que los gobiernos proporcionen financiacion para proyectos de aviones eléctricos
con el fin de promover esta tendencia como parte de sus compromisos en materia de
cambio climatico, al igual que han hecho con los coches eléctricos; asi que estos problemas
de costes estaran parcialmente resueltos. Si no es asi, los vigentes impuestos sobre el

carbono que se imponen a la emision de gases de efecto invernadero seguiran aumentando
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[17] y acabardan siendo prohibitivos, lo que provocara que el avién eléctrico sea la opcion

mas viable.

2.4.2. Tecnologias Habilitadoras
Los obstaculos técnicos que se prevén actualmente para las aeronaves eléctricas pueden
dividirse en dos categorias: obstaculos directamente relacionados con los sistemas
eléctricos (rendimiento y seguridad de las baterias, generadores de alta densidad de
potencia, electrénica de potencia y distribucidon de energia de alto voltaje), y obstaculos
relacionados con las aplicaciones previstas de las aeronaves en desarrollo (vuelo
auténomo).

2.4.2.1. Rendimiento de las baterias
Una elevada capacidad de almacenamiento y un bajo peso son esenciales para las
arquitecturas totalmente eléctricas e hibridas-eléctricas. Para empezar a crear productos
con una autonomia comercialmente viable, se acepta generalmente que es necesaria una
densidad energética de al menos 500 Wh/kg. Hoy en dia, la bateria comercial mas elevada
se sitla en torno a los 150-250 Wh/kg, asi como la bateria del Tesla 21-70 es de 250-
320 Wh/kg. La trayectoria actual del desarrollo de las baterias de iones de litio permitira
que la densidad de potencia alcance los 400-450 Wh/kg a mediados de la década de 2020.
Sin embargo, se necesita un mayor desarrollo o una nueva quimica para las baterias que
permita alcanzar la marca de 500 Wh/kg. Incluso si la bateria alcanza este nivel, la densidad
de almacenamiento de energia seguira siendo 25 veces inferior a los aproximadamente
12 kWh/kg que proporciona el combustible para aviones. Ademas de una alta densidad
energética, las altas velocidades de carga y los largos ciclos de vida de las baterias también
son fundamentales para apoyar la economia de los aviones impulsados por baterias.

2.4.2.2. Seguridad en la contencidn de las baterias
Los desarrolladores de aviones eléctricos necesitan desarrollar sistemas eficaces de control
de riesgos para las baterias, no sdlo para satisfacer los estandares de aeronavegabilidad,
sino también para responder a las cuestiones de seguridad publica. Aunque se puede decir
que los sistemas de control de riesgos de las baterias son menos complejos que los de los

combustibles volatiles, a menudo se pasa por alto la demanda de estos sistemas.
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2.4.2.3. Generadores y motores de alta densidad de potencia
Las aeronaves eléctricas hibridas, turboeléctricas y totalmente eléctricas requieren
motores ligeros, eficientes y de alta densidad de potencia para cumplir con las limitaciones
de peso y tamarfio de la aeronave, especialmente para las configuraciones que utilizan
multiples fans distribuidos para lograr una alta eficiencia de propulsidn. Las arquitecturas
hibridas y turboeléctricas también requieren generadores con mismas caracteristicas para
convertir la potencia del eje en energia eléctrica. Sélo en términos de generadores, los
requisitos de potencia de un gran aviéon comercial totalmente eléctrico tendran que ser 40
veces superiores a los del avién grande mas eléctrico del mundo, el Boeing 787, que genera
1 MW de potencia eléctrica mediante cuatro generadores de 250 kW montados en el
motor, y 40 MW mas de potencia de propulsion en sustitucién de los motores.

2.4.2.4. Electronica de potencia
Ademas de generar un volumen de electricidad que es un orden de magnitud superior al
de las aeronaves actuales, los aviones eléctricos también necesitan una electrénica de
potencia capaz de convertir, conmutar y regular esta energia. Ademas de realizar estas
funciones con unas pérdidas eléctricas minimas, los equipos electronicos de potencia
necesarios deben funcionar con unos niveles minimos de generacién de calor asociados.
Este factor es especialmente importante si se tiene en cuenta el sistema de potencia de
varios megavatios que requieren los jets regionales y los grandes aviones comerciales y la
consiguiente necesidad de emitir cualquier calor residual. Los aviones convencionales
pueden utilizar el combustible como medio para disipar el exceso de calor, pero los aviones
eléctricos no contaran con esta opcion.

2.4.2.5. Distribucion de alto voltaje
Idealmente, la transmision de grandes cantidades de electricidad alrededor de la aeronave
se hara a altos voltajes para minimizar las pérdidas resistivas; sin embargo, teniendo en
cuenta las limitaciones de la ley de Paschen (el voltaje necesario para iniciar una descarga
0 un arco eléctrico es menor cuanto a bajas presiones), la transmision a altos voltajes
conducird inevitablemente al riesgo de rupturas del aislamiento y de crear arcos de
descarga. Al mismo tiempo, el uso de cables largos en una configuracion con multiples fans
distribuidos por el avion aumentara aln mas el peso a parte del adicional que ya requiere

la bateria de a bordo.
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2.4.2.6. Vuelo auténomo
Muchas de las propuestas de taxis aéreos urbanos se basan en aviones autopilotados para
operar sin la intervencidn manual de los pasajeros. Aunque ya existen sistemas eficaces de
piloto automatico en muchas plataformas, actualmente estos sistemas se limitan
principalmente a aplicaciones sin pasajeros o que operan bajo la supervision de los pilotos.
La era de los taxis aéreos como medio de transporte requerird un mayor desarrollo del
vuelo auténomo a través de una mejor tecnologia de sensores (mas potentes y con mayor
numero de sensores) y un mejor software de vuelo autonomo. [9]
2.4.2.7. Limitaciones e investigacion

Dos perspectivas diferentes ayudan a comprender el desfase entre la tecnologia actual y la
necesaria para la propulsion eléctrica. En primer lugar, el efecto acumulativo de la baja
eficiencia de la linea de potencia indica que generadores, PE, cables y motores produciran
alrededor del 10% de las pérdidas. Con este nivel de pérdidas, la eficiencia de la
arquitectura hibrida es mucho menor que la del motor turbofan tradicional de alta
derivacién, por lo que, en las mismas condiciones, el consumo de combustible del avién
eléctrico hibrido sera mayor.

Otra forma de ver las limitaciones de la tecnologia actual es considerar la posibilidad de
sustituir el motor de un avion existente por un sistema de propulsidén totalmente eléctrico
y ver qué caracteristicas debe tener el sistema para producir un nivel comparable de
rendimiento del avion. Por ejemplo, la sustitucion del motor turbohélice existente en el
avion regional Dornier 328 por un motor eléctrico y una bateria de 180 Wh/kg de capacidad

reducirian la autonomia de 1200 km a unos 200 km, como se muestra en la Figura 2.8.
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Baseline aircraft with turbo-prop engines 1,200

1. Turbo-props replaced with electric 202
motors and batteries (180 Wh/kg)

2. As . plus drag coefficient 223
reduced by 20%

3. As 2. plus wing span increased
by 50% e

4. As 3. plus mass reduced by 20% 329

5. As 4. plus battery capacity m
doubled to 360 Wh/kg

6. Asb5. plus battery capacity 1455
doulbed again to 720 Wh/kg !

Baseline aircraft with electric 800
propulsion at 720 Wh/kg

Figura 2.8. Alcance del avion Dornier 328 con diferentes configuraciones [km]. [9]

Para restablecer el alcance a la cifra de partida de 1200 km, se requieren los siguientes
cambios:

e Reducir el coeficiente de resistencia en un 20% por medio de mejoras

aerodindamicas.

e Aumentar la envergadura en un 50% para reducir la resistencia inducida.

e Reducir la masa estructural en un 20%.

e Aumentar la capacidad de la bateria a 500 Wh/kg.
Para conseguir estas prestaciones, la comunidad cientifica estd estudiando e investigando
diversos aspectos tecnoldgicos en la actualidad. Entre ellos se encuentran sistemas de alta
velocidad, nuevos materiales magnéticos y eléctricos, nuevas técnicas de gestidén térmica,
procesos avanzados de modelizacién y fabricaciéon y una mejor comprension de los
mecanismos de fallo. Esto ultimo implica avances en la electrénica de potencia (como los
equipos de banda ancha), en las maquinas (como los nuevos materiales de alta resistencia
y bajas pérdidas) y en los controladores (como los algoritmos de control de gran banda
ancha). La Figura 2.9 ilustra visualmente la relacién entre el impacto técnico de estas

tecnologias y su nivel de madurez tecnoldgica. [11]
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Figura 2.9. Habilitadores de la tecnologia: impacto vs desarrollo actual. [11]

2.4.3. Regulacion
Para hacer posible la aviaciéon con propulsidn eléctrica, es necesario formular una nueva
reglamentaciéon adecuada para las nuevas tecnologias, las nuevas plataformas y los nuevos
sistemas de aviacion.
En primer lugar, con el desarrollo de nuevas tecnologias en el dmbito de la aviacion
eléctrica, cada tecnologia necesita un apoyo reglamentario antes de poder ser aplicada.
Por ejemplo, la regulacién desempenara un importante papel a la hora de verificar y
certificar el uso de los sistemas MEA. Cualquier avance en la propulsién eléctrica requiere
una certificaciéon de aeronavegabilidad y un amplio reconocimiento normativo de las
tecnologias de apoyo, como las baterias de alta potencia y la distribucién de energia de alto
voltaje.
En segundo lugar, la regulacién es esencial para el lanzamiento de nuevas plataformas. Para
aprovechar todo el potencial de la propulsidn eléctrica se necesitardn procedimientos de
regulacién y certificacion para nuevas arquitecturas como por ejemplo la utilizacion de
fanes distribuidos.
En tercer lugar, si la tecnologia y las plataformas avanzan para permitir los taxis aéreos
urbanos, se necesitan cambios regulatorios de gran amplitud para permitir nuevos sistemas
de aviacién, como la supervision y el control de los sistemas de transporte aéreo urbano
de cercanias, y la integracidn con otras infraestructuras urbanas (como las redes eléctricas,

los edificios, las carreteras,...) y los sistemas regulatorios correspondientes.
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El nucleo de la supervision es la seguridad y la fiabilidad. En una época en la que los
problemas de ciberseguridad son cada vez mas graves, la introduccion de los sistemas de
vuelo auténomo y el potencial del transporte aéreo urbano de cercanias se han convertido
en un reto debido a la posible existencia de software vulnerable. Tanto ingenieros como
inversores y reguladores deben resolver dos importantes cuestiones de seguridad. En
primer lugar, la infraestructura de control del trafico aéreo y la gestion del espacio aéreo
pasaran a ser fundamentales. Hay que gestionar cada vez mds drones (especialmente
privados) y el eventual transporte aéreo urbano de cercanias, y es necesario controlar todo
un nuevo espacio aéreo ademas de la integracién con el sistema de control del trafico aéreo
existente. En segundo lugar, tanto los gobiernos como las agencias reguladoras y las
empresas privadas deben invertir en medidas para prevenir las vulnerabilidades de
ciberseguridad en un numero cada vez mayor de aeronaves impulsadas por software,
aplicables a todo tipo de plataformas.

En los ultimos afios, tanto la FAA (Federal Aviation Administration) como la EASA (European
Union Aviation Safety Agency) han dado pasos significativos para abrir la puerta a la
propulsion eléctrica. Un cambio clave es que en la Parte 23 de la FAA y en la CS23 de la
EASA, las aeronaves de aviacidon general de mayor tamano podran utilizar legalmente tipos
de motores no tradicionales, incluidos los eléctricos [18] [19]. Esto no sdélo abre un
potencial de ingresos para los desarrolladores de la aviacidn general, sino que este tipo de
plataforma es un peldafo clave para las arquitecturas mas grandes. Sin embargo, aun
gueda mucho camino por recorrer. La supervision debe seguir el ritmo de los avances

tecnoldgicos para que los aviones eléctricos alcancen todo su potencial.
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3. Generacion de Potencia. Estado
del Arte

3.1. ARRANCADORES/GENERADORES

El S/G es una combinacion de dos componentes diferentes del motor. El componente del
motor de arranque crea la ignicion inicial, arrancando el vehiculo, y el generador mantiene
el voltaje mientras el vehiculo estd en marcha. La funcidon S/G puede aplicarse a varias

interfaces PE y dispositivos del motor.
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Figura 3.1. Caracteristicas generales de par-velocidad de los S/G. [20]

En la Figura 3.1 se describen las caracteristicas del sistema S/G. El generador principal
puede arrancar el motor por si mismo. El S/G esta configurado con un flujo de potencia
bidireccional y funciona en dos modos, como se muestra en la Figura 3.1:
e Modode arranque: EI S/G funciona como un motor eléctrico, mientras que el motor
principal se comporta como una carga mecanica. El motor se acelera hasta alcanzar

una velocidad autosostenida (wstart).
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e Modo generador: El motor puede ser autosuficiente, y la interfaz de PEC
proporcionard la energia a bordo mediante corriente continua, CF o VF.

Cuando funciona en ambos modos, el suministro de energia es gestionado por la interfaz
PEC.

Con el desarrollo del MEA, se plantean mayores requisitos para los sistemas de generacién
de potencia. Para que el MEA sea competitivo frente a los sistemas ya existentes en
términos de peso y fiabilidad, la industria ha visto el inicio del desarrollo de la generacion
de potencia, especialmente de la tecnologia del generador. El generador debe cumplir los
requisitos clave del sistema de generacidon VFAC, que se describen a continuacién:

e Alta fiabilidad (componentes rectificadores rotativos integrados, alta resistencia
mecanica y rotor robusto).

e Alta eficiencia, especialmente a bajas velocidades.

e Alta calidad de la energia.

e Altatension parareducir el peso de los cables de alimentacidn, y una gran capacidad
para suministrar energia en el MEA.

e Alta densidad de potencia y sistema eficiente de refrigeracién del aceite.

e Integrar el motor de arranque y el generador en una sola maquina mediante el S/G,
para simplificar el sistema de generacion de potencia y la caja de cambios de
accesorios del motor.

Deben seleccionarse y optimizarse diferentes generadores para cumplir con los

requerimientos clave. [13]

3.2. CLASIFICACION DE LAS MAQUINAS ELECTRICAS

Existen muchas topologias de generadores eléctricos y se han creado varias clasificaciones.
Tradicionalmente, se dividen en dos tipos: DC y AC. Con la aparicién de nuevos tipos de
maquinas, esta clasificacion resulta obsoleta. En la Figura 3.2 se ofrece una clasificacion
diferente de los distintos motores, los cuales se dividen basicamente en dos tipos: con o
sin escobillas. El primer tipo sélo significa que tienen un conmutador y escobillas de carbdn,
mientras que el segundo no tiene ni conmutadores ni escobillas. Cabe destacar que la

tendencia actual se centra en el desarrollo de nuevos tipos de maquinas sin escobillas. [21]
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Figura 3.2. Clasificacion de las mdquinas eléctricas. [21]

Para las maquinas de alta potencia o las aplicaciones S/G, se han propuesto diversos tipos

de tecnologias, de las cuales las mas interesantes son:
e Maquinas de induccion (IM)
e Sincronas de rotor bobinado, conocidas como M4dquinas Sincronas de Campo
Bobinado (WFSM, por sus siglas en inglés, Wound-Field Synchronous Machine)
e Maquinas de iman permanente (PMM)

e Maquinas de Reluctancia (RM, por sus siglas en inglés, Reluctance Machines)

Figura 3.3. Familias de mdquinas eléctricas de alta potencia y S/G consideradas para
arquitecturas MEA con topologia AC/DC. a) Mdquinas de induccion de jaula de ardilla.
b) Mdquinas sincronas de campo bobinado. c) Mdquinas de imanes permanentes.
d) Mdquinas de reluctancia. [20]

La Figura 3.3 representa la estructura basica de cada serie de motores y la topologia PEC

clasica de cada tipo. Dado que los IMs, PMMs y RMs necesitan tener PEC activo en el lado
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del estator, todos ellos incluirdn automaticamente la funcionalidad S/G y seran tratados

como S/G en adelante. [20]

3.2.1. Maquinas de Induccidon
A menudo se sefiala que, en comparacidon con los motores de corriente continua y los
motores sincronos de rotor bobinado, los IM son robustos, baratos, requieren poco
mantenimiento y tienen una elevada relacion potencia-peso. En general, pueden definirse
como un buen compromiso entre rendimiento y fiabilidad. Teniendo en cuenta la
configuracion del rotor pasivo, tienen la capacidad de soportar un funcionamiento a alta
temperatura (hasta 250 °C). Ademas, al adoptar una arquitectura polifasica, pueden
mejorar significativamente la fiabilidad, incluyendo la posibilidad de funcionar en
circunstancias de fallo monofasico.
A pesar de estas funciones ventajosas, la regulacion de la tensién y la variacion de la
frecuencia de los IM siguen siendo inadecuadas, incluso cuando se accionan a una
velocidad constante y consumen potencia activa mediante la alimentacion de cargas, los
IM apenas pueden utilizarse como generadores. [22]
Los principales componentes de los IMs son un estator fijo y un rotor giratorio. Los
devanados se colocan en las ranuras del estator y del rotor. El devanado del estator esta
dispuesto de tal manera que se genera un campo magnético giratorio.
Hay dos tipos de devanados del rotor: de cortocircuito y bobinados. El devanado en
cortocircuito esta compuesto por barras, que estan cortocircuitadas en ambos extremos
por dos anillos, mientras que el devanado bobinado esta compuesto por varias bobinas de
hilo aislado y cortocircuitado a través de anillos deslizantes. Respectivamente, los rotores
se denominan rotores bobinados (también llamados rotores de anillos rozantes) o rotores
en cortocircuito (con las modificaciones existentes: jaula de ardilla y doble jaula de
ardilla). [23]

3.2.1.1. Maquinas de induccion de rotor bobinado
En la actualidad, las Maquinas de Induccién de Rotor Bobinado (WRIM, por sus siglas en
inglés, Wound Rotor Induction Machines) son una tecnologia madura para los

aerogeneradores. Entre las alternativas para los sistemas de generacion de potencia VSCF,
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las WRIM proporcionan una elevada produccién de energia, al tiempo que mantienen una

baja carga del convertidor de potencia conectado al rotor. [24]

Figura 3.4. Mdquina de induccidn de rotor bobinado. a) Representacion de las partes.
b) Diagrama esquemadtico. [23]

El WRIM también se denomina IM de anillo deslizante, ya que incorpora anillos deslizantes
y escobillas para permitir que el devanado del rotor se conecte al circuito externo. Cuando
el devanado del rotor es alimentado por un convertidor de frecuencia para realizar el
control de la potencia de deslizamiento y el devanado del estator esta conectado a la red,
este WRIM se denomina comunmente Generador de Induccion de Doble Alimentacién
(DFIG), que se utiliza ampliamente para la generacidon de potencia en el sector edlico. [21]
A diferencia de un generador de induccién convencional alimentado individualmente, la
potencia eléctrica de un DFIG es independiente de la velocidad. Sin embargo, cabe destacar
gue la potencia suministrada al rotor se suministra mediante anillos rozantes y escobillas,
lo que reduce la fiabilidad, especialmente si se tienen en cuenta los entornos de
funcionamiento mas duros. Por otra parte, las configuraciones sin escobillas de los DFIG
requieren PEs giratorios), lo que da lugar a un sistema mas complicado. [20]
3.2.1.2. MaAquinas de induccion de rotor en jaula

La Mdquina de Induccidn con Rotor de Jaula (CRIM, por sus siglas en inglés, Cage Rotor
Induction Machine) es intrinsecamente mas eficiente y ofrece una mayor densidad de
potencia que el rotor bobinado, ya que se utiliza la jaula de ardilla para sustituir los

devanados distribuidos en el rotor y se eliminan los anillos rozantes y las escobillas. Esta
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estructura inherente sin escobillas, los bajos requisitos de mantenimiento y la buena
capacidad de proteccidn contra la sobrecarga, entre otras caracteristicas, ofrecen ventajas
evidentes de gran robustez y bajo coste. Sin embargo, el ajuste de la excitacién es dificil y
el rendimiento es pobre con las variaciones de carga y velocidad existentes. [13]

Considerando la configuracién de la Maquina de Induccion en Jaula de Ardilla (SCIM, por
sus siglas en inglés, Squirrel Cage Induction Machine), existen principalmente cuatro
partes: barras, anillos terminales, eje y bastidor. El devanado del rotor esta compuesto por
barras (aunque en la figura aparecen como barras de cobre, en su mayoria son barras de
aluminio para reducir el coste de fabricacién, y las corrientes de entrada), incrustadas en
las ranuras del bastidor, y ambos extremos de las barras estan cortocircuitados por anillos

terminales. El bastidor permite montar las barras del rotor en el eje. [25]

Squirrel Cage Rotor Wound Rotor

Figura 3.5. Diferencia entre un rotor de jaula de ardilla y un rotor bobinado. [26]

Generalmente, este tipo de CRIM se denomina IG o IM para abreviar, y se utiliza
ampliamente en la captacién de diversas fuentes de energia renovables. Este tipo de
generador puede ser considerado como parte del sistema de generacién de potencia del

MEA.
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Figura 3.6. Diagrama esquemdtico de sistema de induccidn en jaula de ardilla de cinco
fases. [27]

3.2.1.3. Mejoras tecnologicas
Para facilitar el control de la tensién de salida y proporcionar una potencia reactiva variable,
se han propuesto muchos esquemas de control en los sistemas de generacién de IM de
jaula con convertidores estaticos de potencia avanzados. Una de las soluciones mas
eficaces es conectar un inversor DC-AC con las cargas en paralelo o en serie para
proporcionar una excitacion variable. Sin embargo, con este sistema se inyectan armonicos

en la corriente de carga y se producen fluctuaciones en la tension de salida.

| Prime mover |

(Control-winding side | |Power-winding side|
VFAC electricity

D :

AN ¢

o

- == . Load

/ TIT
TTT
Battery L C

SEC DWIG
Figura 3.7. Diagrama del sistema generador DWIG VFAC. [13]
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En [28], se propone un Generador de Induccién de Doble estator Devanado (DWIG, por sus
siglas en inglés, Dual stator Winding Induction Generator) con un Convertidor de Excitacion
Estdtica (SEC, por sus siglas en inglés, Static Excitation Converter). En el DWIG, la tensidn
de salida puede regularse eficazmente y los armdnicos generados por los interruptores PE
pueden reducirse o incluso eliminarse. La Figura 3.7 muestra un diagrama esquematico del
sistema de generacion DWIG VFAC propuesto. Tiene dos conjuntos de bobinados. Uno es
un bobinado de potencia, utilizado para generar energia eléctrica, y el otro es un bobinado
de control, conectado al SEC para ajustar la corriente de excitacion.

La jaula IM puede utilizarse como un motor de induccion general para arrancar el motor.
La estrategia de arranque de los sistemas S/G basados en IM es sencilla y facil de

aplicar. [13]

3.2.2. Maquinas Sincronas de Campo Bobinado
A lo largo de los afos, se han propuesto e implementado varios tipos de motores
encargados de generar la energia necesaria en las aeronaves, pero el motor mds comun y
ampliamente utilizado sigue siendo el WFSG. Este generador es una tecnologia
consolidada, probada y fiable que ha sido la principal fuente de energia en los aviones
durante décadas. Sus principales funciones son:
e Controlabilidad total del campo magnético, caracteristica muy necesaria para la
industria de la aviacidn por su excelente capacidad de mitigacion de fallos.
e Su funcionamiento requiere un esquema de control muy sencillo y practicamente
auténomo.
e La gran flexibilidad y la configuracion de la arquitectura permiten realizar diversas
operaciones, como S/G, S/G trifasica, etc. [12]
3.2.2.1. Estructura
El WFSG es una unidad compacta e integrada que incluye tres generadores diferentes,
concretamente un Generador de Iman Permanente (PMG), un Excitador Principal (ME, por
sus siglas en inglés, Main Exciter) y un Generador Principal (MG, por sus siglas en inglés,
Main Generator) montados en un eje. EIl WFSG puede utilizarse como generador,
conectarse a los consumidores o mantener una tensidon constante gracias a la GCU.

Ademas, el WFSG puede utilizarse como un S/G cuando es alimentado por un convertidor
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DC/AC de alta potencia en el modo de arranque, pudiendo arrancar el motor principal en

tierra o en el aire, lo que se ha implementado en el B787.

- NN R ————— — — . B

Rotating
rectifier

[
'IME

[|inverter
[l
[l
MG

1 inverter

Figura 3.8. Diagrama de bloques del sistema S/G WFSG. [13]

El WFSG funciona principalmente en modo de generacidon de potencia, suministrando
energia a las cargas eléctricas de la nave. El PMG suministra corriente de DC al devanado
del estator del ME a través de un convertidor buck. Como se muestra en la Figura 3.8, el
convertidor de corte controlado por la GCU se utiliza para controlar la entrada del bobinado
del ME. A medida que el rotor gira, el bobinado de la ME genera AC, que luego es rectificada
por un rectificador rotativo y entra en las bobinas de campo de la MG. Finalmente, la AC
trifasica de las bobinas de la MG puede suministrarse a una carga de AC. Se puede observar
gue la corriente de campo de la MG, I, se ajusta directamente por la ler. Para mantener una
tensidn de salida constante, la corriente de campo les debe ser ajustada por la GCU para
compensar los cambios de frecuencia y de carga. [13]
3.2.2.2. Estado del arte

El generador de potencia de 1 MW de Honeywell se sitiua en el nivel de densidad de
potencia mas alto del sector para los WFSG, con un peso de sdlo 127 kg, establece el nuevo

estdndar en cuanto a potencia y eficiencia. Es capaz de proporcionar una potencia de hasta
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230 Vac (1267 Hz) o 300-600 Vpc, con una eficiencia del 98% y 97% a su carga nominal o a
una velocidad de funcionamiento de 19000 rpm respectivamente. Aunque todavia no esta
disponible comercialmente, se encuentra a un Nivel de Preparacion Tecnoldgica (TRL, por

sus siglas en inglés, Technology Readiness Level) igual a 6. [29]

24

Figura 3.9. Generador de potencia de 1 MW de Honeywell. [29]

3.2.3. Maquinas de Iman Permanente

El descenso del precio de los materiales de Iman Permanente (PMs), unido a la importante
mejora de su rendimiento, ha dado lugar a algunos desarrollos en la linea de PMMs. La
principal ventaja es que no hay componentes activos en el rotor, lo que se refleja en una
alta densidad de potencia y eficiencia. Incluso cuando funciona a velocidad cero, el par
maximo suele estar limitado por los valores de los PE, las limitaciones térmicas y los
problemas de desmagnetizacion. [20]

Por lo tanto, los PMM han adquirido una importancia comercial significativa y, debido a las
importantes mejoras en los equipos de PM y PE y a la creciente demanda de desarrollo de
motores mas baratos, mas pequefios y mas eficientes energéticamente, la importancia de
los motores y generadores de imanes permanentes aumenta dia a dia. Los PMM no son el
tipo de motores mas popular actualmente, sin embargo, a medida que su coste disminuya,
se convertirdn en el principal tipo de motor debido a sus caracteristicas de compactibilidad,
alta densidad de potencia, rapida dinamica, alta relacion par/inercia, accionamiento y

eficiencia. El uso de los PM en la fabricacién de motores tiene las siguientes ventajas:
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e El sistema de excitacion del campo no absorbe energia eléctrica, por lo que no hay
pérdidas de excitacion, lo que significa que la eficiencia se mejora en gran medida.
e El par y/o la potencia de salida por volumen son mayores que cuando se utiliza la
excitacion electromagnética.
e El rendimiento dinamico es mejor que el de un motor con excitacion
electromagnética.
e Mantenimiento y construccion sencillos.
e Reduccidn del precio en ciertos tipos de maquinas. [30]
Segun la forma de la onda de funcionamiento, las Maquinas de Iman Permanente sin
Escobillas (PMBL, por sus siglas en inglés, Permanent Magnet Brushless) pueden dividirse
en distintas categorias: Maquinas de Imanes Permanentes sin Escobillas AC (BLAC) y
Magquinas de Imanes Permanentes sin Escobillas DC (BLDC). Las maquinas PM BLAC se
caracterizan por una Fuerza Electromotriz (EMF, por sus siglas en inglés, Electromotive
Force) sinusoidal y una AC sinusoidal, mientras que las maquinas PM BLDC se caracterizan
por una EMF trapezoidal y una AC rectangular. De hecho, las maquinas PM BLAC se
denominan colectivamente maquinas sincronas de imanes permanentes. [21]
3.2.3.1. Estructura
Todas las estructuras PMBL tienen bobinas en el estator y PMs en el rotor. Esta estructura
es una de las principales razones por las que el PMBL es cada vez mas popular. Como el
bobinado permanece fijo, no hay necesidad de contactos eléctricos moviles
potencialmente molestos. Ademas, como los bobinados son fijos, es mds facil mantenerlos
refrigerados. En los PMBL, la pérdida de potencia se concentra en realidad en el estator,
donde el calor se transfiere facilmente a través del armazén estriado.
Los PM pueden generar un campo magnético en el hueco de aire sin necesidad de una
bobina de excitacién, ni de disipar la energia eléctrica. La energia externa sélo interviene
para cambiar la energia del campo magnético, no para mantenerlo. Como cualquier otro
material ferromagnético, los PM pueden describirse por su bucle de histéresis B-H. Los PMs
también se denominan materiales magnéticos duros, lo que hace referencia a los
materiales ferromagnéticos con un amplio bucle de histéresis. Los PMs que se utilizan

actualmente en los motores eléctricos se dividen en tres categorias:
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e Alnicos (Al, Ni, CO, Fe).

e Ceramicos (ferritas), por ejemplo, la ferrita de bario BaFe12019 y el estroncio.

e Materiales de tierras raras, es decir, samario-cobalto SmCo, ferrita de estroncio

SrFe1;019 y neodimio hierro-boro Nd;Fe14B.

Segun las trayectorias y direcciones del flujo magnético y del conductor de corriente, las
topologias de maquinas eléctricas se dividen normalmente en campo radial, axial y lineal.
Por lo tanto, todas las topologias de maquinas PMBL pueden tener diferentes
representaciones morfoldgicas, como se muestra en la Figura 3.10(a-c). A partir de ahora,
se discutirad la morfologia de campo radial, que se puede extender facilmente a otras

morfologias.

W

____=_p____‘

Figura 3.10. Morfologias de la mdquina PM BL. (a) Flujo radial. (b) Flujo axial. (c) Flujo
lineal. (d) Flujo transversal. [21]

Cabe sefalar que algunas topologias de maquinas (como los motores PMBL de flujo
transversal) no pueden clasificarse en las tres primeras formas bdsicas, ya que su
trayectoria de flujo magnético es tridimensional y abarca las direcciones radial, axial y
circunferencial, como se muestra en la Figura 3.10.d).

Segun la posicidon de los PMs en el rotor, pueden dividirse a su vez en las topologias que se

muestran en la Figura 3.11. [21]
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Figura 3.11. Topologias del rotor para mdquinas PMBL. (a) Montaje en superficie. (b)
Insertada en superficie. (c) Radial interior. (d) Circunferencial interior. [21]

La estructura del rotor y la posiciéon de los PMs tienen una gran influencia en las
propiedades del motor. La construccion interior simplifica el montaje y resuelve el
problema de sujetar el iman contra la fuerza centrifuga. También permite el uso de imanes
rectangulares en lugar de en forma de arco, y suele haber un par de reluctancia importante
gue permite generar en una amplia gama de velocidades una potencia constante. [30]

La forma en que se montan los PMs forma el llamado conjunto Halbach, que es una
disposicion especial de PMs que aumenta el campo magnético en un lado del conjunto y
anula el campo magnético cercano a cero en el otro. Esto se consigue mediante un patrén
de rotacién espacial en la magnetizacién.

Las estructuras mds comunes y eficaces son las de flujo radial y axial. Sin embargo, los
Motores de Iman Permanente de Flujo Axial (AFPM, por sus siglas en inglés, Axial Flux
Permanent Magnet) son compactos y mas ligeros, por lo que se considera que pueden
utilizarse en diversas aplicaciones de alta velocidad. La eliminacién del nucleo del estator
puede minimizar las pérdidas de alta frecuencia asociadas. Por tanto, el motor AFPM sin

nucleo puede utilizarse como opcién para aplicaciones de alta velocidad. Ademas, su
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disefio puede minimizar el par de arrastre y la atraccidon axial entre el nucleo del estator y
el iman del rotor. Sin embargo, reducir el enlace de flujo en el devanado del estator es un
reto para este tipo de AFPM.

La Figura 3.12 muestra el circuito equivalente del motor PMDC:

1,(t) R,
o PAVAVAN
+
L,
u(t) * 8. Ti(t)
u],(t) N, ~J

Figura 3.12. Diagrama del circuito de un motor de corriente continua de imanes
permanentes. [31]

3.2.3.2. Estado del arte

El proyecto E-Fan X de Airbus (2017-2020) iba a ser un demostrador de vuelo de propulsion
hibrida para aviones comerciales. Airbus y Rolls-Royce desarrollaron conjuntamente un
concepto de Avion Eléctrico Hibrido (HEA, por sus siglas en inglés, Hybrid Electric Aircraft)
de demostracion de 70 plazas. En agosto de 2019, el PMM de 2,5 MW (3400 CV) (mostrado
en la Figura 3.13) se probd por primera vez en la planta de maquinas eléctricas de Rolls-
Royce en Trondheim, Noruega. La maquina se disefié para ser utilizada en sistemas de
alimentacion de aeronaves de alto voltaje (3000 Vpc) a gran altura, y su eficiencia podia
alcanzar el 98,9%. Tenia un par base de 1640 N/m y alcanzaba velocidades de 14500 rpm.
El proyecto se canceld durante la pandemia COVID-19.

En la Figura 3.13, la parte superior muestra una vision general del Sistema de Distribucion
de Energia (PDS, por sus siglas en inglés, Power Distribution System) de la arquitectura HEA,
mientras que la parte inferior describe la infraestructura principal de la arquitectura MEA
establecida. La estructura del proyecto E-Fan X se describe en la parte superior de la HEA
resaltada. El sistema de control y la gestion térmica se encuentran tanto en la parte MEA

como en la HEA. [20]
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Figura 3.13. Ejemplo ilustrativo que indica los principales elementos de las
arquitecturas MEA/HEA. [20]

3.2.4. Maquinas de Reluctancia

Con la creciente popularidad de las maquinas PM usados en generadores de energia edlica
y vehiculos eléctricos, la demanda de materiales ferromagnéticos de tierras raras ha
aumentado considerablemente. El valor y la volatilidad de los precios del neodimio han
aumentado seriamente la incertidumbre del desarrollo de PMM y han estimulado la
investigacion en el campo de los motores no magnéticos avanzados. [21]

Aunque los RMs aun no han sido introducidos en los aviones comerciales, parecen ser un
S/G bien conocido en aviones militares, como el Lockheed Martin F-22 (desde principios de
los 2000) y se han aplicado en el desarrollo de aviones desde principios de la década de
1990. La razén puede atribuirse probablemente a las necesidades de potencia mas bajas
de las aeronaves militares. Las principales ventajas de este tipo de maquinas son su
facilidad de construccion y la robusta topologia que proporciona la estructura bdsica del
rotor formado por un solo elemento y los bobinados concentrados del estator. No se aplica
ninguna fuente de campo magnético al componente del rotor, lo que contribuye a mejorar

la fiabilidad de esta topologia.
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Teniendo en cuenta el exigente disefio térmico que se requiere para las futuras aplicaciones
aeronauticas, los limitados requisitos de refrigeracion del rotor del RM pueden llevar el
limite de temperatura al rango de los 400 °C, mostrando asi su inherente adaptabilidad a
condiciones de funcionamiento muy duras. Sin embargo, su principal desventaja es que la
forma sobresaliente del rotor aumenta la pérdida por resistencia aerodinamica, por lo que
el funcionamiento a alta velocidad se ve restringido. Como solucién a este problema, los
huecos pueden rellenarse con materiales no magnéticos a costa de complicar el proceso
de construccion. Aunque el material anadido aumenta el peso, la mayor inercia ayuda a
suavizar las fluctuaciones de par. [20]
3.2.4.1. Maquinas de reluctancia conmutada

Las SRM son un tipo de maquina no magnética avanzada de doble saliente. Como se
muestra en la Figura 3.14, el estator de la maquina SR es un simple nucleo de hierro, y sus
polos salientes estan enrollados con bobinas, mientras que el rotor esta compuesto por un
nucleo de hierro, y sus polos salientes no tienen bobinas ni PM. Su principio de
funcionamiento se basa en la regla de la "reluctancia minima". Por tanto, tiene ventajas
evidentes como su estructura sencilla, su robustez y durabilidad, su bajo coste de
fabricacion y bajo momento de inercia. Sin embargo, sufre el problema de falta de
capacidad de autoexcitacidon. Para superar este problema, algunos investigadores utilizan
una fuente de alimentacién de corriente continua externa para generar un campo
magnético alrededor de los bobinados, de modo que se pueda generar corriente cuando el

rotor esté en movimiento. [21]
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Figura 3.14. Topologias de mdquinas sin imdn con doble saliente. [21]
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El sistema SRM consta de un RM, un convertidor de potencia y un sensor de posicidn. La
estructura topoldgica de su convertidor de potencia es un medio puente asimétrico

trifasico. El rotor del SRM es accionado por el motor principal.

K
o M

Iy

Figura 3.15. Diagrama del SRM y su convertidor de potencia asociado. [32]

La Figura 3.15, muestra el diagrama del SRM y los convertidores asociados. Cuando tanto
K1 como K; estdn cerrados, el bobinado estd excitado; el sistema absorbe energia del motor
principal y de la fuente de excitacién. Cuando tanto Ki como K; estan abiertos, el devanado
libera energia a través de D1 y Dy, y el sistema proporciona energia eléctrica para la carga
externa. [32]

La Maquina de Doble Alimentacién de Estator con Doble Saliente (SDFDS, por sus siglas en
inglés, Stator Doubly-Fed Doubly Salient machine) es un emergente motor no magnético.
Como se muestra en la Figura 3.14, utiliza la misma estructura de rotor que el SRM, es decir,
hierro sélido con polos salientes, pero los SDFDSM tienen dos tipos de bobinados en el
estator: un bobinado de inducido trifasico y un bobinado de campo de corriente continua.
Dado que la corriente que circula por el bobinado de campo se controla de forma
independiente, en comparacion con el SRM, esta maquina puede conservar las ventajas
inherentes de una mayor densidad de potencia, al tiempo que dispone de una densidad de
flujo controlable en los huecos. Por lo tanto, cuando la tensidon de salida generada se desvia
del valor preestablecido, la corriente de campo de DC se controla de manera que la tensiéon

de salida se mantenga constante. Del mismo modo, basandose en las medidas de potencia
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mecanica de entrada y la potencia eléctrica de salida, la corriente de campo de DC puede

ajustarse de forma que se maximice la eficiencia del sistema. [21]

3.2.4.2. Estado del arte
El SRM para aeronaves desarrollado por General Electric y Sundstrand Corporation
demostrd la viabilidad de integrar el S/G en la fase de disefio preliminar. Los resultados
mostraron que, en comparaciéon con los generadores de potencia secundarios de
aeronaves existentes, un SRM correctamente disefiado tiene una densidad de potencia
muy competitiva, y que la maquina puede cumplir los requisitos de rendimiento de la
aplicaciéon, proporcionando 250 kW de potencia a 270 Vpc. Su eficiencia fue de hasta el

93,1%, su velocidad de 22500 rpm, y una densidad de potencia de 5,3 kW/kg. [33]
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Figura 3.16. Esquema y seccion transversal del SRM de 250 kW. [33]

3.2.5. Comparacion de las Topologias
En esta seccion se estudia el estado actual de los principales métodos de generacién de
potencia mediante el andlisis de las distintas topologias mencionadas anteriormente. Los

resultados se recopilan en un mapa de velocidad dindmica. El pardmetro denominado
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velocidad dindmica puede definirse como un valor que puede definir la " suavidad" en
funcién de la capacidad de potencia y de la robustez operativa del cuerpo giratorio. Su
unidad de medida "rpmVvkW" es su pardametro definitorio, que se utiliza para evaluar la
gravedad de los problemas dinamicos (como la velocidad critica, la velocidad
circunferencial y la fatiga).

Teniendo en cuenta que el peso ligero es siempre un factor clave en la industria de la
aviacion, el pardmetro adecuado para aumentar la densidad de potencia es la velocidad de
la maquina. Al comparar maquinas con velocidades dinamicas similares (por
ejemplo, romvkW= 100.000), la PMM desarrollada por la Universidad de Nottingham logré

la mayor densidad de potencia (8,1 kW/kg) entre todos los modelos estudiados.
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Figura 3.17. Disefios de generadores probados o implementados para sistemas de
generacion de potencia de aeronaves. [12]

En la Figura 3.17 es facil observar cdmo un WFSG tipico suele encontrarse en el rango de
velocidad mds bajo, de unos 10 a 25 krpm; la parte superior del mapa se rige por las
maquinas con disefio PM; y en la parte derecha del grafico (rango de velocidad mas alto)
se encuentra la zona de las maquinas de rotor de cuerpo unico, como las maquinas SRy las

IM. Dentro del rango de potencia de 250 kW, la SRM de dos canales desarrollada por
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General Electric mencionada anteriormente puede mostrar una densidad de potencia
competitiva incluso frente a las modernas y avanzadas maquinas de Siemens.
El principal hallazgo que se observa en la Figura 3.17 es que, para densidades de potencia
elevadas, los fabricantes de maquinas eléctricas optan por estudiar configuraciones mas
novedosas como las PMM. El alto rendimiento y la alta optimizacién de las SRM es también
un concepto interesante. Se puede observar que las PMM, SRM e IM cubren un gran
nimero de areas de alta velocidad, en las que el diseifo y la fabricacidn de cualquier
maquina es especialmente dificil. Por el contrario, el tipo WFSG suele encontrarse en areas
de baja velocidad. Por lo tanto, se perciben las dificultades inherentes a la utilizacion de
velocidades mas altas en el WFSG y, por otra parte, su baja densidad de potencia (en
comparacion con los generadores PM o SR).
El potencial de una mayor densidad de potencia (a través de velocidades mas altas) hace
gue el PMM y potencialmente el SRM sean mas atractivos para la industria de la aviacién.
Aunque la densidad de potencia no siempre aumenta con la velocidad de la maquina, la
alta velocidad si suele provocar pérdidas de hierro en alta frecuencia y pérdidas de cobre
en AC, lo que repercute negativamente a la hora de reducir aun mas el peso y el tamafio
de la maquina. [12]
A dia de hoy, el mayor generador eléctrico para aviones construido y probado es la PMM
Mark 1 de 2,5 MW antes mencionada, que se fabricd inicialmente con el propésito de
verificacion y simulacion. Ni el PEC ni la propia maquina han sido optimizados en términos
de peso, por lo que su densidad de potencia no seria tan alta como la de otros PMM como
el desarrollado por la Universidad de Nottingham, que posee la mayor densidad de
potencia de las maquinas presentadas en el gréfico (8,1 kW/kg). [20]

3.2.5.1. Eficiencia
En la Tabla 3.1 se comparan las maquinas mas potentes de cada topologia (excluyendo las
IM). Se puede observar que el nivel de voltaje esta relacionado con la potencia nominal de
la maquina. Como era de esperar, la PMM tiene la mayor eficiencia, aunque también la
WFSM tiene una alta eficiencia. Esto demuestra que la competencia esta ajustada. La
eficiencia ahorra combustible y reduce las emisiones. El requisito de eficiencia para los
generadores de la NASA para futuras aeronaves ha sido fijado en un 99,3%. Sin embargo,

hay que abordar otras cuestiones, como el peso, la seguridad y la fiabilidad.
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tamafo con arquitectura de corriente continua. [20]

Fabricante Topologia | Voltaje | Potencia | Eficiencia

Rolls Royce PMM 3000 Vpc | 2500 kW | 98,9%

Honeywell WEFSM 600 Vpc | 1000 kW 97,0%
General Electric RM 270 Vpc | 250 kW 93,1%

3.2.5.2. Aspectos de funcionamiento
Los puntos clave de las diferentes familias de maquinas se destacan en la Tabla 3.2. Cada

una de ellas tiene sus propias ventajas y desventajas.

Tabla 3.2. Comparacion de las caracteristicas clave de las mdquinas eléctricas estudiadas
(++, muy favorable; +, favorable; o, neutral; -, perjudicial)

Caracteristicas clave

Rango de velocidades

Mantenimiento

Fiabilidad

Eficiencia

Densidad de potencia

Coste

Tolerancia a altas temperaturas

Pérdida de material

Torque

Factor de potencia

Sistema de proteccion

Simplicidad

Tolerancia a fallos

Limite de velocidad

Comportamiento en cortocircuito

Control

Peso

Refrigeracion

PEC

Regulacion de voltaje

Total

TFM
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Como se puede observar, actualmente la topologia que puntia mejor teniendo en cuenta
los principales aspectos requeridos para la generacion de potencia en aeronaves es la

PMM, seguido de los WFSM y los RM.

3.3. SISTEMAS ELECTRONICOS DE POTENCIA

Los PEs son una tecnologia que convierte, controla y regula eficazmente la energia eléctrica
de cualquier entrada disponible a la salida eléctrica requerida utilizando componentes
electrdénicos de estado sdlido. Los Sistemas Electrdonicos de Potencia (PES, por sus siglas en
inglés, Power Electronic Systems) son ya una tecnologia bien integrada en diferentes partes
de las aeronaves, y en el contexto MEA, la tasa de utilizacion de PEs en la conversion de
energia también estd aumentando. Por lo tanto, la los PEs es una de las tecnologias
habilitadores mas relevantes para el concepto MEA. Esta seccion presenta las opciones
basicas para la distribucidn de energia a bordo y los requisitos relacionados con la interfaz
PEC.

La configuracién PEC del S/G debe ser bidireccional, actuando como rectificador en modo
generacion y como inversor en modo arranque. Por lo tanto, la principal diferencia en la
configuracion de la interfaz PEC depende del PDS. Sin embargo, los requisitos funcionales
en el lado de la maquina de la interfaz PEC no tienen nada que ver con el hecho de que el
S/G esté conectado a un sistema de distribucion de DC o de AC. Las topologias PEC
bidireccionales mas relevantes y adecuadas para las estructuras del S/G se representan en
la Figura 3.18. A continuacion, la interfaz se describira con mas detalle segun el tipo de

sistema de distribucion de la aeronave.
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La Figura 3.18 muestra las diferentes estructuras PEC: a) Interfaces AC/DC, como el
Convertidor de dos Niveles (2LC), el Convertidor de tres Niveles con Sujecion al Punto
Neutro (3L-NPC) y el Convertidor de tres Niveles Tipo T (3L-TTC). b) Interfaces AC/AC, que
incluyen el Convertidor Matricial Directo (DMC), el Convertidor Matricial Indirecto con
Convertidor alimentado por Corriente en el Lado S/G (IMC-CSC) y el Convertidor Matricial
Indirecto con Convertidor alimentado por Tension en el Lado S/G (IMC-VSC). ¢) Convertidor

de Doble Cuadrante totalmente asimétrico (DQC), soluciéon a medida para los RM.

3.3.1. Sistemas de Distribucion AC
La Figura 3.19.a) muestra la configuracion general del S/G conectado al PDS de CA a través
de la interfaz PEC. De hecho, los PDS de AC se han utilizado tradicionalmente en las redes
eléctricas de la aviacion, asi como las soluciones con CF y frecuencia flexible. En el caso de
los sistemas con distribucidn de AC, debe haber una etapa completa de conversidon de
potencia de AC a AC para proporcionar el control que requiere el S/G. La interfaz PEC puede
proporcionarse mediante topologias AC/DC y DC/AC de dos niveles, o mediante una
conversion directa AC/AC de un solo nivel.
Cabe mencionar que los rectificadores de diodos pasivos se han convertido
tradicionalmente en convertidores AC-DC en los sistemas de alimentacidn de las aeronaves
debido a su alta fiabilidad. De hecho, la rectificacion pasiva sigue siendo una solucién
relevante para el WFSM, que interactia con el PDS de DC o como interfaz entre la VF y el
sistema de distribucion de CF. Sin embargo, la calidad de la energia y los estrictos requisitos
de Interferencia Electromagnética (EMI, por sus siglas en inglés, Electromagnetic
Interference) son también las principales preocupaciones para los requisitos de alta
potencia del sistema MEA en el futuro. Por ello, cada vez se investigan mas ampliamente
los convertidores activos en las aplicaciones MEA. Ademas, los rectificadores pasivos no

son adecuados para los sistemas S/G.
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Figura 3.19. Dos categorias de distribucion de energia MEA. a) Distribucion de AC VSCF.
b) Topologia de distribucion de DC. [20]

3.3.1.1. Topologias de dos etapas

La topologia clasica de PEC del lado de la maquina estudiada para S/G se muestra en la
Figura 3.18.a). De hecho, una topologia de dos etapas basada en un Convertidor de Fuente
de Tension (VSC, por sus siglas en inglés, Voltage Source Converter) con un condensador
de enlace de DC intermedio es el disefio mas comun. El 2LC utiliza un nimero minimo de
interruptores activos, lo que se traduce en simplicidad y fiabilidad. Los 3L-NPC o los 3L-TTC
suelen utilizarse para conseguir una mayor eficiencia, una frecuencia fundamental mas alta
y la menor radiacion EMI sin aumentar la frecuencia de conmutacion del dispositivo
semiconductor. El convertidor RM esta configurado con fases controladas por el DQC,
como se muestra en la Figura 3.18.c).

Las configuraciones de la Figura 3.18.a) y la Figura 3.18.c) estdn equipadas con un
condensador de DC. Por lo tanto, son directamente aplicables a las PDS de DC, con su

estructura mostrada en la Figura 3.19.b). Sin embargo, la distribucion de DC de alta tensién
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basada en VSC con condensadores del lado de DC (niveles de tensidon de 270/540V o
superiores) ha llamado la atencién sobre la necesidad de proteccion y gestion de fallos,
basandose en los emergentes disyuntores con semiconductores. Ademas, los retos que
siguen afrontando los PDS de DC de alta potencia hacen que los PDS de AC sigan siendo
importantes. Por lo tanto, también se considera un sistema de conversion directa AC/AC
para evitar el proceso de conversion en dos etapas del enlace intermedio de DC.
3.3.1.2. Conversion directa AC/AC con topologias sin condensadores

Los condensadores de enlace de DC son una de las fuentes mas frecuentes de fallos en los
PEC, y afectan al peso y volumen totales. Al reducir la necesidad de grandes condensadores
de DC en la conversién de dos etapas, el convertidor matricial puede convertir
directamente la VF AC en CF AC sin un enlace de DC. Durante muchos afios, cuando se ha
requerido una solucién compacta con alta densidad de potencia, un convertidor matricial
sin interfaz de condensadores de DC ha sido una opcién adecuada.

Tradicionalmente, una motivacidon importante para las soluciones sin condensadores ha
sido también mejorar la fiabilidad evitando el uso de condensadores electroliticos.
Topoldgicamente, se pueden encontrar varias alternativas de convertidores matriciales en
las categorias de DMC e IMC, como se muestra en la Figura 3.18.b). Su principio de
modulacion y el nimero de interruptores son diferentes. Sin embargo, la falta de un
condensador de amortiguacion hace que este tipo de conversidon sea mas propenso a los
fallos e impone requisitos estrictos al controlador. En general, el control de este tipo de
convertidores es mas complejo que el de los convertidores AC/DC. Ademas, el convertidor
matricial directo puede encontrarse con el reto de la limitacién de la sobrecorriente en el
modo de arranque. Para evitar este problema, se han propuesto convertidores matriciales

indirectos para aplicaciones S/G.

3.3.2. Sistemas de Distribuciéon de DC
La Figura 3.19.b) muestra la configuracién tipica de una unidad S/G conectada a un PDS DC.
Como ya se ha mencionado, la asignacion de AC de CF mas comun que utiliza las interfaces
resaltadas en la Figura 3.18.a) se basa en una configuracién PEC AC-DC-AC de dos etapas,
lo que aumenta el hardware adicional y las pérdidas de la tecnologia MEA. Estas

consideraciones abogan por la configuracion de bus HVDC. En consecuencia, a medida que
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aumentan los niveles de potencia, mientras que tanto la generacién de potencia como las
cargas se basan principalmente en interfaces PE, la distribucion de DC en los sistemas
aeronauticos resulta cada vez mas atractiva. De hecho, la distribucion de DC puede ahorrar
las dos etapas de conversion entre la fuente de alimentacién y la carga (es decir, de DC a
AC vy de AC a DC) en muchos casos. Ademas, también se esta estudiando la posibilidad de
aumentar el nivel de tensién para reducir las pérdidas y el peso de los cables del PDS a
medida que aumenta el nivel de potencia necesario.

Como ya se ha mencionado, la Figura 3.18.a) muestra una configuracion tipica de
convertidor de AC/DC con condensadores en el lado de DC. Por lo tanto, estas topologias
pueden aplicarse directamente a la conversién de AC a DC en las PDS de DC.

La Tabla3.3 resume las topologias PEC bidireccionales adecuadas para los S/G

mencionados, destacando las ventajas y desventajas de cada una de ellas.

Tabla 3.3. Descripcion de las interfaces PEC para aplicaciones S/G. [20]

Tipo Beneficios Inconvenientes

-Alta tension THD, alto dV/dty
tension de aislamiento

-Topologia de convertidor mas

2LC estandar

.. , -Grandes condensadores en el lado
-Minimo nimero de componentes

de DC
-Reduccién de la THD de la tensidn, -Pérdidas no uniformes y alto nimero
3LNPC del dV/dt y del estrés del aislamiento | de componentes
-Reduccidn de las pérdidas de -Aumento del volumen de los
armonicos con mayor eficiencia condensadores

-Reduccidn del contenido de
armonicos y de la exposicién al
3L-TPC | aislamiento

-Menos pérdidas de armdnicos y
mayor eficiencia

- Pérdidas no uniformes y elevado
numero de componentes
-Dispositivos con diferentes tensiones
nominales

DMC | -Topologia sin condensadores -Control complicado

-Se evita el enlace de DC, reduciendo | -Alto numero de componentes

IMC el tamafio y peso necesarios
-Se requieren pequeios filtros de -Mayor demanda de corriente de
interfaz AC-AC salida (baja relacién de transferencia)
-Control i ient I , .

DQC ontrol independiente de las -Solucién a medida para los SRMs

diferentes fases
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3.3.3. Desarrollos de PEC y su Futuro para las Aplicaciones de S/G

Cabe mencionar que muchos desarrollos en curso en la tecnologia PEC estan apoyando el
potencial de electrificacion de los sistemas de las aeronaves. En particular, se espera que
el desarrollo de los Semiconductores de Banda Ancha (WBGS, por sus siglas en inglés, Wide
Band Gap Semiconductors) en aplicaciones comerciales tenga un impacto significativo para
el desarrollo de las aplicaciones MEA. La aplicacién de soluciones PEC basadas en WBGS ya
se considera ampliamente para los niveles de tension establecidos en los PDS de las
aeronaves. De hecho, el uso de equipos WBGS suele favorecer la reduccién de pérdidas y
el aumento de frecuencia de conmutacidn, lo que también puede afectar a la densidad de
potencia. También se espera que las caracteristicas de los dispositivos WBGS favorezcan
una mayor fiabilidad de las unidades PEC en las aplicaciones MEA. Ademas, especialmente
los dispositivos de carburo de silicio (SiC) tienen el potencial de lograr un funcionamiento
a alta temperatura de las interfaces PEC.

En las aplicaciones MEA establecidas, para los convertidores DC/DC y/o los inversores
DC/AC que funcionan como interfaz entre una etapa de DCy un sistema de distribucion de
AC de CF, el aumento potencial de la densidad de potencia puede ser lo mas determinante.
De hecho, las densidades de potencia alcanzables en estas aplicaciones pueden
beneficiarse de la reduccion del tamafio y el peso de los componentes magnéticos debido
al aumento de la frecuencia de conmutacion, y/o de la reduccion de los requisitos de
refrigeracion debido a la reduccién de las pérdidas. Sin embargo, para las aplicaciones S/G
de alta potencia, el uso de dispositivos de SiC también tiene un gran potencial para apoyar
el desarrollo de niveles de tensién mas altos de PDS. Por lo tanto, ya se estan considerando
sistemas de media tensidn a escala de megavatios basados en soluciones SiC o PEC hibridas
de Si-SiC para los futuros sistemas hibridos de las aeronaves. Adema3s, la capacidad de
operar a altas frecuencias de conmutacién puede ser necesaria para la utilizacion eficaz de
motores sin nucleo con baja inductancia y un funcionamiento a alta velocidad en el que la
frecuencia fundamental alcance el rango de los kHz.

El uso de equipos WBGS también puede suponer otros retos para el disefio de los sistemas
de aislamiento en las aplicaciones MEA y HEA. En general, reducir las pérdidas de
conmutacion aprovechando el potencial de conmutacién mas rapido de los dispositivos

WBGS aumentara el reto de las EMIs y la posibilidad de descargas parciales en los
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materiales aislantes. Por lo tanto, el uso de dispositivos SiC en topologias de convertidores
establecidas para aplicaciones S/G y otros actuadores electromagnéticos puede dar lugar a
la necesidad de filtros dV= dt dedicados. Ademas, durante la conmutacién, la tensién en
los materiales aislantes aumentara con el nivel de tension, y dV= dt. Por lo tanto, el uso de
convertidores multinivel puede ser un método adecuado para reducir la presién sobre el
material aislante.

Como resultado, al utilizar la tecnologia WBGS para reducir las pérdidas de conmutacién
mientras se incrementan los niveles de tension, se espera que la topologia PEC multinivel
adquiera mayor importancia. Sin embargo, también hay ejemplos de disefios de maquinas
que pueden tolerar altos dV= dt sin que aumente el problema de las descargas parciales.
Por lo tanto, de acuerdo con las tendencias recientes, los PECs necesita adoptar una
variedad de herramientas de disefio fisico para promover el desarrollo futuro de la

industria, incluyendo los objetivos de disefio de las maquinas. [20]

3.4. PROVEEDORES DE PMG

En los capitulos anteriores se ha hablado de las diferentes familias de generacion eléctrica.
Teniendo en cuenta todas las ventajas e inconvenientes; y la progresion del mercado y de
las tecnologias, se considera que las PMM son los que mejor se adaptan a los futuros
requerimientos de energia que necesitara el MEA/AEA por su alta eficiencia y densidad de
potencia.

Aqui se mostraran los principales proveedores de PMMs que hay actualmente en el
mercado, con sus prestaciones clave y caracteristicas técnicas, ademas de una breve
descripcién de las empresas proveedoras.

La Tabla3.4 recoge resumidamente los proveedores considerados junto con su

configuracion de flujo.
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Tabla 3.4. Lista de proveedores de diferentes PMMs disponibles en el mercado

Proveedor Topologia | Tipo de flujo
Avid Technology PMM Radial
EMRAX PMM Axial
Magnax PMM Axial
Dynamic E-Flow PMM Axial
YASA PMM Axial
SAPA PMM S/G
Compact PMM Radial
Dynamics
Infinitum Electric PMM Axial

3.4.1. Avid Technology

AVID es lider en el disefio y fabricacion de componentes y sistemas de transmision eléctrica
para vehiculos eléctricos e hibridos de alto rendimiento. Sus principales competencias son
el diseno, verificacién y fabricacidon de motores de alto rendimiento, equipos de PE y la
integracion de termofluidos.

Su motor mas potente es capaz de generar un par maximo y una potencia de 1800 Nm y
660 kW durante 20 s, (780 Nm y 282 kW en condiciones nominales), puede trabajar a una
velocidad maxima de 5000 rpm y pesa 122 kg. Se trata de un AFPM con una densidad de
par y potencia muy elevada (superior a 10 kW/kg), un bajo par de arrastre, una tension de
hasta 800 Vpc, un rendimiento maximo superior al 96% (incluidos los inversores de
potencia), y el rotor compuesto de baja inercia tiene una excelente estabilidad dindmica.
Tiene funcién de refrigeracién por agua/glicol, lo que puede simplificar la instalacion y
mejorar el rendimiento, e integra un sensor de temperatura PT100 y un resolutor sin/cos
compatible con la mayoria de los inversores disponibles en el mercado. Tiene un disefio

compacto y un frontal plano. [34]
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Figura 3.20. Motor eléctrico de flujo axial EVO de Avid Technology. [34]

3.4.2. EMRAX

EMRAX es una empresa de fabricacidon y desarrollo cuyos principales productos son
innovadores motores eléctricos de flujo axial. Sus motores son Unicos porque pueden
adaptarse a las necesidades del cliente con gran rapidez. Ademas, se distinguen de otros
motores de flujo axial por su altisima densidad de potencia/par, su ligereza y su disefio
compacto. Proporcionan soluciones rapidas y personalizadas para diversos accionamientos
eléctricos y sistemas de generacién de potencia, y han desarrollado procedimientos
técnicos especiales que permiten establecer la produccion en serie en poco tiempo.

El EMRAX 348 de media tension es un S/G de flujo axial, con un didmetro de carcasa de
348 mm y una longitud axial de 107 mm. Tiene una masa seca de 41,5 kg con una
refrigeracion combinada de aire y liquido. Un solo motor alcanza una potencia y un par
maximos de 380 kW y 1.000 Nm con velocidades de giro maximas de 4.500 rpm; vy
proporciona una potencia continua de hasta 210 kW con un par continuo de hasta 500 Nm
con un rendimiento del 92-98%, a velocidades de giro de 4.000 rpm para obtener 420 Vpc.

Se pueden apilar dos motores para conseguir el doble de potencia y par. [35]
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Figura 3.21. EMRAX 348. [35]

3.4.3. Magnax

Magnax afirma que su mision es acelerar la innovacion de las lineas motrices mediante el
desarrollo de soluciones de motores de flujo axial sin yugo y de inversores que destaquen
por su densidad de potencia, su eficiencia y su fiabilidad.

Los motores de flujo axial de alta velocidad de Magnax pueden proporcionar una densidad
de potencia maxima de 15 kW/kg o superior. Disponen de un sistema patentado de
refrigeracion de los bobinados para minimizar la temperatura del estator; rotores de doble
iman permanente para conseguir la mayor relacidn par-peso; estatores sin yugo para
conseguir el recorrido de flujo mas corto posible y un peso total mas ligero; bobinado
concentrado para conseguir la menor pérdida de cobre posible; uso de acero eléctrico para
reducir la pérdida de hierro hasta en un 85%; utilizan hilo de cobre de seccidn rectangular
para lograr el mayor indice de llenado de cobre (90%). También han patentado métodos
de fabricacion en serie.

Uno de sus generadores, el Magnax AXF290, tiene un peso de 25 kg para una potencia
maxima de 325 kW y un par maximo de 510 Nm. Ademds, segun la empresa, estas
maquinas de imanes permanentes de flujo axial (AFPM) pueden proporcionar la mayor
eficiencia energética de todas las maquinas eléctricas, principalmente porque no hay yugo
y los recorridos del flujo (a través de nucleos de acero) son muy cortos, alcanzando unos

13 kW/kg. [36]
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Figura 3.22. Mdquina électrica AXF290 de Magnax. [36]

3.4.4. Dynamic E Flow

Dynamic E Flow GmbH, con sede en Baviera, es una empresa emergente de alta tecnologia
con conocimientos innovadores en el campo de los vehiculos eléctricos. Basandose en su
experiencia adquirida en anos de investigacion basica y desarrollo, han propuesto una
innovadora tecnologia multifuncional para motores (capcooltech®). Dynamic E Flow
desarrolla maquinas especiales, prototipos y produccidon a pequefia escala. También
apoyan a sus socios en la preparacién de la produccién en serie. [37]

Su modificacion B1 del motor eléctrico SMG180 para aplicaciones de automocion se
convirtié a la tecnologia capcooltech®. La bobina del motor eléctrico se sustituyé por
capcooltech® y se instald un sistema de refrigeracidn directa. Gracias a capcooltech®, el par
motor se incrementd de 80 Nm a 165 Nm. El motor tiene el doble de potencia de salida
continua, 80 kW, con una tensién de 400 Vpc. Pesa 32 kg y su velocidad maxima es de

4500 rpm. [38]

Figura 3.23. Motor eléctrico SMG18 con la modificacion B1. [37]
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3.4.5. YASA

Para un requisito de potencia y par determinado, YASA puede proporcionar motores y
controladores mas pequefios y ligeros que las tecnologias de la competencia. Sus motores
y controladores son ideales para aplicaciones en las que el espacio y el peso son
fundamentales, como la industria automovilistica, el sector naval y aeroespacial.

Los motores y generadores de YASA son los mas pequeios y ligeros en sus niveles de
rendimiento. Basado en la exclusiva topologia de inducido sin yugo y segmentado de YASA,
en comparaciéon con cualquier motor o generador similar, este motor utiliza menos
material de forma mas eficiente para proporcionar un par y una densidad de potencia
mayores. El YASA 750 R es un motor de baja velocidad y alto par con una densidad de par
y potencia lider. EI YASA 750 R proporciona un par maximo de 790 Nm, una potencia
maxima de 200 kW a 700 V y un rango de velocidad de 0-3250 rpm en una longitud axial
de sélo 98 mm. El YASA 750 R es un motor de alto par desarrollado a partir del probado
YASA 750 y cuenta con un disefio mecanico mejorado para facilitar su instalacion e

integracién, incluyendo una mayor resistencia mecdnica y rigidez. [39]

Figura 3.24. Mdquina 750R de YASA. [39]

3.4.6. SAPA
Las actividades de SAPA siempre han estado vinculadas al sector de la defensa y se han
dedicado a servir a sectores militares en todo el mundo. Los productos que desarrollan se
han utilizado con éxito en muchos paises de tres continentes. SAPA proporciona las
soluciones de mayor rendimiento en términos de movilidad, generacién de potencia y

defensa basadas en su tecnologia.
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El motor trifasico de imanes permanentes MG-750 esta disefiado para ser utilizado como
S/G junto con un motor de combustidn interna. Es el companiero perfecto para los vehiculos
eléctricos e hibridos. Su amplio rango de temperatura de funcionamiento
(-32 °C hasta 100 °C) y su reducido tamano hacen que su rango de aplicacion en vehiculos
eléctricos sea incomparable, generando una potencia nominal eléctrica de hasta 75 kW a
700 Vpc y un par nominal de 110 Nm. Su par y potencia maximos son de 300 Nm y 165 kW
respectivamente, con una velocidad maxima de 7200 rpm y un rendimiento maximo del

97%, con un peso de 38 kg. [40]

Figura 3.25. Mdquina eléctrica MG-750. [40]

3.4.7. Compact Dynamics

Como filial de Schaeffler Technologies AG & Co. KG, Compact Dynamics GmbH es un
proveedor de servicios flexible para el desarrollo y la fabricacién de accionamientos
eléctricos de alto rendimiento y equipos de PE, y proporciona un alto nivel de innovacion y
densidad de integracidn. Entre sus clientes se encuentran equipos de carreras, fabricantes
o proveedores de automoviles.

A diferencia de los rotores internos, el hueco de aire en los accionamientos de rotor externo
puede mantenerse muy pequeio, ya que el manguito del rotor tiene una gran influencia
en el hueco de aire mecanico. El espacio entre el rotor y el estator es de gran importancia
para el empuje superficial de una maquina eléctrica. La mayor densidad de potencia se
consigue mediante una geometria de rotor modificada, pasos de polos mas pequefios, un

disefio optimizado de los PE y una mayor densidad de integracion.
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En su PMM de 2016 obtuvieron 400 kW de potencia maxima y 260 kW de potencia
continua, con una densidad de potencia de 10,9 kW/kg. [41]

, ,’1 '
l} . ¢

Figura 3.26. Generador eléctrico de Compact Dynamics de 2016. [41]

3.4.8. Infinitum Electric
El motor Infinitum Electric utiliza un estator de placa de circuito impreso, cambiando el
complejo cobre y hierro de un motor tradicional, y los avances en la electrénica de potencia
para optimizar el consumo de electricidad. Sus productos utilizan un proceso de disefio
simplificado, componentes comunes y no necesitan equipos especializados.
La Serie IEm ofrece una opcidon personalizable con una potencia que va de 0 a 250 kW, un
rango de velocidad de hasta 25000 rpm y densidades de potencia maxima continua de

12 kW/kg. [42]

Figura 3.27. Motor y accionamiento integrado de la Serie IEm. [42]
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3.4.9. Comparacion de Fabricantes
Para resumir y comparar mejor toda la informacién recabada de los proveedores, las
principales caracteristicas se presentan en la Tabla 3.5, y las velocidades y potencias
dindmicas del generador se representan en la Figura 3.28 de forma similar a como se

compararon las diferentes topologias en secciones anteriores.

Tabla 3.5. Comparacion de las caracteristicas de los generadores (por proveedor)

Proveedor Timax Pmax T P Vmax w n Voltaje Pmax
NM kW NM kw rpm kg % \" kW/kg

Av. Tech. 5000 96 5,4

EMRAX 1000 380 500 210 4500 41,5 420 Ll

Com. Dyn. - 400 - H 260 - 36,5 - 10,9

Infinitum - 250 = - - - -

Magnax 510 325 - - - - -

D. E Flow - - 4500 32 - 400 -

YASA 790 = = = - 700 -

SAPA 7200 38 97 700 4,3

Power (kW)

1000

rpmvVkW=1E6

\Inﬁnitum

100 rpmVkW=7.5E5

\Dynamic E Flow

rpmvkW=5E5

pmvVkW=3E5

rpmvkW=1E4 rpmvkW=1E5
10

0 10 20 30 40 50 60  Speed (krpm) 70

Figura 3.28. Comparacion de la velocidad dindmica de los generadores (por proveedor)

De la tabla se puede apreciar que las mejores densidades de potencia las consiguen Magnax

(13 kW/kg), Infinitum (12 kW/kg) y Compact Dynamics (10,9 kW/kg). Por otro lado, si
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observamos la Figura 3.28 para analizar la velocidad dinamica (rpmvkW), Infinitum tiene
velocidades mas altas que los otros generadores, lo que provoca problemas dinamicos mas
importantes, como la velocidad critica, la velocidad circunferencial y la tensién; mientras

gue Magnax tiene la mas baja de los tres generadores mencionados.
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4. Arquitectura de Distribucion
Eléctrica

Con el fin de proponer una arquitectura eléctrica adecuada para un futuro aviéon militar
mas eléctrico, se estudiard primero la arquitectura eléctrica mas avanzada en un avion

militar, la del Lockheed Martin F-35.
4.1. CONTEXTO: DESARROLLO Y DISENO DEL F-35

El F-35 cuenta con numerosas mejoras tecnoldgicas en los subsistemas de la aeronave y de
propulsion, derivadas de proyectos anteriores. Entre ellos se encuentran la investigacion
sobre la Tecnologia de Integracién de Subsistemas (SUIT, por sus siglas en inglés, Subsystem
Integration Technology), el programa de Tecnologia de Ataque Avanzada Conjunta (JAST,
por sus siglas en inglés, Joint Advanced Strike Technology), el programa de Sistema de
Entrada Compacto Avanzado (ACIS, por sus siglas en inglés, Advanced Compact Inlet
System) del Laboratorio de Investigacién de la Fuerza Aérea (AFRL, por sus siglas en inglés,
Air Force Research Laboratory), la investigacion sobre los Estudios de Planificacion de la
Tecnologia de Integracion de Vehiculos (VITPS, por sus siglas en inglés, Vehicle Integration
Technology Planning Studies), los estudios MEA y el programa de demostracion del Caza
de Ataque Conjunto con Tecnologia de Subsistemas Integrados (JSF, por sus siglas en inglés,
Joint Strike Fighter; y J/IST, JSF/Integrated Subsystem Technology).

La produccién del F-35 incluye una arquitectura de subsistemas de avion altamente
integrada, que permite reducir el tamafio total del avidén y el peso total de despegue. Se
consigue sustituyendo los subsistemas independientes conjuntos utilizados en otros
aviones tradicionales. La Figura 4.1 muestra las tecnologias clave de la aeronave y del
sistema de propulsion seleccionadas para su incorporacion. Esta seccion se centra en la
trayectoria de evolucion que ha seguido el desarrollo de las tecnologias de estos

subsistemas.
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Figura 4.1. Tecnologias seleccionadas para los subsistemas de la aeronave y propulsivos
del F-35. [15]

4.1.1. Primeros Estudios y el Programa J/IST

Los subsistemas de las aeronaves se disefian tradicionalmente con un método federado
que consiste en muchos subsistemas disefiados de forma independiente. Las
investigaciones patrocinadas por el JSF demostraron que la integracién de estos elementos
puede aportar importantes beneficios. Esto se aplicd a tres subsistemas: los sistemas de
control de vuelo y de actuacion, los sistemas de energia eléctrica y auxiliar y el ECS. Los
resultados de la investigacion demostraron que la integracién efectiva de estos tres
subsistemas principales permite mejorar significativamente el rendimiento de la aeronave
y reducir considerablemente la cantidad de equipos necesarios.

En los sistemas tradicionales, la potencia eléctrica, hidraulica, neumatica y mecénica es
generada y distribuida por el motor y el sistema de potencia auxiliar. Los estudios SUIT,
MEA vy VITPS, financiados por el gobierno, demostraron los potenciales beneficios de
eliminar o reducir los sistemas hidraulicos centralizados tradicionales y de reducir la
extraccion de aire de purga del motor. El AFRL patrociné el SUIT a finales de la década de
1980y principios de los 90 para estudiar lo que se podia conseguir con una integracion mas

eficaz de los subsistemas de la aeronave seleccionados. Al mismo tiempo, la seccion de
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propulsion de la AFRL estaba desarrollando de forma independiente la tecnologia del MEA,
incluyendo el accionamiento del control de vuelo eléctrico y los conceptos de sistemas de
generacioén de potencia y distribucion de energia.

Entre 1994 y 1995, el programa JAST identifico los componentes técnicos clave para apoyar
el desarrollo de capacidades de ataque avanzadas. La idea era examinar la aplicabilidad de
las tecnologias candidatas en funcion de sus respectivas ventajas en los cuatro pilares del
programa JSF: asequibilidad, letalidad, capacidad de supervivencia y capacidad de apoyo.
En aguel momento, tres empresas Contratistas de Sistemas de Armas (WSC, por sus siglas
en inglés, Weapon System Contractors) competian activamente por hacerse con el JSF:
Lockheed Martin, Boeing y el equipo McDonnell Douglas/Northrop Grumman/BAE
Systems. Los tres WSC llegaron a la conclusion de que las tecnologias SUIT y MEA podian
combinarse en un avion de ataque. Por lo tanto, sugirieron aplicar la combinacién
SUIT/MEA en el marco del JAST. Cada uno de los WSC abogd por la busqueda de la
tecnologia de subsistemas integrados, y a partir de esa defensa se cred el programa de
demostracion J/IST.

Los objetivos del J/IST eran sentar las bases del plan de SDD del JSF y destacar los puntos
clave de la configuracidn objetivo de la plataforma del JSF. El J/IST debia ser ejecutado por
los tres WSC que competian por el JSF. Cada WSC respaldaba su propio equipo JSF v, al
mismo tiempo, era responsable de los resultados técnicos del trabajo del J/IST de los demas
WSC del JSF. [15]

El objetivo del programa de demostracion del J/IST era reducir los riesgos asociados a la
integraciéon de las nuevas tecnologias en los distintos subsistemas. Esto es particularmente
aplicable a las tecnologias MEA, incluyendo el S/G, la integracion del Sistema de Actuacién
Electro-Hidrostatica (EHAS, por sus siglas en inglés, Electro-Hydrostatic Actuation System)
y la integracién del Médulo de Gestion Térmica/Energética (T/EMM, por sus siglas en
inglés, Thermal/Energy Management Module), a través de una serie de labores de
maduracion. El proyecto incluyd el desarrollo y las pruebas de vuelo de versiones prototipo
de un S/G de SRy de los actuadores de control de vuelo de la Actuacion Electro-Hidrostatica
(EHA), reduciendo con éxito los riesgos de estas tecnologias para el programa SDD. Este
trabajo se dividié en tres areas de enfoque: una centrada en los sistemas de accionamiento

de la energia eléctrica y el control de vuelo (dirigida por Lockheed Martin), otra centrada
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en el desarrollo de tecnologias relacionadas con el T/EMM (dirigida por Boeing St. Louis) y
otra dedicada a la evaluacion de beneficios independientes (dirigida por Boeing en su
planta de Seattle). [43]

La Figura 4.2 muestra una comparacion entre la arquitectura tradicional de subsistemas y
la arquitectura de subsistemas integrados del F-35. La arquitectura integrada reduce el
numero de componentes del sistema, lo que hace que el avidn sea mas pequeiio, mas ligero
y mas barato. Basandose en estas conclusiones y en el disefio de configuracion desarrollado
para el programa SDD, estos sistemas se emplearon en el punto de desarrollo inicial del

F-35.

Legacy Approach Using Federated Systems F-35 Integrated Systems

Litium-lon

Hydraulic

Electro-Hydrostatic
Actuators

Actuators

Engine Starter/
Generator

Ram Air Heat
Exchanger

Air Cycle Power and Thermal
Environmental Management
System (PTMS)

Control Sy

Fan Duct Heat
Exchanger

Figura 4.2. Subsistemas de vehiculos federados frente a los integrados. [15]

4.1.1.1. EPSy EHAS del J/IST
El equipo dirigido por Lockheed Martin consiguid los siguientes avances en el proyecto
J/IST:

e Desarrollo y pruebas de vuelo de un sistema SR y de un sistema S/G de doble canal,
gue proporciona fuentes de alimentacion de 270 Vpc tolerantes a fallos vy
redundantes para cazas de motor Unico.

e Desarrollo de un sistema de accionamiento eléctrico redundante que cumple con
las condiciones de vuelo.

e Desarrollo de un sistema de baterias de 270 Vpc que cumple con las condiciones de
vuelo para proporcionar energia ininterrumpida para el EPS de 270 Vpc critico para

el vuelo.
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e Desarrollo de un sistema de energia de emergencia que cumple con las condiciones
de vuelo y proporciona energia secundaria.

e Finalizacién de la prueba de demostracion técnica especifica del S/G para verificar
el funcionamiento en determinadas condiciones de fallo.

e Modificacidn, integracién y prueba de vuelo de las tecnologias mencionadas en un
avioén de un solo motor con Integracion de Tecnologia Avanzada de Vuelo (AFTI, por
sus siglas en inglés, Advanced Flight Technology Integration)/F-16, como se puede
observar en la Figura 4.3.

e Validacion de la tecnologia MEA mediante la demostracién en el AFTI/F-16 del kit

de subsistemas del F-35.

Affordable, High-Performance Baseline for PWSC

PWSC Subsystems Suite
Identical to J/IST

AFTI/F-16 Demonstration Validates
More-Electric Aircraft Technologies cammon Components
Inverter/Converter/Controller (2) —

Provides Conditioned 270 VDC Power
to Flight-Critical Actuation System

270 VDC Emergency Generator —
Provides Independent Source of
™ Electrical Power

270 VDC Battery — Provides
Uninterruptible, Flight-Critical Power

Starter/Generator - Source for 1 4
Redundant, Flight-Critical Power

Power Drive Electronics — Provide
Modulated 270 VDC Power to
Flight Control Actuators

Electro-hydrostatic Actuators -

rovide Redundant Control Power
at Each Control Surface

Demonstrates High Level of Commonality of Electrical Power and Electric Actuation Systems

Figura 4.3. Tecnologias MEA del avion AFTI/F-16 J/IST y transicion al F-35. [15]

4.1.1.2. T/EMMdel J/IST
Boeing St. Louis dirigid un equipo responsable de las arquitecturas de los subsistemas de
integracidon de energia y de refrigeracién y de las demostraciones en tierra, asi como de la
integracion del sistema de accionamiento eléctrico y de la energia. Los principales

participantes en el equipo fueron Honeywell Aerospace, BAE Systems, Moog Inc, Northrop
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Grumman y Pratt & Whitney. El equipo consiguid los siguientes logros clave en el programa
J/IST:
e Desarrollo de un sistema T/EMM integrado:
o Turbomaquina T/EMM
o Intercambiador de calor aire/combustible de alta temperatura
o Intercambiador de calor aire/liquido
o Intercambiador de calor aire-aire del conducto del ventilador del motor
o Intercambiador de calor de modo dual
o T/EMM con S/G integrado
o Controlador T/EMM e interfaz del ordenador de gestion del vehiculo
e Desarrollo de un sistema de control y modos de funcionamiento del T/EMM.
e Demostracion de la integracidn de los subsistemas de energia y refrigeracion en un
entorno independiente.
e Demostracion de la integracion del subsistema T/EMM con el motor.
El equipo eligid un avidn genérico, similar al JSF, para evaluar y definir los requisitos del
J/IST. Estos incluian los requisitos de los sistemas de alimentacion, refrigeracion vy
accionamiento del avion en condiciones de funcionamiento en tierra, en vuelo y en caso de
emergencia. La arquitectura de subsistemas desarrollada produjo la configuracién de
arquitectura consolidada que se muestra en la Figura 4.4. Esta arquitectura utiliza el
conducto del ventilador del motor como disipador de calor e integra las funciones que
tradicionalmente realizaban el ECS, el APU y la unidad de energia de emergencia. El sistema
se disefid para soportar el accionamiento del control de vuelo eléctrico y el arranque
eléctrico para los requisitos del motor principal utilizando la fuente de alimentacion T/EMM

para accionar el S/G.
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Figura 4.4. Arquitectura T/EMM del J/IST. [15]

4.1.2. Transicion hacia el Programa F-35

El F-35 utiliza elementos clave derivados del J/IST, como la arquitectura del EHAS y del EPS.
También combina muchos elementos de la arquitectura y el equipamiento del T/EMM. El
EPS del F-35 esta equipado con S/G de Hamilton Sundstrand (UTAS) y baterias de iones de
litio de 270 Vpc y 28 Voc de General Electric. El sistema de control de vuelo cuenta con
hardware EHAS de Moog/Parker Aerospace. El Sistema de Gestiéon Térmico y de Energia
(PTMS, por sus siglas en inglés, Power and Thermal Management System) definitivo del F-
35 utiliza muchos modos de control y requisitos desarrollados en el J/IST. Los componentes
utilizados en el sistema se derivan directamente de la configuracién del J/IST. Muchas de
las lecciones aprendidas en J/IST se aplicaron al disefio, desarrollo y pruebas de la
turbomaquina y sus sistemas de subcomponentes, la disposicién del intercambiador de
calor, el diseio de las vdlvulas y otros aspectos del sistema. [15]

En este estudio se analizan tres de los cinco sistemas: el EHAS, el PTMS y el EPS; el sistema
de accionamiento hidraulico y de utilidades, y el sistema de eyeccidn no entran en el ambito

de este proyecto.
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4.1.2.1. EHAS

4.1.2.1.1. Descripcién general del sistema
El F-35 es el primer avidn tripulado y el primer caza que utiliza actuadores eléctricos de
control de vuelo primario y secundario. Como sistema de accionamiento primario, el EHAS
que se muestra en la Figura 4.5 contiene un nuevo tipo de actuador independiente con un
motor y una bomba integrados accionados totalmente por electricidad. Sus componentes
se muestran en la Figura 4.6. Estos componentes estdn situados directamente en el
distribuidor del actuador, junto con el depésito, y sustituyen a la valvula de control utilizada
en los actuadores tradicionales. La bomba empuja directamente el fluido hacia el actuador,
y la direccion del movimiento del actuador coincide con el sentido de giro de la bomba.
Cada motor EHA esta controlado por un canal de la Unidad Electrénica (EU) que incluye un
lado de baja potencia (28 Vpc) y otro de alta potencia (270 Voc). El lado de baja potencia se
encarga del cierre del bucle digital y de la supervisién de los fallos, y el de alta potencia se

encarga de la alternancia de la potencia trifasica.
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Figura 4.5. Esquema bdsico del EHAS del F-35. [16]
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Figura 4.6. Instalaciones del EHAS. [16]

La interfaz entre el EHAS y el PTMS debe superar las normas basicas de conectividad y
rendimiento. Deben incluir los modos de funcionamiento y la forma de cambiar entre ellos
en caso de cualquier fallo del sistema. A medida que el EHAS fue madurando a través del
disefio, la integracidn y las pruebas de vuelo, todas estas consideraciones condujeron a
mejoras iterativas.
4.1.2.1.2. Determinacion de requisitos

El EHAS es un sistema mucho mds complejo que un sistema hidraulico tradicional y, en
comparacion con los sistemas autdnomos, no sigue los patrones de desarrollo cldsicos. La
razon para elegir el EHAS como elemento de control de vuelo del F-35 no se limita a un solo
sistema, sino que se centra en las ventajas de la configuracién general del avién. Los
componentes de gran tamafo, como las bombas hidraulicas, suelen estar situados en la
caja de cambios de accesorios en el cuerpo del avidn, pero con el EHAS pueden eliminarse
y distribuirse en las alas y |la parte trasera del avion. Esto mejora la cantidad de combustible
disponible y optimiza la seccidn transversal de la aeronave, lo cual es beneficioso para su
rendimiento. Por ello, el EHAS se ha convertido en el sistema elegido para el F-35.

La arquitectura elegida para el EHAS y los sistemas de los vehiculos suele basarse en el
procesamiento distribuido de algunas funciones de nivel inferior basadas en comandos del

VMC. Este disefio, unido a una mayor interaccion entre el EHAS, el EPS y el PTMS, aumenta
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la complejidad de los requisitos de la interfaz utilizada para mantener la coordinaciéon y el
tiempo necesario para controlar los sistemas con seguridad.

4.1.2.1.3. Desarrollo de tecnologias clave
Se utilizaron muchas tecnologias clave para desarrollar el EHAS. El area que tiene mayor
impacto en la integracidn en las aeronaves es el control de la potencia y el procesamiento
de energia regenerativa. Fue necesario desarrollar un nuevo hardware y software para
gestionar de forma segura el consumo de energia del EHAS y disipar la energia regenerativa
creada durante la desaceleracion del motor, de forma que no afectara al sistema de
alimentacion. Otro aspecto que habia que desarrollar era la gestidon del rendimiento a baja
temperatura.
El EHAS es un consumidor de mucha energia eléctrica en la aeronave. La forma de gestionar
esta energia es fundamental para el buen funcionamiento del EHAS y de otros
componentes que comparten los buses de alimentacién. A medida que la aeronave y el
EHAS maduraron, las pérdidas y los requisitos de funcionamiento aumentaron, y el
consumo de energia requerido se incrementd. Este crecimiento se debid a la necesidad de
cumplir con el rendimiento a bajas temperaturas y al incremento intrinseco de potencia
que trajo esta maduracion.
Cuando se descubrid el problema de las bajas temperaturas, el EHAS parecia que tendria
que soportar inevitablemente un mayor peso, coste y complejidad debido a la adicién de
calentadores a los colectores para calentar el sistema en entornos frios. Al madurar el
problema, se determind que el software podia utilizarse para ayudar a calentar el actuador
al permitir que el EHAS utilizara las pérdidas del motor como fuente de calor. El software
se modificd para que pudiera cambiar la eficiencia de la conmutacion para aumentar las
pérdidas, incrementando asi el calor generado en el motor. El calor se disipa entonces en
la bombay el colector ayudando a mantener el fluido caliente y sus propiedades dentro de
un rango dptimo.
El F-35 es un avidén dinamico y naturalmente inestable. Para controlarlo se necesitan
actuadores de gran ancho de banda que puedan parar e invertir rapidamente las
direcciones. Para conseguirlo, el EU utiliza energia regenerativa para reducir la velocidad
del motor. La energia regenerativa debe utilizarse o disiparse para evitar transitorios de

tensién que puedan dafiar los componentes eléctricos. En los primeros dias del programa,
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se decidid mantener la energia regenerativa dentro del EU en lugar de permitir que volviera
al bus de alimentacioén.
A medida que se desarrollaba el programa, se descubridé que la magnitud de esta energia
regenerativa superaba la capacidad del EU para disiparla. Las resistencias ceramicas se
agrietarian bajo el estrés térmico, y la soldadura utilizada para conectarlas refluiria
provocando la apertura del circuito. A través de multiples iteraciones de disefio, se anadié
capacidad adicional a las resistencias y se mejord la unién térmica entre la resistencia y la
tapa del EU para disipar el calor al entorno de forma mas eficaz. Esto incluyd el uso de
resistencias de placa de acero y soldadura de alta temperatura para incrementar las
temperaturas de funcionamiento.

4.1.2.1.4. Esfuerzosy desafios de la cualificacién de la integracion
La integracion a escala de la aeronave desempeno un papel importante en el desarrollo del
EHAS. La complejidad del sistema y la interaccidén en tiempo critico entre el EHAS, el VMC,
el EPS y el PTMS hicieron necesario este nivel de integracion. Era indispensable para
verificar que los sistemas funcionaran coordinadamente en condiciones normales y al
introducir fallos.
El PTMS proporciona aire de refrigeracion a la EU del EHAS. El aire de refrigeracidn enfria
principalmente los interruptores de alta potencia que accionan los motores del EHA, pero
también afecta indirectamente a todos los componentes de la caja. Se implementé una
solucion de software para el problema de la baja temperatura mencionado. Se comprobd
gue aumentar la pérdida del motor podia mejorar el rendimiento del EHA, pero también
aumentaria la temperatura de los interruptores. Para solucionar este problema, se cred
una nueva interfaz para solicitar un aumento del flujo de refrigeracion al PTMS. No
obstante, el PTMS no podia suministrar el aumento de caudal en todas las condiciones, por
lo que se introdujeron bloqueos en el disefio para limitar el momento en que se podia
encender la calefaccion del motor y evitar el sobrecalentamiento de los interruptores.
Complicando la interfaz de refrigeracion, las tuberias del lado derecho del avién que
llevaban el aire de refrigeracidon al EU discurrian alrededor del motor y provocaban un
choque térmico. Durante el funcionamiento normal, el flujo de aire mas caliente no
afectaria a la capacidad de funcionamiento del EU. Sin embargo, cuando los EUs estan bajo

tensidn, la temperatura interna podria aumentar y alcanzar el limite de los componentes.
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Esto hizo necesario afadir un nivel de flujo de refrigeracién que pudiera solicitarse en
funcién de las temperaturas reales y previstas.
El VMC esta conectado al EPS, al PTMS y al EHAS a través del bus de comunicaciones. Por
lo tanto, los mensajes de érdenes y de estado deben transmitirse de ida y vuelta a través
de los VMLC. Esto permite una aeronave mas integrada, pero crea retrasos, problemas de
sincronizacion y la necesidad de una mayor coordinacién entre los sistemas.
Los EUs controlan motores que conmutan a altas frecuencias, y pueden fallar y consumirse
en pocos milisegundos. Por lo tanto, deben funcionar a frecuencias internas
significativamente mas altas que las del bus. Esto significa que el EU debe ser capaz de
gestionar su estado de forma autédnoma hasta cierto punto y, en caso de fallo, solucionarlo.
Sin embargo, debe hacerlo de manera predecible y dentro del rango esperado del VMC que
ejecuta las reglas de control de la aeronave y proporciona los comandos de posicion. Los
comandos del VMC deben ser cuidadosamente orquestados para mantener el control final,
pero no limitaran la capacidad de la aeronave para protegerse durante un fallo.

41.2.2. PTMS

4.1.2.2.1. Descripcién general del sistema
El PTMS es un sistema multifuncional disefiado por Honeywell International, que combina
funciones de control del entorno y de energia auxiliar tradicionalmente independientes en
un sistema integrado. Proporciona aire acondicionado para la cabina, liquido refrigerado
para la refrigeracidén del equipo y energia eléctrica para el mantenimiento en tierra, el
arranque del motor principal y las situaciones de emergencia a bordo. La Figura 4.7 muestra

un diagrama simplificado del sistema.

Carlos Diez Acedo TFM



85/110

Engine
Bleed Air
Pressure
Do — Regulator
mmmm= PAO Cold Loop Shutoff
mmm PAO Hot Loop Valve
mm=  (losed Loop / Vi
i o A ws{ Precooler HX <—s®—
m— Bleed Air ec.
= Fuel Cooled FDHX Pressure
=P Exit Overboard Regulatormsm
Shutoff
Valve
Fuel
u Speed
Fuel F===== pa0to %) \C,olntrol
A MiX | e o o o] Air HX alve
M, osiGas *=r
I (e
0BOGS j
) > Load
_ il # Ve . _ ¢ HX
_ = / Equip
Closed Loop
Pres Control AE<CT C PT >=p
X
Ay - Turbomachine

Forward 0

Figura 4.7. Esquema simplificado del PTMS. [16]
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La funcién de refrigeracion se realiza mediante un ciclo de aire de bucle cerrado, que se
alimenta del aire de sangrado expandido a través de una Turbina de Potencia (PT). El ciclo
de aire de bucle cerrado esta compuesto por un compresor (C en la figura), una Turbina de
Refrigeracion (CT, por sus siglas en inglés, Cooling Turbine) y un S/G, todo ello montado en
un unico eje. El aire a alta temperatura y presién que sale del compresor irradia calor al
Intercambiador de Calor del Conducto del Fan (FDHX, por sus siglas en inglés, Fan Duct Heat
Exchanger) instalado en el conducto de aire del ventilador del motor. EI FDHX del motor es
singular ya que mantiene la salida de calor residual del intercambiador dentro del ciclo de
propulsion y no fuera de él. Cuando la temperatura del conducto del ventilador es
demasiado alta para ser utilizada como un disipador de calor eficaz, el aire pasa a través de
una polialfaolefina (PAO) al Intercambiador de Calor (HX, por sus siglas en inglés, Heat
Exchanger) para complementar la eliminacién del calor residual de la circulacién del aire.
El aire se enfria aln mas en el HX del recuperador antes de expandirse a través de la CT. El

aire frio de baja presién que sale de la CT pasa por el la carga HX.
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La carga HX incluye un nucleo aire-aire que enfria el aire de purga preacondicionado para
refrigerar la cabina, el equipo y el Sistema de Generacion de Oxigeno a Bordo (OBOGS, por
sus siglas en inglés, On-Board Oxygen Generation System). También tiene un nucleo de
liquido-aire que puede proporcionar refrigeracion liquida para la mayoria de los equipos
de los sistemas de misidn. El aire que sale de la carga HX pasa por el recuperador HX antes
de volver a la entrada del compresor. Ademas de proporcionar aire preacondicionado para
la carga HX, el preenfriador del motor también proporciona aire para el Sistema de
Generacion de Gas Inerte a Bordo (OBIGGS, por sus siglas en inglés, On-Board Inert Gas
Generation System). Este sistema elimina el oxigeno del aire y proporciona aire rico en
nitrogeno a los depésitos de combustible para evitar que las piezas se vuelvan vulnerables
y proporcionar proteccién contra los rayos.

Ademas de los modos de refrigeracion y aire acondicionado, el PTMS también tiene cuatro
modos: mantenimiento en tierra, arranque del motor principal, autoalimentacién y
alimentacion de emergencia impulsada por aire de sangrado. La Figura 4.8 resume los
modos de funcionamiento del PTMS y muestra la turbomdquina. Este método de
refrigeracidon se caracteriza por una integracidn sin precedentes entre la propulsién, la

potencia y el ciclo de los sistemas de control del entorno.

Combusted Modes

e Ground Maintenance
Self-Powered Cooling and Electrical Power

e Main Engine Start
Electrical Power Provided to an Engine-Mounted
Starter/Generator

e Emergency Electrical Power

Self-Powered With Engine Out

e Emergency Electrical Power
Bleed-Driven With Engine Running

® Cockpit Conditioning and Equipment Cooling
Bleed-Driven Closed-Loop Air Cycle

Bleed-Powered Modes

Figura 4.8. Turbomdquina PTMS y sus modos de funcionamiento. [16]

El PTMS puede reconfigurarse mediante valvulas y funcionar como una APU convencional

para el autoarranque, el mantenimiento en tierra, el arranque del motor principal y el
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suministro de energia de emergencia a bordo. La parte del compresor-combustion-turbina
de la turbomdaquina del PTMS es en realidad una APU que puede generar potencia en el eje
para impulsar el S/G integrado y/o un ciclo de aire de bucle abierto. El S/G se instala en el
mismo sistema de ejes que la turbomaquina y proporciona electricidad para la inspeccion
de los sistemas eléctricos, de avidnica y de control de vuelo de la aeronave, asi como la
fuente de alimentacién de emergencia de a bordo.
Una vez reconfigurado el PTMS al modo de combustion, el motor de propulsiéon puede
arrancarse eléctricamente suministrando una potencia de 270 Vpc generada por el PTMS al
S/G montado en la caja de cambios del motor. En la misma configuracion, el PTMS también
puede proporcionar refrigeracion por aire y liquido y energia para realizar el
mantenimiento en tierra sin necesidad de utilizar la energia o la refrigeracién de apoyo en
tierra. Como el FDHX no estd disponible en este modo, el calor residual del ciclo de
refrigeracion se transfiere del PAO/aire HX al combustible. Se utiliza un ventilador a bordo
para mejorar la transferencia de calor a la atmdsfera desde el combustible caliente.
El PTMS también puede reconfigurarse al modo de combustién durante el vuelo. En el caso
de apagado del motor, el PTMS pasa del modo de refrigeracion normal al modo de
combustién durante el vuelo. La bateria de la aeronave de 270 Vpc proporciona la potencia
necesaria para volar a gran altitud, hasta que la aeronave descienda, mientras que el PTMS
puede proporcionar la potencia suficiente para el sistema de actuacién del control de
vuelo. Una vez completada la transicion de modo, el PTMS proporciona energia no esencial
en altitudes elevadas y energia critica para el vuelo en altitudes bajas, incluida la energia
suficiente para garantizar un aterrizaje seguro. También proporciona la energia necesaria
para el arranque por aire durante el vuelo.

4.1.2.2.2. Determinacién de requisitos
Los requisitos del PTMS del F-35 se derivan de la suma de los requisitos de los subsistemas
tradicionales para la energia auxiliar y el control ambiental. La integracién de estas
funciones requiere una turbomaquina con un amplio rango de funcionamiento para cubrir
el funcionamiento en bucle abierto, tipo APU, en altitudes desde el nivel del mar hasta los
50.000 ft, y el funcionamiento en bucle cerrado, en modo de refrigeracion, de todo el vuelo.
Los requisitos de arranque del motor de propulsion determinan el tamano de la

turbomaquina PT y del compresor necesario para alimentarla. Tras determinar el tamafio
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del compresor para el arranque del motor, éste se ajustaba a las funciones de control
ambiental del F-35, pero no estaba optimizado para dichas funciones. Los requisitos de
arranque del motor de propulsién también determinan el tamafio del generador integrado
en la turbomdaquina. El tamafio del generador para el arranque del motor proporciona
suficiente energia para el modo de emergencia a bordo y el mantenimiento en tierra.
4.1.2.2.3. Desarrollo de tecnologias clave

Se desarrollaron dos tecnologias clave para maximizar las ventajas de la integracion del
PTMS a nivel de aeronave. Una, el FDHX, que minimiza el desplazamiento del combustible
y la resistencia del piston de los circuitos tipicos. La otra fue la integracién de un PM S/G en
el mismo eje de alta velocidad que la turbomaquina del PTMS, eliminando asi la caja de
cambios del PTMS y reduciendo el peso que suponen los generadores mas tradicionales de
baja velocidad.

El FDHX consta de tres nucleos de titanio y un ntcleo de INCONEL®, dispuestos en paralelo
en el conducto del ventilador. El FDHX es esencial para disipar el calor generado por la
electronica del avidn en el sistema de propulsidn. Se suministra un flujo del lado caliente a
los tres HX de bucle cerrado en paralelo. Los nucleos de titanio transfieren el calor del ciclo
de refrigeracidn de bucle cerrado al ventilador. El nicleo de INCONEL® transfiere el calor
del aire de sangrado al aire del ventilador, que luego es acondicionado por el ciclo de
refrigeracion de aire de bucle cerrado y entregado a la cabina y al equipo de refrigeracidn
de aire forzado.

La maquina se muestra en la Figura 4.9, con marcas que indican la ubicacidon de los
componentes principales. Para reducir el peso y el volumen, la turbomaquina se disefid
para funcionar a la mayor velocidad posible. La alta velocidad del eje, de hasta 59000 rpm,
hace que el disefio del generador sea de tipo PMM. El generador proporciona energia para
el arranque del motor principal y el suministro de energia de emergencia a bordo. Aparte,
el accionamiento eléctrico de las bombas de combustible de la turbomaquina y de los
sistemas de lubricacién, asi como un enfoque de disefio de un solo eje, facilitaron la

eliminacion de las cajas de engranajes utilizadas habitualmente en las APU de los aviones.
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Figura 4.9. Turbomdquina PTMS montada sobre un solo eje. [16]

4.1.2.2.4. Esfuerzosy desafios de la cualificacién de la integracion

El PTMS suele funcionar en el modo de refrigeracidon de bucle cerrado, proporcionando la
aclimatacién de la cabina y la refrigeracidén del equipo durante el vuelo. En caso de calado
del motor, el PTMS se convierte en un ciclo de potencia de combustion de bucle abierto y
genera energia para gestionar el accionamiento de los controles de vuelo y la asistencia al
arranque del motor. La transicién del modo de refrigeracién al modo de potencia de
emergencia requiere el despliegue de la pala de aire de pistdn para suministrar aire al
compresor. En el proceso, esto manipula multiples valvulas para convertir el ciclo de
refrigeracion de bucle cerrado en un ciclo de potencia abierto, a la vez que enciende la
camara de combustién.

Los programas de cazas tradicionales reducian el riesgo de pérdida del sistema de
propulsion haciendo funcionar el APU durante los primeros vuelos. Esos vuelos se realizan
hasta que se adquiere confianza en el sistema de propulsién mediante la ampliacién exitosa
de la duracién del vuelo. Debido a que se desconoce el estado de carga de la bateria
durante el elevado consumo de corriente previsto durante el aterrizaje, se considera
arriesgado utilizar Unicamente la potencia disponible de la bateria para aterrizar el avién.
Ademas, la capacidad del PTMS para generar energia eléctrica depende de la recuperacion

de la toma de la turbomaquina.
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Una vez demostrado con éxito el funcionamiento en vuelo del PTMS, se comprobé que el
eje se detenia y reiniciaba durante el vuelo del motor. Para ello, se preconfigurd el PTMS
en el modo de potencia de emergencia de bucle abierto y, a continuacidn, se utilizé esta
preconfiguracion para realizar la prueba auxiliar de arranque del motor. Por ultimo, se
simuld una parada del motor y se permitié que el PTMS cambiara del modo de refrigeraciéon
de bucle cerrado al modo de potencia de emergencia de bucle abierto, seguido de un
arranque auxiliar del motor con éxito.

4,1.2.3. EPS

4.1.2.3.1. Descripcidon general del sistema
El EPS consta de dos subsistemas: el Sistema de Generacion de Energia Eléctrica (EPGS, por
sus siglas en inglés, Electrical Power Generation System) y el Sistema de Gestion de la
Energia Eléctrica (EPMS, por sus siglas en inglés, Electrical Power Management System). El
control y la monitorizacion generales del sistema se realizan mediante un software
redundante que se ejecuta en el ordenador de gestion del vehiculo.
El EPGS consta de un uUnico motor S/G, que proporciona dos salidas de potencia
independientes de 80 kW durante el funcionamiento normal. Durante el arranque del
motor principal, el S/G utiliza la energia del PTMS para generar potencia mecanica en el eje
gue impulsa el motor a través de un par de ICCs. Tras el arranque del motor, el S/G pasa
automaticamente al modo de generacién de potencia; en este modo, los ICC convierten la
potencia no regulada del S/G en una tensiéon estable de 270 Vpc. Dos convertidores de
tension (cada uno de ellos con una potencia nominal de 160 A) proporcionan 28 Vpc para
las cargas criticas de baja potencia. El inversor de 270 Vpc a 115 Vac proporciona 5,4 kVA de
energia de 115Vac para las estaciones de armas y el pliegue del ala. Tres
Convertidores/Reguladores (C/Rs) proporcionan energia redundante de 28 Vpc para las
cargas criticas de vuelo. Estos C/Rs reciben energia de un sistema de distribucion de energia
de 28V, de un sistema de baterias de 28 Vpc y de dos conjuntos de PMG: uno esta situado
en el S/G y el otro en la turbomaquina del PTMS. Estas fuentes de alimentacidn
proporcionan un suministro de energia ininterrumpido de gran fiabilidad.
El EPMS estd compuesto por el equipo de distribucién de energia, que proporciona el
control de encendido y apagado de la cargas y la proteccion contra cortocircuitos del

cableado. El dispositivo combina disyuntores y relés mecanicos tradicionales, contactores
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inteligentes e interruptores de estado solido para distribuir la energia de las distintas
fuentes de alimentacidn a la carga. El sistema de baterias de 28 Vpc consta de una bateria
de iones de litio de ocho celdas y un cargador/controlador. El sistema de baterias de
270 Vpc consta de una bateria de iones de litio de 84 celdas y un cargador/controlador. El
sistema proporciona energia de relleno para las cargas criticas de vuelo de 270 Vpc y
proporciona energia para el autoarranque del PTMS.

Toda la conmutacion de la carga es ejecutada por el EPS a través de comandos de software
del sistema utilizado. Cuando la turbina del PTMS es la fuente de energia, la conmutacién
entre el EPS y el PTMS proporciona una sefial de potencia disponible. Esto depende de la
capacidad instantdnea de la turbina, pero permite al EPS gestionar las cargas para satisfacer
las demandas criticas. Existe una relacion similar entre el EPS y los sistemas de gestion de
almacenamiento. Proporciona la capacidad de potencia instantanea, por lo que pueden
gestionar qué armas necesitan ser alimentadas en funcion de la potencia disponible y de
los requisitos de la mision.

La visidn general de la arquitectura del sistema se muestra en la Figura 2.6, y la ubicacion

de sus componentes en la Figura 4.10.
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Figura 4.10. Instalaciones del EPS del F-35. [16]
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4.1.2.3.2. Determinacion de requisitos
Siguiendo disefos previos, el EPS del F-35 se disefid en torno a un sistema de 270 Vpc, que
reduce significativamente el peso y permite que el sistema proporcione una transmision de
energia basicamente ininterrumpida en muchas condiciones. La transmision de energia
ininterrumpida garantiza que la energia de la carga del avidon no se cortara cuando se
transmita a otra fuente de alimentacion. La capacidad de proporcionar energia continua a
niveles de carga muy elevados permite implementar sistemas de control de vuelo, como el
EHAS, lo que beneficia ampliamente a la configuracion general de la aeronave.
La aparicion del control de vuelo de alta potencia creé la necesidad de fuentes de
alimentacion redundantes, que son proporcionadas por un par de generadores de 80 kW
instalados en un solo chasis y que giran en el mismo eje. Esto proporciona un suficiente
aislamiento eléctrico y redundancia para cumplir con los requisitos de potencia criticos
para el vuelo, a la vez que se minimiza el peso. Como parte de la reevaluacién continua del
sistema, se determind que podian conseguirse unos 50 kg de reduccion de peso cambiando
el sistema RM previsto por un sistema sincrono mas tradicional, un PMM.
El sistema de generacion de potencia se implementd como un sistema de arranque
eléctrico, lo que proporciona un importante ahorro de peso y complejidad para toda la
aeronave al eliminar el sistema tradicional de arranque del motor. Ademas, esto hace
posible la eliminacion de la caja de engranajes de accionamiento de los accesorios.
Permitiendo reducir asi la seccion transversal del fuselaje.
Para proporcionar energia suplementaria casi instantanea al EHAS cuando se recupera de
un fallo del generador o del motor, se conectd una bateria de iones de litio al bus de
generacion de 270 Vpc. Debido a la tension del bus, se suele denominar bateria de 270 Vpc,
aunque su tension de trabajo real supera los 300 V.

4.1.2.3.3. Desarrollo de tecnologias clave
Muchas de las tecnologias utilizadas en el EPS del F-35 se desarrollaron durante la creacion
del F-22, lo que redujo en gran medida el riesgo durante esta fase de desarrollo. Las
configuraciones generales de los buses son muy similares y los controladores de potencia
de estado sélido son parecidos. El uso de un sistema de procesamiento central para

gestionar el control general del sistema demostré muchas ventajas del programa anterior.
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Ademas de mejorar el nivel de integracion entre los distintos subsistemas, se desarrollaron
dos nuevas tecnologias clave: la bateria de 270 Vpc vy el S/G integrado.
Para soportar la demanda de energia adicional casi instantanea para el EHAS, es necesaria
una bateria. Al realizar las operaciones de gestion de carga y energia, la bateria proporciona
potencia complementaria al bus principal de 270 Vpc. El requisito de funcionamiento de la
bateria es proporcionar 6,5 kW de potencia para arrancar la turbomaquina PTMS a 4 °C. A
continuacion, tras el arranque, proporciona picos de 8,6 kW y 40 kW para soportar las
cargas aleatorias del EHAS. La tension de carga maxima se limité a 350 Vpg, y la tension de
los terminales debia permanecer por encima de 207 Vpc durante todo el tiempo. Dado que
el peso y el volumen son siempre factores determinantes en aplicaciones aeroespaciales,
se seleccioné un sistema de baterias de iones de litio de 84 celdas.
El sistema de generacion de potencia, consiste en un S/G, un ICC y un sistema de aceite
especial para refrigerar el S/G, y fue desarrollado por Hamilton Sundstrand (ahora UTC
Aerospace Systems). Ademas de proporcionar la potencia del generador principal, el
sistema también sustituye al sistema tradicional de arranque del motor. El sistema de
arranque eléctrico era el requisito de conduccion del ICC, y las cargas continuas vy
transitorias definieron el tamafio del generador.
La mayor parte del desarrollo técnico se habia completado durante el proyecto del sistema
de gestion y distribucion de energia para un MEA. Sin embargo, se descubrieron y
superaron muchos problemas a través de dichos trabajos de desarrollo. Una caracteristica
del concepto MEA que no era evidente al principio era el efecto de las cargas transitorias
como una gran proporcion de la carga total. Esto obligd a especificar la capacidad del
sistema de generacién de potencia en 50 microsegundos, ademds de los periodos
tradicionales de estado estacionario, de 2 minutos y 5 segundos. Ademas, se requirieron
funciones de control Unicas para distinguir entre las cargas transitorias normales y las
condiciones de cortocircuito.

4.1.2.3.4. Esfuerzosy desafios de la cualificacion de la integracion
Cada componente por separado fue sometido a extensas pruebas sobre el entorno, la vida
util y el rendimiento. En algunos casos, como con los sistemas de baterias, los componentes

se probaron como subsistemas para garantizar que el producto final fuera robusto en el
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marco especifico. Como es habitual, el ambito electromagnético y de vibraciones fueron
los mas problematicos.

Debido a la implementacion de este sistema altamente integrado en los subsistemas, el
EPS también se vio afectado por fallos de otros sistemas. El EHAS genera energia
regenerativa de forma inherente que debe ser disipada. Las primeras pruebas de circuito
en los controladores del EHAS para consumir la energia regenerativa mostraron que la
energia producida era mucho mayor que la consumida por el propio circuito. La primera
solucion fue afiadir resistencias de carga en el CCl para garantizar que siempre hubiera un
sumidero para esta energia. Esto condujo a la solucidon del consumo regenerativo localizado
dentro del EHAS.

Al disefiar las unidades, fue absolutamente necesario aislar la fuente de alimentacion de
270 Vpc, especialmente aquellas unidades que contienen tanto entradas de alta como de
baja tensién. Este aislamiento garantiza que durante otros comportamientos de fallo
catastrofico, la alta tensidn no entre en cortocircuito con la entrada de baja tensién o entre
las mismas entradas de alta tension.

El EPS ha demostrado ser un sistema muy potente, robusto y fiable. Se dedicé un esfuerzo
considerable a la integracién del EPS, el PTMS y el motor para minimizar los problemas
entre ellos. Las pruebas exhaustivas también demostraron ser un esfuerzo valioso. A lo
largo de los programas de desarrollo y pruebas de vuelo, no se encontraron problemas
importantes entre dichos sistemas.

El EPS se encuentra en un buen estado de desarrollo y hay margen de crecimiento
disponible en el sistema de 270 Vpc. Por el contrario, el sistema de 28 Vpc implementado
actualmente no dispone de casi ningun crecimiento util. La implementacién de una gestion
de la carga activa y en tiempo real permitiria al sistema actual satisfacer todas las demandas

previstas en un futuro previsible. [16]
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5. Modelado y Simulacion

Teniendo en cuenta los requisitos necesarios para conformar el EPS y el resto de los
subsistemas eléctricos del F-35, y el estado del arte de las tecnologias de generacién y
distribucidn eléctrica; se propondrd una arquitectura eléctrica para el desarrollo del Futuro

Avion Militar Mas Eléctrico.
5.1. CARACTERISTICAS GENERALES

Este sistema eléctrico es similar a la arquitectura del F-35 presentada en las anteriores
secciones. Teniendo esa referencia, se puede esbozar una versiéon simplificada para la

simulacién; la configuracién general se muestra en la Figura 5.1.

Engine/Starter
Primary Generator

LEGEND
== 270 Vo
= 28 Voo
- 115 Vaz

Figura 5.1. Esquema de la arquitectura eléctrica propuesta

Se puede ver que cuenta con tres redes principales, diferenciadas por su tension (270 Vpc,

28 Ve y 115 Vac).
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El modelo se simulard con Simscape, una herramienta de modelado fisico dentro del

entorno Simulink; esto se representa en la Figura 5.2.

10 -
e I
HVDC Loads 1
-1
+2 + +1 . I +
- -1 "
j DC/DC Converter 1 1 DC Loads 1
-2
DCBus 1
Bus 1
HVDC1 load DC1 load
+ *
- -
Starter/Generator +1 + +1 +
HVDC2 load DC2 load - -1 -
—J- DC/DC Converter 2 DC Loads 2
LOAD CONTROL e .1
DCBus2
2 +
HVDC Loads 2
2
AA1
+3p— + A A
. B 881 B
C} C
DC/AC Inverter cc1 AC Loads
3
AC Bus
—
Bus 2

Figura 5.2. Modelo Simscape de la arquitectura eléctrica

5.2. SUBSISTEMAS DEL MODELO

5.2.1. Starter/Generator
El S/G suministra energia a toda la red, que posteriormente se transformara para adaptarse
a cada una de las tensiones requeridas. Este subsistema también contiene el bloque "Solver
Config." que especifica los parametros del solver necesarios para realizar la simulacion. El

modelo se representa en la Figura 5.3.
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Figura 5.3. Modelo del subsistema “Starter/Generator”

Como puede observarse en la Figura 5.3, el subsistema estd compuesto por una fuente de
velocidad angular ideal que actia como eje del motor, girando a 25000 rpm. Esta esta
conectada a un PMG de 250 kW de potencia nominal, que genera energia de AC trifasica.
A continuacidn, se convierte en corriente continua utilizando la topologia 2LC estudiada en
la Seccion 3.3 debido a su simplicidad vy eficiencia. Esta parte es bidireccional, actuando
como rectificador en el modo de generacion del S/G y como inversor en el modo de
arranque para proporcionar energia para accionar el motor. El esquema eléctrico del 2LC
con el generador y un filtro EMI se representa en la Figura 5.4. El 2LC esta controlado por
el bloque de control del 2LC que detecta la posicion del eje para saber cual de los conjuntos
de MOSFET debe activar para rectificar la corriente eficazmente. A continuacién, un
controlador PID dentro del bloque "Controller" mide la corriente y regula la excitacién de

los imanes dentro de la PMG para mantener siempre 270 Vpc en los puertos 1y 2.

F L L +
) N e
S/G ﬂl’ {E]I' J‘%J]F EMI Filter -

2LC

|

270 Voc

Figura 5.4. Disefio propuesto para el grupo motor-rectificador
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La Figura 5.5 representa la tension AC que es la salida del PMG; y la salida después del
rectificador 2LC. Se puede también apreciar un pico inicial de tension y como el PID lo

regula hasta conseguir la tensién deseada.

Figura 5.5. Tension [V] generada por el PMG. (a) Antes del 2LC. (b) Después del 2LC

5.2.2. DC/DC Converter
El convertidor DC/DC es un subsistema sencillo que transforma los 270 Vpc suministrados
por el subsistema "Starer/Generator" en los 28 Vpc necesarios. El modelo se representa en

la Figura 5.6.
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11-
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14\

Delay

Figura 5.6. Modelo del subsistema “DC/DC Converter”

Estd compuesto por un convertidor DC/DC que suministra 28 Vpc constantes a los puertos
3 y 4. El bloque de retardo activa el subsistema 0,01 s después de la ejecucion de la
simulacién debido a un fallo que se produce por una interaccion del convertidor con el

controlador PID y el S/G.

5.2.3. DC/AC Inverter
El inversor DC/AC transforma los 270 Vpc en corriente trifasica de 115 Vac y 400 Hz. El

modelo se muestra en la Figura 5.7.

Sector

Computation Logic

Frequency
° *
o i ot | o
" o | ED
A
. KA
B
< I =
- - T T C
AL >k & BL Y »>—>{K & U »»>>{K &
AL BL CL
il °

Figura 5.7. Modelo del subsistema “DC/AC Inverter”

Carlos Diez Acedo TFM



100/110

Es un inversor MOSFET trifasico que suministra 115 VAC 400 Hz cuando se alimenta con
270 VDC. Los bloques "Frecuencia" y "Ldgica de calculo" generan las sefiales que controlan
el conjunto de MOSFETs que se cierran y abren en el momento preciso para obtener la

frecuencia deseada.

5.2.4. Loads
Cada bus tiene acoplado un subsistema "Loads" que simula las diferentes cargas que

tendria cada bus. El modelo se muestra en la Figura 5.8.

input > ‘

Load Control %

Variable Load

i + |0
Figura 5.8. Modelo de los subsistemas “Loads”

Se compone de una resistencia variable con una sefial de entrada que simula la variacion

de las cargas a lo largo de la simulacion.

5.2.5. Load Control
El conjunto de subsistemas "Load Control" controla cada una de las cargas variables que
tiene cada bus. Aqui las cargas se programan para simular los requisitos de una mision de

vuelo real. El modelo se muestra en la Figura 5.9.
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Figura 5.9. Modelo del subsistema “Load Control”

Este subsistema comprueba el tiempo de simulacidon y suma una resistencia variable a la
resistencia constante base en funcién de los intervalos de tiempo establecidos; luego envia
esta sefial al subsistema "Loads" adecuado. En el ejemplo de la Figura 5.9, se suman 5 Q de
la resistencia base entre 0-1 s; en t=1 se afiaden 20 Q mds hasta t=2, y asi sucesivamente;

la salida de la resistencia a lo largo del tiempo se representa en la Figura 5.10.

Figura 5.10. Resistencia de salida [Q] del subsistema “Load Control” de ejemplo
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5.3. RESULTADOS DE LA SIMULACION

5.3.1. Test de Estabilidad
La estabilidad del modelo se probd primero fijando todas las resistencias variables a O y

simulando durante 5 minutos (t=300 s).

Figura 5.11. Voltaje HVDC [V] en la prueba de estabilidad
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Figura 5.12. Voltaje DC [V] en la prueba de estabilidad

Figura 5.13. Voltaje AC [V] en la prueba de estabilidad
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Como se puede observar en las Figuras 5.11, 5.12 y 5.13, el sistema es estable durante los
300 s de simulacién por lo que se puede extrapolar como modelo adecuado para simular

ciclos de vuelo largos.

5.3.2. Test de Regulacién
A continuacidn, se programaron las cargas variables para simular 3 s de ciclo de vuelo para
probar la capacidad de regulacion del modelo. Las Figuras 5.14 y 5.15 muestran la corriente

y la tensién en detalle para poder apreciar los cambios de carga y la regulacién del sistema.

Figura 5.14. Voltajes [V] en los diferentes buses en la prueba de regulacion
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Figura 5.15. Corrientes [A] en los diferentes buses en la prueba de regulacion

Como se puede observar en las Figuras 5.14 y 5.15, las cargas varian y el sistema regula la
tensidon de forma eficaz para que cada bus mantenga su tensién deseada. Ademas, los
saltos de tension estan siempre por debajo de cualquier limite fatal, manteniéndose

siempre 1 V de la tensiéon de disefio.

5.4. ANALISIS DEL MODELO

Tras identificar en el estado del arte una arquitectura capaz de cumplir los requisitos que
el Futuro Avion Militar Mds Eléctrico tendrd, disefar cada uno de sus subsistemas y
componentes y planificar los diferentes experimentos; se ha probado que el modelo es
eficaz, estable durante periodos largos de tiempo solo limitados por la capacidad de
computacion y capaz de regular de forma efectiva el voltaje en cada una de sus redes de
distribucién.

Este modelo puede ser usado como fase inicial previa a la construccién de arquitecturas
eléctricas de futuros aviones, con el cual simular el comportamiento de esta frente a

diferentes perfiles de misién y condiciones de vuelo.
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6. Conclusiones

El impacto de las actividades humanas y, en especial, del sector de la aviacion al
calentamiento global es innegable; aproximadamente el 1.3% de las emisiones globales
totales de gases de efecto invernadero se generan en este sector, y considerando que es
una de las industrias que esta experimentando mayor crecimiento, este problema solo ira
a peor. Existen planes para mitigar este asunto y uno de los mas interesantes y con mayor
peso en la industria es la electrificacion de los sistemas para adquirir un transporte mas
eficiente y menos contaminante.

La aviacion desde su origen ha ido aumentando progresivamente la potencia eléctrica
instalada a bordo y todo indica que, con los aviones cada vez mas eléctricos y el interés de
la industria de conseguir la propulsion eléctrica; esta tendencia continuard, siendo
necesarios nuevos estandares, como el uso de redes de distribucién de alto voltaje y la
necesidad de generadores mads potentes y eficientes.

Analizando el estado del arte de generacidén y distribucién de potencia a bordo, se puede
observar la superioridad de los generadores PMM, que pese a que requieren un sistema de
proteccion auxiliar y no incluyen un sistema de desexcitacidén a prueba de fallos, su alta
eficiencia, densidad de potencia, capacidad de operar a altas velocidades y disefio
compacto los convierten en la mejor opcion. Esto combinado con las mejoras de los PEC
habilitarian la viabilidad del MEA.

El F-35, como avion militar mas avanzado y mas electrificado del momento, es un buen
avion para establecer los requisitos necesarios usados como base para la creacién del
modelo. Los programas para su desarrollo y avances tecnolégicos fueron pioneros y marcan
la pauta a seguir.

El modelo de arquitectura eléctrica creado es capaz de simular periodos de misién largos,
solo limitados por la capacidad de computacidn, ya que este regula eficazmente los saltos
de tensién producidos por los cambios de cargas, lo que le convierte en un buen modelo
de simulacién que puede sentar una base para la construccién del Futuro Avion Militar Mas

Eléctrico.
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