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Resumen

En este trabajo se pretende realizar la simulacion del sistema eléctrico del Airbus A400M vy
compararlo con el Boeing B787, el cual posee una distribucion eléctrica distinta. Esta dividido en
tres partes, una primera parte de caracter tedrico donde se describen los componentes y arquitecturas
de los sistemas eléctricos en los aviones, con especial énfasis en la descripcidn de la distribucion de
potencia eléctrica y adentrandonos lo maximo posible en la aviacion militar.

Una segunda parte en la cual se tiene como objetivo estimar, calcular y analizar el sistema eléctrico
del A400M, describiendo sus cargas y funcionalidades. Esta segunda parte de caracter practico sera
la base de nuestro trabajo y requerira de calculos numéricos, aplicacion de normas aeronauticas y su
implementacion mediante codigo haciendo uso del programa informatico OpenDSS.

Por ultimo, la tercera parte consistira en realizar una comparacion con los resultados obtenidos en
el TFG [15] sobre el B787 (un avion civil y de la nueva generacion de aviones eléctricos MEA) y
extraer conclusiones acerca de la eficiencia en la distribucion de ambas aeronaves.
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1. Introduccion

1.1. Origeny evolucion

Desde los origenes de la aviacién ha sido necesario disponer de energia eléctrica a bordo. Al
principio era practicamente de modo simbdlico y poco a poco fueron surgiendo mas necesidades
como la de instalar a bordo un equipo transmisor-receptor de radio con la consiguiente energia
eléctrica que lo alimentara. Se trataba de un generador de corriente continua o dinamo para recargar
la bateria y alimentar la radio de forma permanente. Se obtenian potencias del orden de 200 a 300W.

Con el desarrollo de la aviacién, sobre todo como medio para transportar correo, en la década de los
40, comenzaron a realizarse vuelos nocturnos y, en consecuencia, fue necesario iluminar la cabina
de mando y el cuadro instrumental, al cual se iban agregando nuevos equipos con mas
requerimientos de potencia. La solucién en estos tiempos estribd en acoplar mecanicamente el
generador eléctrico al motor del avion a través de un sistema de engranajes. Las potencias instaladas
eran del orden de 2 a 3 kW. Por ejemplo, un sistema eléctrico tipico de los afios 1940 y 1950 fue el
compuesto por un par de generadores de 28 Vcc. Este sistema se utilizd mucho en los aviones
bimotores, cada motor alimentado por un generador.

Durante la Il Guerra Mundial se produjo un gran desarrollo de la aviacion gracias a los grandes
avances tecnol6gicos como la aparicion de los primeros radares unido al desarrollo de motores a
reaccion que permitieron construir aviones militares y comerciales de grandes dimensiones con
enormes requerimientos de potencia eléctrica.

Hoy en dia, las necesidades de energia eléctrica son muy elevadas debido a la gran cantidad de
elementos y subsistemas que la requieren para el correcto funcionamiento del sistema en conjunto.
Ademas, para seguir manteniendo el alto nivel de calidad en el servicio, es necesario atender al
méaximo el confort de los pasajeros a bordo, lo que ha ocasionado también un aumento de la potencia
eléctrica. En la siguiente figura (figura 1) se muestra la tendencia de aumento tecnoldgico y de
energia eléctrica, tendencia que continda incluso se acentta en la actualidad. Especial énfasis a los
aviones mas simbdélicos de la época moderna como el Boeing 747-100 (200 kVA), el Boeing 747-
400 (360 kVA), el Airbus A380 (500 kVA), y por ultimo el B787 (IMVA), el cual sera objeto de
comparacién en el capitulo 6 y que esta dentro de los denominados MEA (More electrical aircraft).

En cuanto al A400M, el sistema eléctrico tiene muchas similitudes con el A380, teniendo una
generacion de energia eléctrica de 400 kVA. En la figura podemos observar como la mayoria de los
aviones se encuentran en la misma franja de generacion de potencia que oscila entre las 200 kVA 'y
600 kVA. En los ultimos afios se observan aviones que alcanzan y superan ampliamente estas cifras
como antes hemos mencionado, como los casos del A380 y el B787. Este Gltimo es el avion de
pasajeros que mayor potencia eléctrica demanda.
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Figura 1. Evolucion de los niveles de potencia en la aviacion. [14]

1.2. Aviacion militar

El estudio de la aviacidén militar se divide en dos grupos segun su mision principal: aviacion militar
destinada al transporte y aviacién militar para combate y entrenamiento.

Bajo el nombre genérico de "Aviacion militar de transporte” se engloban en este apartado todas
aquellas aeronaves que son bien adaptaciones de modelos civiles al mercado militar, o bien modelos
disefados desde el principio para dicho mercado pero que poseen arquitecturas similares a las de los
aviones civiles. Pese a su denominacion, este tipo de aviones realiza gran variedad de misiones, y
no sélo la de transporte: reabastecimiento en vuelo, patrulla maritima, reconocimiento, guerra
electrénica, mando y control, ambulancia, transporte VIP y entrenamiento. En este subgrupo entraria
nuestro avién propuesto de estudio, el A400M.

El mercado de aviones tacticos se divide en 3 segmentos:

» Aviones de transporte ligero: con una capacidad de carga de una a cuatro toneladas.
» Aviones de transporte medio: cuya carga Util varia de cinco a catorce toneladas.
» Aviones de transporte pesado: con una carga de mas de quince toneladas.

Los aviones de transporte medio (hasta 14 toneladas de carga de pago), cumplen un destacado papel
logistico en la organizacidn de cualquier ejército. En este segmento destaca la gama de productos de
la division de transportes de EADS-CASA (modelos C-212, CN-235 y C-295) con maés de 700
aparatos en vuelo y cerca de cien operadores en todo el mundo.

Por otra parte, existe un segundo sector de aviones estratégicos necesarios para poder proyectar una
fuerza de combate en escenarios lejanos, y que oscilan entre las 30 y las 250 toneladas de carga de
pago. La mayor actividad en este sector se concentra en EE.UU. y Rusia. Dentro de este perfil se
encuadra el avion de transporte europeo A400M. Se trata de un cuatrimotor turbohélice. Es la méas
moderna y competitiva de las soluciones para las necesidades europeas de transporte téctico,
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logistico, de ayuda humanitaria y salvaguarda de la paz, y reemplazaré a los actuales C-130 Hércules
y C-160 Transall. De esta forma, acabara con la dependencia europea en este sector bien del apoyo
de los EEUU, bien de la disponibilidad de compafiias privadas de transporte.

Todas las misiones relacionadas con la aviacion de transporte han ganado importancia en los Gltimos
afios debido al cambio de situacién estratégica que han supuesto los recientes acontecimientos
geopoliticos.

Una de las consecuencias de este cambio ha sido la "multipolarizacion” o aparicién de potencias
regionales que pretenden compartir, si no disputar, en su zona, la hegemonia que hoy ostenta la
OTAN y mas en concreto los EEUU. Esto significa que las zonas geograficas de conflicto ya no
estan limitadas a unas pocas facilmente identificables y, por tanto, la estrategia de defensa avanzada
con grandes guarniciones fijas ya no es valida. Ahora lo necesario es disponer de una capacidad de
proyeccion inmediata para llevar en el minimo tiempo posible al rea de conflicto la mayor cantidad
de fuerzas y de forma altamente flexible. El transporte aéreo militar es el inico medio de transporte
gue proporciona esta capacidad.

Por otra parte, en un mundo globalizado donde lo que ocurre dentro de un pais puede depender de
sucesos a gran distancia de sus fronteras, mantener la estabilidad de regiones que carecen de ella por
causa de enfrentamientos étnicos, religiosos o politicos, o bien por desastres naturales como
huracanes o sequias, es de gran importancia para las naciones.

Respecto a la adaptacion de los aviones civiles a militares, hay dos escenarios en los que la avidnica
civil se usa en aplicaciones militares. EI primero es la conversion de aviones comerciales a roles
militares, y el segundo es la actualizacién de prototipos militares para hacer uso de la avidnica
moderna, donde es econémicamente viable utilizar sistemas comerciales estandar (COTS).

Existen aplicaciones en el campo militar para las cuales la plataforma de aeronaves civiles junto con
sus sistemas de avidnica es muy adecuada. A menudo puede ser econdmicamente viable convertir
un tipo civil existente en lugar de desarrollar un nuevo proyecto militar. Gran parte de los costos de
desarrollo de la estructura y la avidnica basica se habran recuperado de las ventas de aerolineas para
una nueva plataforma. Alternativamente, un avién usado comprado en una aerolinea también puede
ser una solucién econémica. En cualquier caso, la avionica bésica instalada habra sido probada, y
sera ideal para usar en espacio aereo controlado.

Se pueden mencionar numerosos ejemplos de conversiones exitosas al servicio de las fuerzas
armadas de todo el mundo. El exitoso avién de patrulla maritima Nimrod se basé en el fuselaje del
avion De Havilland y ha estado en servicio con la Royal Air Force durante mas de 40 afios. Del
mismo modo, el avién de patrulla maritima Orion Lockheed P-3 se basé en el Lockheed Electra y
ha estado de servicio con la Marina de los EE. UU. [4]

La conversién a un rol militar, especialmente si se incluye el transporte de armas, requiere un
enfoque diferente de seguridad y calificacion, desafiando a los equipos de disefio de aeronaves para
gue hagan el mejor uso de los estandares de certificacion civil y militar. Habitualmente esto plantea
problemas complejos en la combinacién de estandares y procesos de disefio.

Los sistemas basicos de avidnica se complementan con un conjunto de sensores y sistemas para
realizar tareas de vigilancia especificas. Esta es una situacién en la que los sistemas basicos de
navegacion y comunicacién forman parte de los sistemas de roles especificos, y en la que hay
problemas especificos de precision, integracion y seguridad. Estos son especialmente importantes
en los casos en que el fuselaje de un avion comercial forma la base del vehiculo militar. En tales
casos, puede haber conflictos entre las caracteristicas de los sistemas integrados en el vehiculo
comercial y los requisitos del vehiculo militar. Estos problemas pueden afectar el disefio y el enfoque
de certificacion de la aeronave resultante.
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Figura 2. Sistemas genéricos entre aviacion civil y militar.

La figura 2 muestra algunos ejemplos de sistemas que pueden ser necesarios entre la avionica y el
sistema de mision. La arquitectura del avion se disefiara para garantizar que la avidnica basica pueda
proporcionar los datos apropiados con la precision y la velocidad de datos adecuadas, y con el nivel
de integridad requerido. El sistema de mision estara disefiado para cumplir con sus propios requisitos
internos para sensores, procesamiento y visualizacién de datos. Las interfaces entre los sistemas
deben disefiarse para respetar la necesidad de informacién por parte del sistema de misién y
preservar la integridad de la avidnica basica para que la seguridad de la aeronave no se vea afectada.
Observamos que algunos sistemas son comunes a ambos tipos, tanto a civil como militar, como el
sistema de gestion de vuelo FMS (“Flight Management System”) y otros como los sistemas de
ayudas a la navegacion si son distintos al tener distintos requerimientos y necesidades.

La figura 3 muestra un ejemplo de una arquitectura que separa las estructuras de buses de datos
comerciales y militares. Un mecanismo para hacer esto es retener gran parte de la arquitectura basica
de la avionica, incluida la estructura de bus ARINC y los protocolos de datos. La computadora de la
misidn se puede utilizar para aceptar las interfaces ARINC, convertir los formatos de datos para su
propio uso, proporcionar la interfaz y el formato de datos y la funcion de control del bus para el bus
de datos MIL-STD-1553. Recordamos que en cuanto a los buses de datos, el ARINC es el usado en
aviacién civil y el MIL-STD-1553 el que marca la certificacion para aviacion militar.
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Figura 3. Arquitectura tipica data bus [14].

1.3. Tendencias civil/militar

Durante los afios 50, los principales tipos de generacion de energia eléctrica fueron los sistemas de
corriente continua (CC). La principal ventaja de usar CC era la posibilidad de paralelizar dos
generadores de CC para proporcionar una fuente de energia sin interrupcion. Sin embargo, con la
evolucién de la tecnologia fue necesario convertir la potencia de 28 Vcc a 115 Vac, lo cual se llevo
a cabo con méaquinas rotatorias llamadas inversores. A principios de los 60, se hizo posible generar
frecuencia constante de 400 Hz 115 Vac, y ademas se desarrollaron métodos que permitian generar
potencia sin interrupcion (NBP).

No obstante, el aumento de los sistemas eléctricos en el avidon hizo necesario nuevas medidas de
generacion de corriente eléctrica. De ahi nacen los nuevos sistemas de velocidad variable, con una
enorme participacién de la tecnologia de conmutacion en estado sélido de alta potencia ademas de
mejoras en la electronica de control. Estos sistemas de velocidad variable/frecuencia constante
(VSCF) convierten la frecuencia variable del generador de CA a una frecuencia constante de 400
Hz mediante un convertidor VSCF de estado sélido.

En la actualidad los equipos a bordo del avion se alimentan tanto en corriente continua como en
corriente alterna en funcién de los requerimientos de la carga, es por ello que, aunque la generacién
sea de corriente alterna sea necesario disponer de dispositivos adecuados como convertidores
(CCI/CC) o rectificadores (CA/CC) para proporcionar una alimentacion en continua para aquellos
dispositivos que la requieran. La generacion de corriente alterna se realiza mediante alternadores
gue generan una sefial trifasica de potencia con niveles normalizados de 115/200 Vac, el primer
valor corresponde al valor de tensién entre fase-neutro y el segundo a la tension entre fases. Los
sistemas eléctricos actuales proporcionan energia a numerosos y sofisticados equipos y subsistemas
y las necesidades de potencia eléctrica embarcada van en aumento con perspectivas de que lo sigan
haciendo, es por ello que en los ultimos afios hayan aparecido sistemas embarcados que presentan
niveles de tension superiores, 230/400 Vac y +270 Vcc (HVDC, High Voltaje DC). En la figura 4
podemos observar una comparacion de los distintos sistemas eléctricos y de potencia a lo largo de
los afios, observando como las tendencias actuales van adquiriendo mas requerimientos de potencia.
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Figura 4. Evolucion de las tendencias aeroespaciales a lo largo de los afios.

Como resultado de estos avances se ha creado el concepto de avion mas eléctrico, MEA, siglas en
inglés (“More Electric Aircraft”), con la intencidén de ir substituyendo de forma progresiva los
sistemas tradicionales como los mecanicos, neumaticos o hidraulicos por sistemas total o
parcialmente eléctricos.

El concepto de MEA sera un concepto clave en el trabajo y hace referencia a satisfacer el gran
aumento en la demanda de potencia eléctrica a bordo del avion. Los objetivos que se persiguen no
son solo aviones con mayor generacion de potencia eléctrica sino que también se analiza muy
detalladamente el impacto ambiental debido a que el aumento del nimero de operaciones en el sector
de la aviacion ha crecido enormemente en la Ultima década lo que influye directamente en mayor
contaminacién acustica y sobre todo, atmosférica. A nivel técnico, el concepto de avion mas
eléctrico MEA esta enfocado en:

o Reemplazar el sistema neumatico tradicional eliminando el sangrado de aire de los motores que
se emplea en los sistemas de acondicionamiento de cabina permitiendo asi reducir el
combustible y las emisiones contaminantes.

e Reduccion global del peso de la aeronave eliminando componentes hidraulicos pesados como

conductos, vélvulas y sistemas de control. Estos se cambiarian por actuadores electro-
hidrostaticos o electromecanicos de menor peso.

e Disminuciéon del mantenimiento de la aeronave con lo que conlleva menores gastos de
operacion.

e Uso de materiales compuestos mas ligeros que permiten reducir el peso considerablemente.
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2. Sistema eléctrico de un avion

En este capitulo se pretende analizar el sistema eléctrico de un avion (tomaremos de base un avién
civil, entendiendo las grandes similitudes con la aviacion militar) sin ahondar en ningin avion en
particular. Se desarrollara la arquitectura bésica del avion, los métodos de generacion de potencia
eléctrica y la localizacion de los sistemas eléctricos en el avion.

2.1. Arquitectura bésica

La mayoria de los aviones civiles, y por consiguiente, los aviones militares, son aviones bimotores
y la arquitectura del sistema eléctrico varia poco entre los diferentes tipos de aeronaves. Esta sencilla
arquitectura basada en la generacion de energia de 115 Vac y frecuencia constante (CF) se muestra
en la figura 5.
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Figura 5. Arquitectura bdsica sistema eléctrico avion civil [14]

El sistema comprende los siguientes elementos principales, que forman dos ramas principales de
potencia eléctrica:

- Un generador situado en cada motor. En la mayoria de los casos este generador es trifasico, con
alimentacion a 115 Vacy CF a 400 Hz. Cada generador alimenta a su respectivo bus de CA principal,
el izquierdo y el derecho. Los niveles de potencia varian en cada avion, pero un valor nominal tipico
para un generador primario en esta configuracion es de unos 90 kVA.

- Una unidad de potencia auxiliar (APU) para proporcionar energia extra al sistema eléctrico. Es
independiente a los motores principales. Se puede utilizar tanto en tierra para fines de mantenimiento
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como en aire para operaciones especificas como conseguir la certificacion ETOPS (“Extended-range
Twin-engine Operation Performance Standars™), permitiéndoles realizar rutas mas largas.

- También contiene una toma de contacto con tierra (“Ground Power”) que permite la conexion
de una fuente de alimentacion externa.

- Una RAT (“Ram air turbine”) que es una turbina de impacto de aire que se emplea para generar
potencia en casos de emergencia cuando todos los motores e incluso la APU han fallado.

- Unidades de conversion de potencia (TRU) en cada rama del sistema eléctrico y cargadores de
bateria que suministran varios buses de 28 Vcc y mantienen la carga de la bateria.

En esta disposicidn tipica del sistema eléctrico, la mayoria de las cargas de alta potencia se alimentan
desde los buses de CA. Habitualmente, la mayoria de las cargas eléctricas son pequefias en términos
de potencia extraida y en general son suministradas por los buses de CC.

2.1.1. Tipos de arquitectura

En este subapartado del trabajo vamos a analizar las distintas arquitecturas en cuanto a la
distribucion eléctrica se refiere, donde explicaremos la distribucion centralizada y distribuida.

e Arquitectura centralizada

Este tipo de organizacion del sistema es el que ha sido usado en la mayoria de los aviones hasta hace pocos
afios. Realizaremos un exhaustivo analisis a la localizacién de los elementos eléctricos y formas de
distribucion de la energia eléctrica de este tipo puesto que serdn conceptos claves en el desarrollo del
andlisis eléctrico de nuestra aeronave objeto de estudio principal, el A400M, el cual utiliza esta
configuracion.

Se caracteriza por ser un sistema de distribucién punto a punto, es decir, esta formado por un nico centro
de distribucidn principal situado en la zona delantera del avion (compartimento de equipos eléctricos y
electrénicos) donde se encuentran todos los equipos y componentes que forman la distribucion primaria y
secundaria. Desde ese centro de distribucion salen todas las demas lineas que alimentan las diferentes
cargas repartidas por todo el avion.

A continuacion, en la figura 6 podemos observar un avion tipico con una arquitectura centralizada. Como
es habitual en estos casos, los generadores principales son arrastrados por los motores del avion y en
consecuencia se instalan junto a ellos en las alas. Por otro lado, la unidad de potencia auxiliar APU se
instala normalmente en la popa del avidn para facilitar una salida segura de los gases de escape producto
de la combustion por la parte trasera del fuselaje. La conexion exterior de energia eléctrica en tierra
consiste en una 0 mas tomas de corriente normalmente situadas en la zona de proa sobre un lateral o en la
parte inferior del fuselaje.
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Figura 6. Arquitectura centralizada [10]

e Arquitectura distribuida o descentralizada

Este tipo de configuracién denominada distribuida o descentralizada no estd muy extendida en la
actualidad, aunque para nosotros tiene una especial importancia debido a que el avidn objeto de
comparacién en el segundo bloque del trabajo, el B787, tiene esta configuracion. La clave del trabajo
sera precisamente estudiar las diferencias entre un avién con la arquitectura clasica (centralizada)
como el A380 (en este caso, su homdnimo en términos eléctricos en aviacion militar, el A400M)
frente a un avion con arquitectura distribuida como el B787.

En concreto sobre esta configuracidon, se establecerian dos niveles de distribucion. En el primer nivel
habria un centro primario de distribucion (1.C.C. — Integrated Control Center), cuya situacion en la
aeronave es sujeta a cambio en cada caso, ya que puede estar situado en la posicion habitual del
centro de equipos de los sistemas centralizados, es decir, en la parte delantera del avidn o en la parte
central del avidn segin sea mas conveniente en cada caso. En el 1.C.C. se instalarian diversas
unidades modulares integradas de control, proteccidn, conversion y distribucion de la energia. Cada
una de estas unidades ejecutaria de forma centralizada las misiones normales de las unidades de
control de las fuentes de los sistemas centralizados y ademas realizarian tareas de medida y
conversion de la energia.

Desde las unidades primarias se alimentaria un pequefio nimero de centros secundarios de
distribucion situados en ciertos lugares estratégicos a lo largo del avién. En cada centro secundario
estaria instalada una unidad modular secundaria desde la cual se realizaria la distribucion de energia
a todas las cargas eléctricas situadas en las proximidades. Estas unidades secundarias de distribucion
serian también las encargadas de llevar a cabo la proteccion y el control de conexién/desconexién
de cada una de las lineas.

En la siguiente figura (Figura 7) se muestra de forma esquematica la concepcion general del sistema
eléctrico y la situacién normal que ocuparian sus elementos mas significativos en una organizacion
de tipo descentralizado. Evidentemente, la arquitectura distribuida tiene diversas ventajas respectos
a la centralizada, como puede ser que resulta mas sencilla y permitiria ahorrar gran cantidad de hilos
de distribucion. Ademas, permite la eliminacion de algunos elementos clasicos de los sistemas
centralizados, tales como transformadores de intensidad para medida o proteccion o relés
magnéticos que aumentan en peso y coste el disefio final de la aeronave. Por ultimo, gracias a la
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disminucion del numero de lineas, equipos y componentes, se tendria un mayor nivel de fiabilidad
en el sistema.
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Figura 7. Arquitectura distribuida [10].

2.2. Localizacion de los sistemas eléctricos en el avion

En este apartado se describe la situacién que ocupan normalmente los elementos mas relevantes del
sistema eléctrico dentro del avion. No corresponden a ninguna aeronave concreta, pero responden a
criterios generales ampliamente utilizados en la realidad. La siguiente figura (figura 8) muestra las
zonas del avion en las que se instalan normalmente la mayor parte de equipos del sistema eléctrico.
Como el mas habitual sin duda es la arquitectura centralizada, optamos por tratar este sistema para
explicar los elementos y ubicacion tipica en este punto introductorio.

Los generadores principales se instalan junto a los motores de avion. EI movimiento se transmite de
un aje a otro a través de un bloque de engranajes con la relacion de transmision apropiada para
adecuar el rango de velocidades de giro del motor al rango de velocidades al que debe girar el
generador.

La unidad de potencia auxiliar (APU) se instala normalmente en la popa del avion para facilitar una
salida segura de los gases de escape producto de la combustion por la parte trasera del fuselaje. Los
generadores de emergencia se pueden situar en lugares muy diversos, aungue en cualquier caso la
RAT ira situada en la parte inferior del fuselaje y debera tener facil acceso al exterior.
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Figura 8. Localizacion tipica de equipos eléctricos en el interior del avion [10].

Por otro lado, el resto de los equipos del sistema tales como las unidades de control de las fuentes
(GCU), la unidad de control de distribucién de potencia (BPCU), las baterias y sus cargadores, los
convertidores, las barras, ... se instalan normalmente en la zona inferior del avion (junto al
compartimento de carga) preferentemente cerca de la proa. El area ocupada por estos elementos se
denomina centro de equipos o centro de energia eléctrica. En la figura 9 mostramos la disposicion
tipica de los elementos eléctricos en el centro de equipos.
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Figura 9. Disposicion tipica de equipos en el centro de energia eléctrica [10]

Por Gltimo, en el compartimento de vuelo se instalan los instrumentos de medida, los dispositivos
de mando y sefializacién, y los relés de proteccién de las lineas de distribucidn, organizados de forma
clara y ordenada en diversos paneles.
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2.3. Sistemas de generacion

En este apartado se tiene como objetivo estudiar los sistemas de generacion de corriente alterna.
Ademéas de analizar los generadores principales, se tratardn también los sistemas auxiliares
detalladamente y los métodos de generacion existentes en la actualidad.

2.3.1. Introduccion y generadores principales

El sistema de generacion es el encargado de generar la potencia eléctrica requerida por los diferentes
sistemas a bordo del avién en condiciones normales o de emergencia; todo ello ajustandose a los
margenes indicados en los estandares y normativas tales como la ISO 1540-2006(E) y la MIL-STD-
704(F). La generacion de energia eléctrica en los aviones comerciales y militares se realiza
principalmente en corriente alterna a través de maquinas eléctricas rotatorias que generan potencia
eléctrica cuando se le aplica una potencia mecanica en el eje. En un avion la potencia eléctrica en
corriente alterna se puede obtener mediante los generadores principales (alternadores), generadores
auxiliares (APU y GPU) y generadores de emergencia (Turbina de impacto de aire RAT y
generadores de backup). La generacion en continua se reserva Unicamente para pequefias aeronaves
con requerimientos eléctricos bajos 0 como soporte en maniobras de emergencia.

La energia eléctrica se obtiene a partir de alternadores sincronos sin escobillas. El alternador lo
forman tres generadores montados sobre el mismo eje: un generador de imanes permanentes (PMG),
un estator de excitacion rodeando un rotor de excitacion y un estator de potencia rodeando un rotor
de potencia.

El PMG genera una sefial de tension y frecuencia variable, la unidad de control y regulacion (GCU)
se encarga a partir de esa sefial de modular un flujo de corriente continua para alimentar el devanado
del estator de excitacidn, controlando de ese modo la tensién generada en el rotor de excitacion. La
sefial obtenida del rotor de excitacion se rectifica (puente de diodos) y se manda al rotor de potencia
una sefial de corriente continua regulada. Por ultimo, el rotor de potencia crea un campo giratorio
gue genera sobre el estator de potencia una sefial sinusoidal trifasica, las fases son conectadas en
configuracion de estrella con neutro comun instalado a la estructura metalica de la aeronave, de esta
forma se obtiene los niveles de tension 115V/200V.

A continuacion mostramos una figura (figura 10) que representa un esquema de la distribucion de
potencia en la aeronave diferenciada por ramas. Todo parte de una generacion de potencia que en
primer lugar se transmite a la distribucion primaria de potencia y después, a partir de una unidad de
conversion (TRU), se transmite a la distribucién secundaria de potencia.
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Figura 10. Esquema distribucion de potencia bdsico [14].

2.3.2. Métodos de generacion

La diversidad de tipos de generacidn de energia crece a la par que aumentan los niveles de potencia
en las aeronaves. En la figura 11 se muestran los diferentes tipos de generacion de energia eléctrica
gue actualmente se utilizan en aplicaciones civiles. Entre ellos destacan las opciones de frecuencia
constante, frecuencia variable y velocidad variable/frecuencia constante (VSCF), los cuales
analizaremos mas detalladamente en los siguientes subapartados.

DC
CF/VSCF 270V Emergency
CF/IDG Cyclo DC Link VF De Power
Engine - &D

=on

AN
ALY
A3

| LAY

{_CFACBus ) {__CFACBus ) {_ CFACBus ) (VFACEBus ) {_ZTVDC Bus ) {_®VDCBus )

i 115VAC, 3
Airframe Phase 270VDC 28VDC

'\________________r_______________/ 380 - 760 Hz

MNominal

115Vae, 3 Phase, 400Hz

Maotor
Controllers

Figura 11. Tipos de generacion de potencia eléctrica [14].

La figura 11 también es interesante porque muestra la disposicion entre los sistemas de generacion
ubicados en el motor y los auxiliares como la rama de “Emergency power”. A continuacion, se
desarrollan los tipos de generacion empleados en la actualidad.
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e Generacion a velocidad constante y frecuencia constante

El CSD “Constant Speed Driver”, es la unidad de arrastre constante y se instala entre el motor de
arrastre y el alternador, su mision principal es la de proporcionar al rotor del alternador una velocidad
de giro constante independientemente de las revoluciones a las que gire el motor principal del avién,
es por tanto un dispositivo diferencial que se encargara de aportar o restar revoluciones de giro para
que la entrada del alternador reciba un régimen de giro constante y por tanto la sefial de frecuencia
extraida también lo sea. El desarrollo tecnolégico y el objetivo de ahorrar en peso y espacio dentro
del avion han dado como resultado un dispositivo conocido como IDG “Integrated Drive Generator”
0 unidad de arrastre integrada, este dispositivo integra en un solo bloque un alternador y una unidad
de velocidad constante CSD lo que le confiere ademas de las ventajas antes mencionadas otra muy
importante en aviacion como es la disminucion de vibraciones al evitar los ejes de acoplamiento
entre maquinas.

Estos dispositivos son los mas empleados actualmente en aviacion comercial y mediante los cuales
se consigue una sefial sinusoidal trifasica de 115/200 V a frecuencia constante de 400 Hz. Los IDG
son elementos con un elevado coste de mantenimiento ya que se basan en sistemas hidraulicos o
mecanicos que necesitan revisiones continuas pero que siempre han dado muy buen resultado en
aplicaciones aeronauticas.

e Generacion a velocidad variable y frecuencia constante (VS-CF)

En esta técnica de generacion, la potencia de frecuencia variable originada por el generador es
convertida electrénicamente por dispositivos de conmutacion de estado sélido a una frecuencia
constante de 400 Hz y 115 Vac de potencia. Existen dos opciones, el enlace DC o el cicloconvertidor,
siendo el primero de ellos, el enlace DC el utilizado en aplicaciones civiles. Aqui la potencia bruta
se convierte en una etapa intermedia de potencia de CC a 270 Vcc antes de ser convertida
eléctricamente.

e Generacion a frecuencia variable (VF)

La generacién de energia de frecuencia variable (VF) es la forma mas simple y barata de generacién
de energia. Con esta técnica no se intenta anular los efectos de la relacién de velocidad del motor
2:1, y la potencia de salida, aunque regulada a 115 Vac, sufre una variacion de frecuencia
tipicamente de 380 a 720 Hz. Por lo tanto, no requiere de ningun sistema de regulacién ni la
necesidad de incorporar una unidad de velocidad constante IDG haciendo que su peso se reduzca
considerablemente, pero por otra parte esta el hecho de que el amplio espectro de frecuencias puede
afectar al funcionamiento de algunas cargas como los motores de CA instalados en bombas
hidraulicas y de los que dependen sistemas como el hidraulico o el sistema de fuel por lo que algunos
casos es necesario instalar controladores en estos motores para que su funcionamiento sea el
correcto. Este tipo de generador se ha comenzado a instalar en los aviones de nueva generacién
como el Airbus A380 y el Boeing 787, en los cuales se emplea un generador de frecuencia variable
gue también actlla como motor de arranque todo ello integrado en una sola unidad.

A continuacién, mostramos una tabla (tabla 1) donde se muestran los tipos de generacién de energia
desarrollados y propuestos para diversos tipos de aviones en las ultimas dos décadas. No solo
aumentan los niveles de potencia eléctrica en esta generacion de aeronaves, sino que la diversidad
de los métodos de generacion introduce también nuevos problemas en las aeronaves, como por
ejemplo, los convertidores VSCF en el B777 y en el MD-90 aumentan los requisitos del sistema de
control ambiental (ECS) ya que el calor residual se disipa en la estructura. De manera similar, la
adopcion del método de frecuencia variable (VF) puede complicar la carga del motor y los requisitos
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de conversion de potencia. En definitiva, cada método tiene sus pros y sus contras y se trata de
analizar cudl es la opcion que en cada caso se le puede extraer mayores beneficios.

Tipo de Aplicacidn civil | Potencia Tipo de Aplicacion civil | Potencia
generacion (KkVA) generacion (kVA)
Boeing 717 2x40 Hawker Horizon 2x20

IDG/CF (115 VAC, M Boeing 737 N 5 VF (115 VAC, Ai A400M A% 7
400 Hz) oemg 37 NG x 90 380-760 H2) |r.bus 00 X 75
Boeing 777 2x90 Airbus A350 2x90
Boeing B747-400 | 2 x 120 Airbus A380 4 x 120
Airbus A340 4x90 VSFC (115 VAC, | Boeing B777 (backup) | 2 X 20
VF (230 VAC, Boeing 787 4250 400 Hz) McDonnell MID%0 | 2 x 75
360-760 Hz) (MEA)

Tabla 1. Métodos de generacién por avion

2.3.3. Sistemas auxiliares de potencia

Los sistemas de generacion auxiliares son aquellos que sirven de soporte a distintos sistemas como
el neumatico o el eléctrico y son totalmente independientes de los generadores principales. Dentro
de este grupo se incluyen la unidad de potencia auxiliar APU y los sistemas de alimentacion en tierra
0 externa GPU para la alimentacion del avion en el aeropuerto.

2.3.3.1. Unidad de potencia auxiliar APU

La unidad de potencia auxiliar APU es un motor de turbina de gas autbnomo que opera en tierra y
en vuelo (en la mayoria de los modelos) y cuya funcion principal es suministrar, en caso necesario,
energia eléctrica y neumatica de soporte o de emergencia. EI suministro de potencia neumatica y
eléctrica es posible de forma simultanea o independientemente. En ningln caso la funcion de la APU
sera la de propulsar la aeronave, sino que esta reservada a tareas como: el arranque de motores,
suministro de energia eléctrica y neumatica con los motores principales apagados y aporte de energia
durante el vuelo en casos de emergencia como puede ser la pérdida de potencia en alguno de los
motores principales, es decir, actuando como sistema de respaldo. La unidad de potencia va instalada
generalmente en la cola del avion para que los gases de la combustion generados sean evacuados.

Generalmente el arranque de esta unidad se produce a través de un motor eléctrico de arranque
alimentado por las baterias del avidon, por las unidades de energia externa cuando el avion esta en
tierra o desde el sistema eléctrico del propio avion. En vuelo, al no disponer de energia externa, la
puesta en marcha de la unidad solo puede hacerse mediante el propio sistema eléctrico del avion si
se encuentra operativo. Actualmente, siguiendo la filosofia de ahorro econémico y peso, se estan
instalando en las APU un solo equipo que trabaja como generador y motor de arranque como en el
caso del Boeing B787. La unidad de potencia auxiliar genera una sefial alterna de tres fases 115/200
V a 400 Hz, sin la necesidad de acoplar una unidad de velocidad contante (CSD/IDG) ya que la
turbina no sufre cambios de régimen como si ocurre en los motores principales de reaccion.
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Figura 12. APU apic AP53200 para aviones [15]

2.3.3.2. Unidad de potencia en tierra o externa GPU

Los aviones cuando estan estacionados en el aeropuerto con los motores parados necesitan energia
para su correcto mantenimiento y puesta a punto, como se ha indicado anteriormente esta demanda
de energia la puede suplir la APU, aunque el consumo de combustible y la contaminacion tanto
ambiental como acuUstica que produce hace que su uso solo sea necesario cuando el aeropuerto no
disponga de sistemas de potencia en tierra GPU (“Ground Power Unit”).

Los sistemas de tierra para proporcionar energia eléctrica trifasica 115/200 V a 400 Hz son diversos
y se pueden clasificar en instalaciones fijas y dispositivos mdviles. En ocasiones también puede ser
necesario energia en corriente continua a 28 V, en estos casos el nivel de tensién se consigue
mediante conexién de baterias 0 mediante tratamiento de la sefial alterna. Los requerimientos de
energia eléctrica cuando un avion estd en tierra vienen especificados en los manuales de
instalaciones 0 manuales-guia de equipos de tierra, normalmente estos recogen valores muy
sobredimensionados ya que el calculo se podria estimar sumando las potencias individuales de cada
componente a bordo del avién cuando este se encuentra estacionado sin considerar que todas las
cargas estan conectadas al mismo tiempo. La experiencia y analisis de los datos registrados
demuestran que para la mayoria de la aviacion comercial este consumo de tierra nunca supera los
60 kVA, aunque existen otros modelos como el MD-11 cuyas necesidades de potencia pueden llegar
a los 90 kVA.
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2.3.3.3. Sistemas de generacion de emergencia

Cuando un avion vuela a mas de 10.000 m de altura y practicamente a Mach=1, cualquier averia
puede desembocar en una catastrofe, por ello en los aviones se instalan equipos redundantes, en
ocasiones duplicados o triplicados, intentando que la probabilidad de fallo y por tanto, de accidente
critico sea la menor posible. En aviacion una de las reglas de oro consiste en asumir que ni los
sistemas ni los seres humanos somos infalibles, es decir, todo puede fallar, por pequefia que sea la
posibilidad de que eso ocurra; por ejemplo, los calculos realizados antes de cada despegue se basan
asumiendo que fallard un motor y ademas lo hara en el momento méas desfavorable (despegue,
aterrizaje). Independientemente del posible error humano existen factores externos como los
atmosféricos que pueden provocar una situacion de emergencia. Los factores tipicos son:

- Falta de combustible

- Contaminacion del combustible por posible condensacion del agua en los tanques.
- Lluvia extrema, granizo, tormentas, ...

- Cenizas volcanicas

- Rayos

En cuanto al sistema eléctrico, el caso mas critico seria la pérdida simultanea en vuelo de los
generadores principales (motores) y/o la APU, quedando fuera de servicio los principales
alternadores y fuentes de generacion eléctrica de la aeronave. En el caso de que se presente esta
situacion, el avion dispone de elementos suficientes para generar energia y conseguir realizar un
aterrizaje de emergencia.

Existen dos métodos basicos que pueden aportar la electricidad de respaldo o backup ante una
situacion de emergencia, los dispositivos encargados de esta generacion son:

- RAT (Ram Air Turbine). Turbina de impacto de aire
- PMG (“Permanent Magnet generators”). Generadores de imanes permanentes

- Generadores de respaldo o Backup

¢ Rat (Ram Air Turbine)

La turbina de impacto de aire 0 RAT se despliega cuando la mayor parte del sistema de generacion
de energia convencional ha fallado o no esta disponible por alguna razén, como la extincién total
del motor o la pérdida de todos los generadores. Esta formada por una turbina de aire alojada en el
interior del fuselaje del avion, normalmente cerca del tren de aterrizaje. En caso de una pérdida total
de potencia en las barras principales de corriente alterna la turbina se despliega de forma automatica,
aungue se puede desplegar de forma manual a través de un pulsador situado en el panel de cabina.
El periodo que transcurre entre la pérdida total de potencia y el despliegue de la turbina
(normalmente no suele ser superior a 8 segundos) es cubierto por la energia suministrada por las
baterias.

El tamafio tipico del generador RAT varia dependiendo de la aeronave, pero suele variar entre 5 a
15 kVA. Sin embargo, los aviones modernos pioneros en el MEA (“More electrical aircraft”) como
el A380 o el B787 generan niveles muchos mas altos, del entorno de 70kVA. Aun asi, no tiene la
intencion de proporcionar cantidades significativas de energia durante un largo periodo de operacion
sino que esté destinada a proporcionar a la tripulacion suficiente potencia para volar la aeronave
mientras intenta restaurar los generadores primarios o para desviarse al campo de aviacion méas
cercano. Estan disefiadas para ser capaces de generar aproximadamente el 10% de la potencia total
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de la aeronave y asi poder controlar los elementos criticos. Algunos ejemplos del uso de la energia
generada por la RAT son:

- Campo eléctrico: control de ordenadores de vuelo, iluminacion de emergencia, radio, ...
- Campo hidraulico: despliegue del tren de aterrizaje o bombas hidraulicas para el control de
los flaps.

En la siguiente figura (figura 13) podemos observar el esquema tipico de una turbina de impacto de
aire clasica. Observamos como la potencia generada se bifurca principalmente en dos ramas, hacia
los sistemas de emergencia eléctricos e hidraulicos. Ademaés, se esquematiza el funcionamiento
basico de la RAT con la entrada de aire (Airflow). En cuanto a dicho funcionamiento de la turbina
de impacto de aire, la velocidad del avion en el aire hace que la turbina gire y mueva la bomba que
proporciona energia hidraulica, esta energia se puede emplear para alimentar algun circuito
hidraulico del avién y ademas para proporcionar energia al motor hidraulico encargado de mover el
generador eléctrico de emergencia. Para garantizar que la tension de salida del generador es de
115/200 Vac y 400 Hz la RAT dispone de una unidad de control encargada de regular la tensién de
salida del generador a través de una valvula servo electrohidraulica que se encarga de controlar el
flujo o la presion del fluido hacia el motor hidraulico para conseguir que el movimiento de este sea
lineal.

Aircraft Belly

Emergency
—_— AC
Electrical
—_ Power
Ram Air
Airflow ——= Turbine
(RAT)
Emergency
—_— Hydraulic
Power

Figura 13. Esquema tipico RAT [14]

e PMG (Permanent Magnet Generators)

El uso de PMGs, también denominados PMA (Permanent Magnet Alternator) para proporcionar
energia de emergencia se ha hecho prominente durante la Gltima década. En la figura 14 se muestra
una disposicion tipica de PMG de 3 fases. Un PMG produce potencia en la cual la tensién de entrada
como la frecuencia de salida varian directamente con la velocidad de rotacion del eje de entrada.
Ademas, como el PMG puede tener que proporcionar energia en CC sobre una amplia gama de
velocidades del eje de entrada, requiere un convertidor de potencia. Una combinaciéon PMG /
convertidor es lo ideal y puede llegar a suministrar grandes sumas de potencia.

Todos los generadores de CA incluyen un PMG para arrancar el sistema de excitacion. Ademas, los
PMG se utilizan para proporcionar suministros independientes al motor en cada rama del FADEC.
Como una indicacion de las tendencias futuras en un avién como el B777, hay un total de 13 PMGs
/ PMAs através de los sistemas de control critico de la aeronave: control de vuelo, control del motor
y sistemas eléctricos.
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Figura 14. PMG de 3 fases [14]

e Generadores de respaldo o Backup

Los generadores de respaldo o Backup surgen a partir de la entrada en vigor de la normativa ETOPS
(“Extended-range Twin-engine Operation Performance Standars”), que es una certificacion que
permite realizar rutas mas largas, especialmente aquellas rutas que atraviesan desiertos, océanos o
masas polares. Los generadores backup son accionados por los motores principales pero son
completamente independientes de los alternadores primarios. En el caso de que no estuvieran los
alternadores o la APU operativos por una averia, los generadores de respaldo se encargarian de
suministrar potencia a las cargas vitales del sistema.

En la figura 15 observamos como los generadores de respaldo son accionados por la misma caja de
engranajes del motor pero son fisicamente independientes de los principales como hemos
mencionado anteriormente. Estos generadores son de frecuencia variable (VF), la cual depende de
la velocidad de giro de los motores primarios, por lo que es necesario un tratamiento de la sefial
generada mediante un convertidor que a través del método DC-Link rectifica la sefial para
proporcionar una salida de tres fases 115/200V a 400 Hz. Concretamente, el Boeing 777 mostrado
en la figura, cuenta con dos generadores de frecuencia variable (VF) de 20 kVA cada uno, ademas
de contar cada generador con dos PMGs encargados de suministrar corriente continua de 28V a
través de convertidores.

Left Engine Right Engine
PN PN
!
‘,: ! Left might | )
-_’ Backup Backup P
__ __Generator Generator _ _~ —
. ) f -
; PMG PMG W
LeftDG o ® | - | t mightipg
_T_% \\T—F B
Left VE 3 N Flight Control DC System - Right VF
Generator Genarator
(~ 20KVA} l L (~ 20KVA)
Backup VSCF
Converter
1
Constant
Frequency
Backup Power

Figura 15. Generador de respaldo con VSCF en el B777 [14]
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e Baterias

Para terminar este capitulo vamos a analizar brevemente el uso de baterias en el mundo aeroespacial.
Este medio proporciona un medio de almacenamiento eléctrico independiente de las fuentes de
generacion primarias. Sus principales objetivos son:

- Proporcionar energia en el arranque del motor cuando no hay ninguna otra fuente de
alimentacion disponible.

- Proporcionar una fuente de alta integridad a corto plazo durante las condiciones de
emergencia mientras que las fuentes alternativas como la RAT comienzan a funcionar.

La capacidad de la bateria es limitada debido al peso que incorpora al avion. Se mide en términos
de amperios por hora. Este parametro describe efectivamente una capacidad actual o de tiempo o
capacidad de almacenamiento. De este modo, una bateria de 40 amperios por hora, cuando esta
completamente cargada, tendria la capacidad tedrica de alimentar una carga de 1 A durante 40 horas
0 una carga de 40 A durante 1 hora. De hecho, la capacidad de la bateria depende de la carga
sostenida al comienzo de la descarga, y este es un parametro notoriamente dificil de cuantificar. La
mayoria de los sistemas de aviones modernos utilizan cargadores de baterias para mantener la carga
de la bateria a niveles moderadamente altos durante el funcionamiento normal del sistema,
asegurando asi un estado razonable de carga si se requiere el uso de bateria en solitario. La bateria
mas comUnmente utilizada en el mundo de la aviacion es la del tipo niquel-cadmio (Ni-Cd) que
depende de la reaccion entre los 6xidos de niquel para el &nodo, el cadmio para el catodo y funciona
a partir de un electrolito de hidroxido de potasio. Las baterias de plomo-acido no son convenientes
en aplicaciones modernas debido a la propiedad corrosiva del electrolito. Para conservar la salud de
la bateria es usual monitorizar su temperatura, lo que da una indicacion Gtil de la sobrecarga y si es
probable que ocurra la fuga térmica. Las baterias son susceptibles a temperaturas frias y pierden
capacidad rapidamente. Esto puede ser un problema en las operaciones auténomas en climas frios,
después de un periodo prolongado de operacion a baja temperatura donde el arranque de APU o
motores de arranque del motor puede ser problematico.

2.4. Distribucion eléctrica del avidon

En este apartado se pretende estudiar los distintos tipos de servicios necesarios en el funcionamiento
del avién ademas de analizar el esquema general de la distribucion eléctrica en el avién con su
consiguiente explicacion. Por Gltimo, se detallara por separado cada tipo de distribucién donde
distinguiremos entre distribucién primaria, secundaria y la rama de conversion.

El sistema de distribucion es el encargado de transportar la corriente a las diferentes cargas
consumidoras del sistema. La distribucion de energia en un avion se realiza por medio de barras de
distribucion o colectores, los cuales estdn formados por pletinas de cobre de baja impedancia
instaladas en cajas de conexidn o paneles de distribucion desde donde se reparte la corriente a los
circuitos y otras barras de distribucion. [10]

En aviacién comercial la cantidad de cargas y circuitos a alimentar es muy elevada y la importancia
de cada uno varia dependiendo de su funcion dentro del sistema, es por esto por lo que se realiza
una clasificacion de los diferentes tipos de servicios y cargas del sistema en funcion de la
importancia que tienen para la seguridad del vuelo, de este modo se busca que las cargas conectadas
a las barras de distribucion puedan ser alimentadas desde fuentes de generacion distintas. Segun la
importancia dentro del funcionamiento de los sistemas eléctricos tenemos la siguiente distincion:

e Servicios esenciales: aquellos servicios minimos necesarios para asegurar un vuelo seguro
en una situacion de emergencia. Van conectados a barras que suelen denominarse barras
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esenciales, alimentadas siempre por al menos un generador (generadores principales, APU o
generador de emergencia RAT) o desde las baterias del avion. Normalmente todos los
aviones disponen de barras esenciales tanto en corriente alterna como en corriente continua.

e Servicios vitales: estan formados por todos los equipos necesarios tras realizar un aterrizaje
de emergencia; estos equipos van conectados a barras que se denominan barras calientes,
barras de reserva o barras de emergencia. Dentro de este grupo hay cargas tales como el
alumbrado de emergenia en cabina de pasajeros y tripulacion, sistemas de radio, sistemas
de control de combustible o sistemas de proteccion de incendios. Todos los aviones
disponen de barras calientes o de reserva para alimentar equipos en corriente continua y
alterna. Las barras de continua se alimentan directamente por las baterias del avion sin
ningun dispositivo de corte que interrumpa el suministro de energia mientras que en el caso
de barras de alterna también se alimentan desde las baterias pero a través de un inversor.

e Servicios no esenciales: aquellos servicios que pueden desconectarse o quedar sin
alimentacion sin afectar a la seguridad en cualquier momento del vuelo con el fin de reducir
la carga si se produce una situacién anormal o de emergencia en el que una o varias de las
fuentes de generacidn se encuentran inoperativas. Estas cargas se conectan a barras que en
funcion del fabricante pueden denominarse como barras principales, barras de cargas o
barras del generador y que reciben alimentacion directamente desde los generados. Este
tipo de barras tanto de alterna como de continua proporciona potencia eléctrica a cargas
como los servicios de cocina, servicios de entretenimiento de pasajeros o las luces de
lectura.

2.4.1. Esquema general de la distribucion eléctrica en el avion

En primer lugar, vamos a mencionar los tipos de barras que podemos encontrar en el avion. Entre
las mé&s usuales:

e Barras principales

e Barras esenciales

e Barras de emergencia

e Barras de asistencia en tierra “handling”
e Barras de reserva

Cada tipo de barra esté asociada a los diferentes generadores del sistema e interconectadas entre si
con el objetivo de que se puedan dirigir los flujos de corriente entre ellas de la manera adecuada
dependiendo de cual sea la situacion del sistema eléctrico y de que fuentes estén disponibles en cada
momento. A continuacién, en la figura 10, mostramos la distribucién general del sistema eléctrico,
lo cual nos servira para explicar detalladamente el funcionamiento y analizar las distintas barras
existentes.

En primer lugar tenemos las fuentes de generacion que serian los generadores principales, en nuestro
caso GEN 1y GEN 2. Estos generadores son los encargados de alimentar las barras principales de
corriente alterna. No obstante, si se produjera algin fallo en alguno de los dos generadores o en
ambos, se activaria la APU cerrando el contactor BTB (“Bus Tie Breaker”) correspondiente segiin
cual sea el generador dafiado.

Por otro lado, analizando las fuentes de alimentacion de la parte superior de la figura, observamos
la toma de energia externa, las cuales estan alimentadas desde los grupos de potencia del aeropuerto
GPU y proporcionan energia al avion a través de las barras principales para alimentar todos los
circuitos del avion o barras de servicio encargadas de alimentar un nimero reducido de cargas
cuando el avion esta parado, aunque estas barras también pueden alimentar cargas que funcionan
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durante el vuelo por ello deberan conectarse de forma que puedan recibir energia en ambas
situaciones.

Las barras principales de corriente alterna en condiciones normales se encargan de alimentar la barra
esencial de alterna de la que dependen todos los sistemas esenciales del avion que funcionan con
corriente alterna. Debido a la importancia que tienen los equipos dependientes de esta barra, para
garantizar un vuelo seguro, la barra esencial de alterna también puede recibir energia desde el
generador de emergencia RAT en caso de que las barras principales de alterna no puedan
suministrarle energia (fallo en el GEN 1, GEN 2 y APU); en el supuesto de que el generador de
emergencia tampoco pueda alimentar la barra esencial de alterna las baterias a través del inversor se
encargan de proporcionarle energia. Ademas, las barras principales también alimentan servicios no
esenciales como pueden ser la cocina y los dispositivos de entretenimiento para los pasajeros, pero
estos pueden dejar de ser alimentados automaticamente o manualmente desde cabina en caso de que
fuera necesario por requisitos de potencia.
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Figura 16. Distribucion eléctrica tipica del avion [14]
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En cuanto a la rama de continua, es practicamente un simil a la alterna. Las barras principales de
alterna proporcionan energia al circuito de corriente continua alimentando las diferentes unidades
de transformacion y rectificacion TRU (“Transformer Rectifier Unit”) encargadas de transformar y
adaptar la tension tipica de 115/200 Vac en los 28 Vcc empleados en continua. El circuito de
corriente continua también cuenta con barras principales desde donde se alimentan los servicios no
esenciales de corriente continua. En condiciones normales, las barras principales de corriente
continua proporcionan energia a la barra de bateria desde la cual se alimenta la barra esencial de
corriente continua; la barra de bateria también puede proporcionar energia para recargar las baterias
a través de sus respectivos cargadores.



Si la barra de baterias no puede alimentar la barra esencial de continua esta puede recibir energia
desde la barra esencial de alterna a través de la unidad de transformacion y rectificacion TRU, si no
pudiese alimentarse de este modo la bateria se encargaria de proporcionarle energia.

Finalmente, tenemos las barras de reserva que son aquellas que estan dedicadas a alimentar equipos
vitales. Las barras de reserva de corriente continua se conectan directamente a las baterias del avion,
mientras que las de alterna se pueden alimentar tanto por la barra esencial de alterna como por las
baterias.

En conclusién, observando la figura 10 observamos que la distribucion eléctrica en un avion se suele
dividir en dos niveles; por un lado la distribucidn primaria que constituye el enlace entre las fuentes
de generacion principales y las cargas y por otro lado la distribucion secundaria, que se encarga de
la proteccién y distribucion de energia a las diferentes barras de alterna y continua a partir de la
energia suministrada desde la distribuciéon primaria. Ademas, habra otra especie de rama que
denominaremos de transformacion, cuya mision consiste en transformar la corriente alterna en
continua y se basara en el funcionamiento de la TRU.

2.4.2. Tipos de distribucion

En este subapartado vamos a analizar los distintos tipos de distribucion existentes en un avién segun
su nivel de importancia en el desarrollo del funcionamiento del avion. Hablaremos de la distribucion
primaria, secundaria y las unidades de transformacion, haciendo especial hincapié en la TRU.

En la siguiente figura (Figura 11) observamos la configuracion tipica por niveles en un avion. Parte
de la generacidn de potencia ya sea con los generados integrados en la aeronave o la potencia externa
obtenida del aeropuerto. Esta generacion pasa por la unidad de control del generador GCU. El
siguiente nivel corresponderia a la distribucion primaria, de la cual se transmite potencia a la unidad
de conversion TRU, que es un rectificador que permite convertir la energia de alterna a continua, y
por Gltimo pasamos a la distribucion secundaria de potencia que es la encargada de distribuir la
potencia procedente del sistema de distribucion primaria a las diferentes barras de corriente alterna
(barras esenciales, de reserva...) y dispositivos de transformacion y conversion como las unidades
de transformacién y rectificacion TRU para alimentar todas las barras de corriente continua del
sistema.
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Figura 17. Configuracion eléctrica tipica por niveles [14]
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e Distribucion primaria

El sistema de distribucion primaria es el primer nexo de union entre el sistema de generacion y las
cargas consumidoras, la salida de las fuentes de generacion se lleva a través de conductores
denominados (“feeders”) o alimentadores a las barras de distribucion principales de corriente
alterna. La distribucion primaria se encarga de la gestion y distribucion de la energia procedente de
los generadores primarios (alternadores), de los generadores auxiliares (APU y GPU) y también de
los generadores de emergencia RAT o generadores de Backup. Desde la distribucién primaria parte
todo el sistema eléctrico del avion alimentando a las a las cargas de gran consumo, distintas barras
de corriente alterna y las unidades de transformacion y conversion para proporcionar energia a los
circuitos de corriente continua del sistema.

En la distribucién primaria también se incluyen todos los contactores encargados de la conmutacién
y configuracion del estado del sistema como son los contactores de los generadores principales, los
contactores de enlace de barras BTB y los contactores de la unidad de potencia APU y la externa
GPU. Para controlar los contactores se suele realizar de forma automatica través de las unidades de
control del generador GCU vy las unidades de control de funcionamiento del sistema eléctrico
BPCU/ECMU que trabajan de forman conjunta para determinar la apertura/cierra de estos en cada
situacion. Concretamente, el BPCU controla el funcionamiento de los dos interruptores de union
BTB. Los BTBs permiten que los buses izquierdo y derecho se conecten entre si en el caso de un
fallo del generador principal izquierdo o derecho. Ademas, también permiten que la alimentacion
de la APU o de la fuente de alimentacion de tierra se conmute a las barras de CA principales.

Por Gltimo, todos los componentes que integran la distribucion primaria (barras de distribucion,
contactores, dispositivos de proteccion...) se encuentran alojados en armarios o paneles instalados
debajo de la cabina de pilotos o en las bodegas del avion en lo que se denomina compartimento de
equipos eléctricos y electronicos.

e Conversién de potencia

En esta rama, la misidn es convertir la potencia que sea necesaria a continua mediante el uso de
rectificadores que a continuacion analizaremos. La conversion de energia se utiliza en varios lugares
del sistema y por una amplia variedad de razones. La alimentacién en corriente continua de muchas
cargas hace necesario el uso de dispositivos capaces de rectificar la sefial de corriente alterna
generada en los alternadores principales, para ello se utilizan las denominadas unidades de
transformacion y rectificacion TRU (“Transformer Rectifier Unit”). Al ser uno de los objetivos de
la aviacién intentar ahorrar espacio y peso en todos los elementos con el consiguiente ahorro de
consumo Yy costes, se ha conseguido integrar en un solo elemento un transformador reductor de
tensién constituido por un primario en estrella y un secundario doble (estrella-tridngulo) cuya salida
se conecta a un rectificador formado por un puente rectificador de onda completa, componiendo lo
gue se conoce como unidad de rectificacion y transformacion TRU. Estas unidades se encargan de
convertir la sefial de 115 Vac a 28 Vcc.

Habitualmente, las TRU instaladas en los aviones no estan reguladas por lo que su tension de salida
puede oscilar en funcion de las cargas conectadas. Este tipo de unidades tienen la ventaja de ser mas
simples y ligeras ademas de ser mas eficientes, aunque como contras hay que mencionar que el
rizado de salida de la sefial es mayor y puede influir por ejemplo en la recarga de baterias haciendo
necesario incorporar un cargador para regular la recarga y mantener una tension constante. Es muy
comun que los aviones equipen varias unidades de transformacion y rectificacion para alimentar las
distintas barras de continua; las corrientes tipicas de salida que manejan son de 50, 100, 200 y 250
A. En la siguiente figura se esquematiza el funcionamiento de la TRU. Se observa como convierte
la alimentacion alterna trifasica de 115 V a 28 V de continua.
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Figura 18. Unidad de rectificacién y transformacion TRU [14]

e Distribucion secundaria

El sistema de distribucion secundaria se encarga de distribuir la potencia procedente del sistema de
distribucién primaria a las diferentes barras de corriente alterna (barras esenciales, de reserva...) y
dispositivos de transformacién y conversion como las unidades de transformacién y rectificacion
TRU para alimentar todas las barras de corriente continua del sistema. Este sistema esta asociado a
circuitos tanto en corriente continua como alterna con consumos medios y altos, pero siempre
menores que los que forman la distribucidn primaria. El sistema de distribucion secundario es capaz
de autoconfigurar su estado en funcién de cual sea el estado general del sistema eléctrico y que
fuentes de generacidn se encuentren operativas en cada momento, para ello se sirve de elementos de
conmutacion como contactores o relés cuyo funcionamiento es similar al de los contactores
encargados de distribuir el flujo de corriente hacia las barras y cargas que necesitan alimentacion.

Al igual que ocurre en la distribucién primaria, todos los elementos que componen la distribucién
secundaria (barras de distribucion, relés, dispositivos de proteccion...) estan instalados en paneles o
armarios situados en el compartimento de equipos eléctricos y electronicos. La Unica excepcion son
aquellos dispositivos de proteccion, normalmente disyuntores térmicos que no disponen de control
remoto y no pueden ser monitorizados a distancia, en estos casos deben de instalarse en la cabina de
los pilotos para poder ser supervisados.
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3. Sistema electrico A400M

A partir de aqui vamos a tratar la segunda parte del trabajo, en la cual se pretende realizar un analisis
del sistema eléctrico del avion A400M. Para ello, necesitaremos recopilar numerosos datos y
caracteristicas del avion como su distribucion eléctrica, arquitectura, consumos de potencia
eléctrica, dimensiones de la aeronave, etc. Como es bien sabido, en el mundo de la aeronéutica existe
un cierto ostracismo a la hora de facilitar datos y referencias de sus estudios, y mas atn cuando se
tratan de aeronaves relacionadas con la aviacion militar, en las cuales la informacion no confidencial
es practicamente nula. Por ello, aunque algunos datos si se han conseguido encontrar, la mayoria
seran estimaciones que iremos analizando poco a poco, como la distribucion de cargas a lo largo del
avion o el consumo de cada carga en particular. Para realizar algunas de estas estimaciones nos
hemos basado en el avion comercial A380, que es muy similar (en lo que al sistema eléctrico se
refiere) al A400M.

Ademas, en este capitulo se pretende exponer la estructura del A400M, asi como los niveles de
tension y distribucion de potencia del mismo. Iremos introduciendo conceptos claves para realizar
la simulacion del sistema eléctrico como ilustraciones y esquemas de la aeronave en cuestion que
nos serviran en los siguientes capitulos de la memoria.

3.1 Analisis general A400M

El Airbus A400M Atlas es un avién de transporte militar de largo alcance y avién cisterna
propulsado por cuatro motores turbohélice disefiado por Airbus Military para cubrir las necesidades
de transporte aéreo de los paises adheridos. Este avidn incrementa la capacidad de cargay el alcance
respecto a sus predecesoras (C-130 y C-180).

Figura 19. Avion Airbus A400M Atlas [1]

La empresa responsable del disefio del sistema de generacion de energia eléctrica es Thales, como
parte de la empresa conjunta Aerolec y Goodrich. Los generadores de energia eléctrica del A400M
estan disefiados para cumplir con un requisito de suministro de energia total de 400 kVA, cifra que
es relativamente alta para un avion militar.
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La solucion seleccionada para la generacion de energia eléctrica en el A400M es la misma que en el
Airbus A380, la cual se basa en generadores de frecuencia variable (VF), a diferencia de los
accionamientos hidromecénicos convencionales de velocidad constante, que son comparativamente
maés voluminosos, pesados y complejos. Como vimos en el apartado 2.3.2, la generacion de energia
de frecuencia variable (VF) es la forma mas simple y barata de generacion de energia. Con esta
técnica no se intenta anular los efectos de la relacion de velocidad del motor 2:1, y la potencia de
salida, aunque regulada a 115/200 Vac, sufre una variacion de frecuencia tipicamente de 380 a 720
Hz. Por lo tanto, no requiere de ningun sistema de regulacion ni la necesidad de incorporar una
unidad de velocidad constante IDG haciendo que su peso se reduzca considerablemente. En
definitiva, el sistema de nueva generacién ofrece beneficios significativos, que incluyen ahorro de
espacio y peso, mayor confiabilidad y menos costo. [4]

En cuanto a los sistemas de generacion de potencia, el A400M dispone de 4 motores Europrop
TP400. Este es un motor turbohélice, el cual se basa en una turbina de gas que mueve una hélice,
desarrollado y producido por Europrop International. El turbohélice es un punto intermedio entre el
motor alternativo y el turborreactor. Sus condiciones de operacion 6ptimas son entre 400y 640 km/h
y entre 5400-9000 m. La potencia maxima instalada que imprime el Europrop TP400 es de 11000
HP. En la siguiente figura se puede apreciar el motor del A400M. [4]

Figura 20. Europrop TP400 [1]

En cuanto a los generadores de energia eléctrica, consta de 4 generadores (Aerolec A3782-001) de
75 kVA cada uno (frecuencia 400-620 Hz), trifasicos y con un sistema VF a una corriente de 115
Vac.

Respecto a los sistemas auxiliares de generacion eléctrica, tiene instalado una unidad de potencia
auxiliar APU (Aerolec) de 70 kVA (a 400 Hz), trifasica y VF a 115 Vac. Ademas, dispone de un
generador de emergencia RAT de 30 kVA y 3 baterias modelo SAFT 405CH3, de las cuales 2 son
normales y una es de emergencia. No obstante, la generacién de las baterias se considerara
despreciable frente a los otros sistemas.

Sistema de generacion Potencia eléctrica
Generadores 4x75 kVA
APU 1x70 kVA
RAT 1x30 kVA
TOTAL 400 kVA

Tabla 2. Resumen generacion eléctrica A400M

43



El Airbus A400M toma ciertas medidas incluidas dentro del concepto MEA como la reduccién
global del peso de la aeronave eliminando componentes hidraulicos pesados como conductos ,
valvulas y sistemas de control, los cuales son reemplazados por actuadores electro-hidrostaticos o
electromecénicos de menos peso; uso de materiales compuestos mas ligeros que permiten reducir el
peso considerablemente y disminucién del mantenimiento de la aeronave en términos generales, lo
que conlleva a menos gastos de operacion. Sin embargo, no es una aeronave totalmente MEA porque
mantiene ciertos enfoques técnicos como el sistema neumatico tradicional con sangrado de aire de
los motores en vez de reemplazarlo por sistemas eléctricos.

El reemplazo de algunos de los sistemas neumaticos e hidraulicos hace que el sistema se convierta
bastante dependiente de la energia eléctrica. Para paliar esta dependencia, se insiste mucho en la
redundancia de los sistemas, llegando a veces a haber incluso 3 ramas eléctricas para una misma
funcién, sobre todo en el caso de funciones vitales y esenciales para el desarrollo del funcionamiento
del avion de forma segura.

En cuanto a la arquitectura del sistema eléctrico del A400M, como hemos mencionado
anteriormente, esta aeronave continta con el esquema usado en el A380, donde se introdujo la
generacion a frecuencia variable VF a gran escala con un sistema VF a 115 Vac de cuatro canales
donde cada uno tiene una potencia nominal de 75 kVA (400-620 Hz), una unidad de potencia auxiliar
APU de 70 kVA (400Hz) y una turbina de aire RAT de 30 kVA, haciendo un total de 400 kVA
(tabulado en tabla 2). A continuacién mostramos la configuracion esquematizada del A400M.
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Figura 21. Arquitectura sistema eléctrico A400M [14]

En cuanto a la generacion, apreciamos que tiene 4 generadores de 75 kVA cada uno, 1 APU y una
RAT. Ademas, contiene 4 conexiones de alimentacion al exterior. Cada generador principal
suministra energia al bus AC apropiado bajo en control de la GCU. No obstante, cada bus de CA
principal también puede aceptar una entrada de alimentacién de tierra para el mantenimiento y las
actividades de apoyo en tierra. Los generadores de la izquierda (1 y 2) y los generadores de a derecha
(3 y 4) representan canales independientes de generacién de energia CA que alimentan sus
respectivos buses.
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Por otro lado, para proporcionar potencia ininterrumpida (NBP), las unidades de transformacion y
rectificacion TRU se regulan y funcionan en paralelo para proporcionar una corriente continua sin
interrupciones.

Por ultimo, vamos a representar en un avion base donde estarian ubicados los sistemas de generacion
del A400M. Podemos observar en la figura 22 como la APU se encuentra en la cola del avién, los
motores, y por ende, los generadores principales, dos en cada ala; el centro primario y secundario
de distribucion en la cabina y las baterias y la unidad de transformacién y rectificacion TRU también
en la cabina. La turbina de aire de impacto RAT se encuentra en el sponson, que es un
compartimento ubicado debajo del ala y pegado al fuselaje (se puede visualizar en la figura 19) al
lado del compartimento del tren de aterrizaje. Recordamos que el A400M tendré una distribucion
centralizada la cual se caracteriza por ser un sistema de distribucién punto a punto, es decir, esta
formado por un Unico centro de distribucién principal situado en la zona delantera del avion
(compartimento de equipos eléctricos y electronicos) donde se encuentran todos los equipos y
componentes que forman la distribucién primaria y secundaria. Desde ese centro de distribucién
salen todas las demas lineas que alimentan las diferentes cargas repartidas por todo el avion.

VF Generator

Battery

VF Generator

TRU
Battery
BCRU

APU Generator

VF Generator !

Primary Power Centre Ram Air
Secondary Power Centre VF Generator Turbine

Emergency Power Centre

Figura 22. Distribucion componentes eléctricos A400M [14].

3.2. Cargas y funcionalidades A400M

Los sistemas eléctricos de la aeronave son habitualmente compatibles con la avidnica militar, aunque
las especificaciones civiles y militares para la calidad del suministro de energia pueden diferir en su
método para definir la calidad. Puede ser necesario proporcionar acondicionamiento de carga
adicional, como el filtrado para garantizar la compatibilidad. Otro problema es que algunas
aplicaciones militares pueden imponer cargas transitorias e intermitentes de alta potencia que pueden
causar sobretensiones y ruido inducido. En el caso de que las cargas militares excedan la capacidad
del sistema de generacion de aviones, sera necesario instalar generadores mas grandes.

Los sistemas de enfriamiento de los aviones estaran disefiados para manejar una gran carga de calor
de los pasajeros, por lo que su uso en un sistema militar suele ser adecuado; aungue el requisito de
enfriamiento del equipo puede ser mayor, el nUmero de pasajeros (tripulacion) es considerablemente
menor. Por ejemplo, las cargas de alta potencia como los radares o los transmisores de interferencia
pueden necesitar sus propios sistemas integrales de refrigeracion.
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Green aircraft conversion es el término dado a un avion nuevo que sirve como base para convertirlo
en un avion militar. Partir de un avién ya disefiado y comercial para convertirlo en una aeronave
disponible para la aviacion militar se hace por los siguientes motivos:

e Costoy riesgo de desarrollo reducidos;

e Laavidnica basica esta integrada y calificada;

e Los sistemas basicos de la aeronave son maduros y puede ser posible usarlos sin
modificaciones;

Un ejemplo de un avion convertido se muestra en la siguiente figura, donde podemos apreciar
algunos sistemas que se le adhieren al avidn con especificaciones militares como las ayudas de
defensa o la cantidad de antenas instaladas para una navegacion y orientacion mas propias de estas
misiones.

Galley & Wardrobe &
mess Stowage

Boarding
& tollets

EO Turret

Figura 23. Ejemplo de conversion de avion civil a rol militar [14]

Todo esto nos sirve para entender que las cargas eléctricas que se dispondran en el Airbus A400M
seran similares a las que puede haber en un avidn civil con algunas variantes que dependeran de la
estructura del avion y sus requerimientos. A continuacion, se definen las cargas eléctricas que tienen
presencia en nuestro avién objeto de estudio y explicaremos las mas importantes.

Cargas 115 Vac

- Sistema antihielo alas

- Bombas de combustible

- Equipamientos de cocina (muy limitado)
- Sistema antivaho ventanas

- Sistema refrigeracion equipos secundarios

Cargas 270 Vcc

- Sistemas hidraulicos
- Sistema refrigeracion primario (motor y APU)

Cargas 28 Vcc

- Unidades de control de vuelo (Flight by ware)
- Varios cabina (monitores, palancas, ...)
- Ayudas de navegacion militar
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Estas son todas las cargas que tendremos en cuenta a la hora de modelar el sistema eléctrico del
A400M. Un factor muy resefiable y diferencial con otras aeronaves (como el B787 o el A380)
consiste en que el sistema de presurizacion y control ambiental (que se trata de la carga con mayor
gasto de energia eléctrica) no se lleva a cabo mediante fuentes de generacion eléctrica, sino por
dispositivos neumaticos a partir del sangrado del motor; por ello no se enumeran las cargas
relacionadas con estos sistemas, los sistemas de presurizacion y control ambiental.

En cuanto al sistema de sangrado del A400M, presenta un sangrado mixto de tres flujos. La entrada
de aire es filtrada para evitar la llegada de sustancias extras o residuos, con el objetivo de evitar
dafios en el motor, donde a partir de determinadas valvulas (en concreto, la “Bleed Pressure and
Shut Off Valve”, BPRSOV) se permite el paso del aire sangrado al intercambiador o a la salida del
eyector seglin corresponda.

Por otro lado, en cuanto a los sistemas hidraulicos mencionados en la rama de 270 Vcc, estos son
los responsables entre otras cosas del movimiento (apertura y cierre) de todas las puertas y
compartimentos de la aeronave, ademas de encargarse de los movimientos de alerones y el timén de
profundidad. En concreto, en el caso del A400M tenemos una gran rampa y portalén situado en la
cola del avion que requerira grandes cantidades de energia. A priori, los sistemas para el
accionamiento del portal6n estan accionados mediante energia suministrada directamente del motor
mediante sistemas hidraulicos. Sin embargo, poseen un back-up eléctrico, es decir, un sistema de
respaldo eléctrico por si fallan estos sistemas tradicionales. Por lo tanto, la APU seré la encargada
de suministrar energia a esta carga, pues se trataria de situaciones de emergencia. Como
consecuencia, en nuestro andlisis tendremos en cuenta la potencia eléctrica para el timén de
profundidad y alerones (obviando el portalon, del cual se encargaria la APU).

Respecto a las unidades de control de vuelo como el Flight by wire FWB, a diferencia de un avién
civil que vuela habitualmente en rutas comerciales bien planificadas y ordenadas previamente
programadas en su sistema de gestion de vuelo, el avion militar solo puede usar tales rutas durante
el entrenamiento o el transito a un &rea operativa. Una vez en la tarea, el avion puede estar siguiendo
un objetivo, como el seguimiento de una embarcacién marina, vehiculos de superficie o submarinos.
En estas circunstancias la ruta se vuelve no planificada y un conocimiento exacto de la posicién es
vital por varias razones:

» Comprender la posicién de la aeronave con respecto a su Ultima posicién planificada
conocida, es decir, cuando ingresé al area operativa, y su ubicacion con respecto a otras
fuerzas, tanto amigas como hostiles.

» Asegurarse de que la aeronave no entre en zonas hostiles de combate con misiles o aeronaves.

» Informar la posicién del objetivo a otras fuerzas para ensamblar una imagen de superficie
precisa.

El sistema de gestion de vuelo (FMS) se utilizara para almacenar rutas planificadas hacia y desde
areas operativas, a menudo utilizando rutas aéreas comerciales por razones de ahorro de combustible
en tiempos de paz. Por ello, estos complejos sistemas tendran unos requerimientos de potencia
eléctrica considerables en nuestro analisis.

Por ultimo, la carga de ayudas de navegacion militar complementan las ya existentes en aviacion
civil. Algunas especificas son:

» Ayudas de aterrizaje: uso de un receptor multimodo (MMR) para permitir el uso de un
sistema de aterrizaje por microondas o GPS diferencial ademas del sistema de aterrizaje por
instrumentos (ILS) habitual. Esto permite que la aeronave opere en areas remotas donde las
ayudas convencionales no estan disponibles o pueden haber sido destruidas.

» Los sistemas de advertencia de proximidad al suelo (GPWS) y el sistema de advertencia de
evitacion del terreno (TAWS) se utilizaran sobre terreno extrafio y pueden conectarse a un
mapa digital militar para mejorar la precision y la confianza en el sistema.
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« TACAN es una cadena de balizas de navegacion militar que se utiliza para obtener alcance
y rumbo. También se puede usar para proporcionar un recorrido hacia un avion cisterna.

« Sistema de prevencion de colision de trafico (TCAS): se utiliza no solo en espacios aéreos
abarrotados cerca de campos de aviacion, sino también en entrenamientos donde puede haber
una concentracion de aeronaves en un espacio pequefio, por ejemplo, un area designada de
vuelo a altitud baja.

3.3. Dimensionamiento de potencia eléctrica A400M

En este apartado vamos a analizar y estimar el consumo de todas las cargas del A400M y ademas,
haremos distincion en el consumo de estas cargas dependiendo del tipo de vuelo (crucero, ascenso,
o0 descenso), entre los cuales habra pequefias diferencias que tendremos que tener en cuenta a la hora
de modelar el sistema en OpenDSS vy realizar el célculo de los cables.

Anteriormente enumeramos las cargas en funcién de su nivel de tension y explicamos algunas de
ellas; no obstante, para nuestra simulacion nos hacen falta valores mas concretos del consumo que
cada una de las cargas conlleva. Como es bien sabido, el ostracismo que existe a la hora de facilitar
datos especificos de las aeronaves, en especial aeronaves militares como el A400M objeto de
estudio, es muy severo. Por ello, hemos estimado el consumo de las cargas a partir del total que
genera (300 kVA, dato) y basandonos en los consumos de una aeronave gue si sabiamos y con la
cual compararemos en el capitulo 6, el B787.

Para llevar a cabo esta comparacion se ha tenido en cuenta el peso maximo al despegue, MTOW
(Maximum Take-Off Weight), que es el maximo peso de una aeronave con la cual el piloto tiene
permiso para despegar. EIl MTOW es el peso maximo al que el fabricante ha conseguido llegar
cumpliendo todos los requisitos de certificacion (sobre todo estructurales) y es una variable fija de
la aeronave que no varia.

- MTOW B787 = 250e3 kg
- MTOW A400M = 141e4 kg

La diferencia entre los dos radica en un cociente de 0.6, el cual lo hemos tenido en cuenta para
estimar algunas cargas como la refrigeracién de motor y APU vy la refrigeracion de equipos
secundarios.

Por otro lado, también nos hemos basado en las dimensiones de ambas aeronaves (para analizar
dimensiones del ala) y el peso maximo de combustible que pueden transportar para estimar otras
cargas que se basarian en estos parametros como el consumo de las bombas de combustible y el
sistema antihielo de las alas. Otras cargas como las relacionadas con el control en cabina, las
unidades de control de vuelo y las ayudas extras de navegacion se han estimado del mismo orden
considerando que en ambas aeronaves el consumo de estas cargas debe ser similar (incluso mayor
en el A400M debido a los dispositivos militares extras de navegacion estudiados anteriormente).

Por ultimo, para la carga de los sistemas hidraulicos (que en el caso del B787 es de 40 kVA) hemos
tenido en cuenta que, aunque el peso y las dimensiones del B787 son mayores, el A400M tiene la
gigante compuerta trasera para el transporte de cargas de grandes dimensiones por lo tanto la hemos
estimado en 50 kVA. De estos 50 kVA, 30 irdn destinados a la carga de los sistemas hidraulicos
(rama 270 Vcc) mientras que de los otros 20 kVA se encargaria de suministrarlo la APU en casos
de emergencia. No obstante, esta Gltima carga no entra dentro de nuestro estudio porque nuestro
analisis se basa en la generacidn de los motores (los 4 generadores de 75 kVA ubicados en el ala).
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Para terminar, hemos introducido la carga de la cocina (con un valor discreto) debido a que el
A400M cuenta con algunos elementos de cocina, pero no con una cocina tradicional de los aviones
civiles (con mucho mayor consumo eléctrico).

Para nuestro anélisis, tomaremos la fase de vuelo de crucero como referencia para explicar la
simulacion, pero también estudiaremos los casos de ascenso y descenso. Consideramos el crucero
la fase de vuelo méas adecuada para explicar y centrar nuestro estudio porque es la fase mas longeva
en el transcurso de un vuelo ademas de ser la fase referente a la hora de plantear y disefiar los
circuitos basicos de la aeronave. A continuacion, mostramos un grafismo con los gastos de energia
eléctrica en cada una de las fases de vuelo existentes en el A400M.

Consumo potencia eléctrica kVA

280
270
260
250
240
230

220

210
Crucero Ascenso Descenso

B Crucero M Ascenso M Descenso

Tabla 3. Consumo potencia eléctrica por fase de vuelo A400M

Los distintos requerimientos de potencia vienen determinados por las actuaciones que lleva a cabo
la aeronave en cada uno de los segmentos de vuelo. Asi, es evidente que en la fase de descenso
donde es habitual no requerir excesiva potencia yendo a “ralenti” (es decir, motores encendidos pero
al minimo intentando descender con el propio planeo de la aeronave) que consuma bastante menos
que en otras fases como el crucero o el ascenso. En el ascenso (“climb”), requiere basicamente lo
mismo que en el segmento de crucero (“cruise”), con un total de 270 KVA. Por la poca diferencia
entre el ascenso y el crucero, el sistema eléctrico que dispongamos para la fase de crucero sera
practicamente valido para el caso de ascenso, refiriéndonos especialmente con ello a la medida de
las secciones de los cables que como ya hablaremos en el punto 4.2 estan regidos por normas
aeronauticas. Aun asi, si hay algunas cargas que consumiran mas en caso de ascenso que en crucero
y viceversa por lo que tendremos que modelar el sistema acorde a la carga maxima como
explicaremos mas adelante.

Por otro lado, en altitudes mas bajas hay que utilizar méas potencia para la proteccion del sistema
antihielo y el sistema hidraulico, mientras que a mayor altitud se requiere méas potencia para el
sistema de control ambiental y la presurizacion de la cabina, los cuales en el A400M no se tendrian
en cuenta debido a que se lleva a cabo mediante el sangrado de los motores. Las cargas compensan
entre ellos los requisitos de potencia consiguiendo que la salida sea de una potencia relativamente
constante de los generadores de la aeronave; de esta forma la estimacion de la potencia requerida
durante los distintos segmentos de vuelo se puede calcular como una constante durante todo el tramo
de vuelo.
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Una vez analizados los gastos de energia eléctrica en cada uno de los segmentos de vuelo posibles,
procedemos a ilustrar los requisitos de potencia especificos para la fase de crucero en los cuales nos
centraremos para llevar a cabo nuestro analisis. En la figura 24 podemos observar por tanto el
sistema eléctrico configurado para generaciones en condiciones de crucero.

GENERADORES -> 300 kvA - Sist. Hidraulicos
n=0.92 APU (70kVA) — Arranque motores
276 kW
N
115 Vac
H 82 kw H 54 kW
N N
ATRU TRU 140 kw
115 Vac - 270 Vcc 115 Vac - 28 Vice
n=0.97 n=0.92
V4 A4 Total Loads 140 kW
270 Ve 28 Vee Antivaho ventanas 20 kw
— — Refrigeracion equipos 20 25 kW
80 kW 50 kW Antihielo alas 45 kw
\V4 N Bombas de combustible 20 kW
Total Loads 80 kW Total Loads 50 kW Cocina 30 kW
- Refrigeracion (motor y APU) 30 kW - Unidades de control de vuelo 14 kW
- Sist. Hidraulicos 30 kw - Varios cabina 24 kw
- Refrigeracién cabina 20kW | - Ayudas especiales navegacion 12 kW

Figura 24. Cargas eléctricas en crucero en el A4OOM

Observamos que partimos de una potencia de 300 kVA suministrada por los 4 generadores, pero con
las pérdidas en la conversién de energia eléctrica (rendimiento 0.92) la potencia total es de 276 kW.
En cuanto a la distribucién de potencia, la mayor parte de la potencia, alrededor del 50% de la
potencia generada se utiliza directamente, pero para satisfacer algunas cargas especificas, la potencia
de 115 Vac se convierte en +/- 270 Vcc en una unidad rectificadora autotransformadora (ATRU)
con una eficiencia del 97%. La energia también se convierte a 28 Vcc en una unidad de rectificacion
y transformacidn con una eficiencia del 92% (TRU).

Por lo tanto, la distribucidn de potencia se podra dividir en 3 ramas cada una con un nivel de tension
diferente a partir de la tensién principal de 115 Vac. Sin embargo, el programa que vamos a usar
(OpenDSS) no tiene la posibilidad de introducir un rectificador en los analisis y mucho menos, una
ATRU que seria capaz de realizar ambos procesos, el del transformador y el rectificador. En el
capitulo 5 explicaremos mas detalladamente la solucién escogida para resolver este problema pero
resumidamente se tratara de introducir en el centro de distribucion un transformador para pasar la
tensién de 115 a 270 V y para trabajar en continua eliminaremos todos los posibles elementos de la
corriente alterna para finalmente simular un sistema de corriente continua, como pueden ser tratar
los cables monofésicos y factor de potencia de las cargas a 1, indicando asi solo uso de potencia
activay nada de reactiva. Por otro lado, sera necesario la instalacion de una unidad de transformacion
y rectificacion (TRU) que para nuestra simulacion serd equivalente a la ATRU anteriormente
mencionada.
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En resumen, consecuentemente a lo descrito, hara falta un total de 2 transformadores para 2 de las
3 ramas en las que se dividira el sistema; y dos de ellas trabajaran en continua por lo que habra que
meter los matices necesarios para simular corriente continua.

A continuacion en la tabla 4, hemos tabulado las cargas segun la fase de vuelo y la rama a la que
corresponderia. Como hemos mencionado anteriormente, las cargas de antihielo son mayores cuanto
menor es la altitud, por lo tanto, esta carga debe ser mayor tanto en el ascenso como en el descenso
respecto al crucero. Por otro lado, la carga del antivaho sera mayor en el caso del crucero (mayor
nubosidad y mas necesidad de proteccion térmica por el descenso de la temperatura). Por otro lado,
en cuanto a la fase de descenso, se disminuyen otras cargas debido al menor requerimiento de los
motores, los cuales estarian a ralenti o a pocas revoluciones en comparacion con otras maniobras;
por tanto, disminuira concretamente en nuestro analisis las cargas de refrigeracion (practicamente a
la mitad) y la correspondiente a las bombas de combustible. Obviamente, estas cargas varian
linealmente en funcion de la altitud, pero para hacer nuestro analisis hemos tomado un valor medio
para modelar el sistema.

Rama Misién Crucero (kW) | Ascenso (kW) | Descenso (kW)
Refrigeracion (motor y APU) 30 30 18
270 Vcce (2)

Sistemas hidraulicos 30 30 30
Refrigeracién cabina 20 20 20
Unidades de control de vuelo 14 14 14

28 Vcc (3) (BCPU/GCU)
Varios cabina (Monitores cabina, 24 24 24

palancas, ...)
Ayudas especiales navegacion 12 12 12
Varios (antivaho ventanas, 20 10 10

entretenimiento, ...)

Refrigeracidn equipos secundarios 25 25 12
115 Vac (1)
Sistema antihielo alas 45 55 55
Bombas de combustible 20 20 10
Cocina 30 30 30
TOTAL 270 270 235

Tabla 4. Distribucion y enumeracion de las cargas
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4. Calculo del sistema eléectrico
del A400M

En este capitulo se pretende exponer todos los calculos desarrollados en la parte practica del trabajo
en relacion a la simulacion en OpenDSS del sistema eléctrico del A400M. Partiendo de los datos
calculados y estimados anteriormente como la distribucion de potencia de todas las cargas y los
niveles de tensién seleccionados, realizaremos el céalculo de la longitud de todos los cables
considerados, las secciones, distancias a los diversos puntos de transmision de energia eléctrica, ...

En primer lugar, como se puede comprobar en el anexo A “Manejo basico OpenDSS” ubicado al
final de la memoria, para establecer un circuito basico en OpenDSS nos hacen falta algunos
parametros de las cargas y el cableado. Los parametros principales que tendremos que averiguar
son:

- Voltaje (fuente de tension)

- Tipo de cable (resistencia)

- Longitud del cable

- Capacidad de la carga y factor de potencia

Ademas de estos parametros mencionados, nos iran surgiendo més problemas a lo largo de la
elaboracion del codigo como determinar los valores de la reactancia de los cables o fijar una
frecuencia base, puesto que la imposicion de una frecuencia variable en OpenDSS es muy complejo
por no decir imposible por lo que nos vemos obligados a establecer una frecuencia fija que en nuestro
caso tomaremos la de 400 Hz por ser la referente en el sector aeroespacial.

Antes de empezar a analizar la distribucion y ubicacion de cada una de las cargas expuestas en la
tabla 4, merece la pena exponer la configuracion del sistema completo intentando asi exponer una
idea béasica de como seria el circuito en funcién al programa OpenDSS, pues a partir del esquema
de la figura 25 y con el uso del Anexo “Manejo basico OpenDSS” la vision y la comprension del
sistema eléctrico resulta mas sencillay comoda para explicar los siguientes analisis. Resaltar que la
configuracion del circuito eléctrico que vamos a explicar (figura 25) corresponde al caso de crucero
con las consiguientes cargas de esta maniobra.

En la figura 25 podemos observar un esquema de la configuracién del circuito que queremos simular
en OpenDSS. Encontramos que todo parte de un sistema a 115 Vac al cual se le afiaden los 4
generadores de nuestra aeronave (4x75 kVA) y a partir de ahi se comienza a distribuir a las distintas
ramas existentes. Otra de las caracteristicas especificas de OpenDSS es que cualquier elemento debe
estar situado entre dos puntos de conexidn, en nuestro caso estos puntos de conexion corresponden
a las barras verticales (SourceBus, Loadbus, ...) entre las cuales iremos conectando los distintos
elementos que vayan surgiendo.

La primera parte que encontramos (parte superior, “SourceBus”) corresponderia a la rama de 115
Vac que estara enumerada como 1. Esta rama de 115 Vac se divide en numerosas partes, las primeras
5 subdivisiones van dirigidas a las cargas que la rama de 115 Vac se encarga de alimentar. Estas 5
cargas suman un total de 140 kW; las lineas que aparecen seran objeto de estudio en el siguiente
punto de ahi que sea importante la enumeracion de cada una de ellas. La siguiente segmentacion nos
lleva al primer transformador, correspondiente a la rama de 270 Vcc.

52



Una vez que introducimos el transformador “TRAFO TR1”, llegamos a la segunda rama de
distribucion de 270 Vee (“SourceBus1™). Esta rama (2) corresponderia a la distribucion en continua
de 270 V y como hemos mencionado, se encarga de distribuir un total de 80 kW.

Por otro lado, tenemos la Ultima zona de distribucion del avién, en la cual incluimos un
transformador igual que en el caso anterior, esta vez para convertir la energia de 115 Vac a 28 Vcc.
Esta tercera rama tendra la enumeracion 3 y alimenta las cargas expuestas en la tabla 5. Esta rama
distribuye un total de 50 kW, llegando al total de los 270 kW de potencia eléctrica que teniendo en
cuenta las pérdidas de los transformadores y conversion a energia eléctrica, genera el A400M.

SourceBus line 11 LoadBus11 SourceBusl
115Vac l 20 kW Antivaho 270 Vec ) LoadBus21
n +varios Line | Refrigeracion
LoadBus21
Line 12 pace Refi _, | l 30 kW Motor y APU
efrigeracion . LoadBus22
L l25 kW Equipos secund Line22 "9 )
LoadBus31 K Sistemas
Line 13 M L 130 W Hidréulicos
Generadores g
75 KVA } 45 kW Antinielo Line 23 LoadBusZ3 f
. o~ | Refrigeracidn
Line 14 LoadBusd1 Bomb i 120 kW  cabina
ombas
115 _@ Li l 20 kw Combustible
— . LoadBus51
Vac Line 15 M
_@ 130 kW Cocina SourceBus2
B 28 Viee li LoadBus31
— ine Unidades de
Ll l 14 kW Control de vuelo
Line Gx Line 32 LoadBus32
Trafo TR1 Varios cabina
A L l 24 kW (monitores)
LoadBus33
Line 31 M
— 115Vac = 270 Vcc l 1 kw Ayudas militares
Trafo TR2 H de navegacion
=
LV 115 Vac = 28 Vec

Figura 25. Configuracion circuito completo

A continuacién en la tabla 5, recordamos la distribucién de potencia de las cargas divididas por cada
rama que sera clave para entender los calculos y simulacién OpenDSS. Estos valores estan referidos
a la condicién de vuelo en crucero que seré la base para nuestro modelado.
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Rama Mision Crucero (kW)

Refrigeracion (motor y APU) 30
270 Ve (2) Sistemas hidraulicos 30
Refrigeracion cabina 20
Unidades de control de vuelo 14

28 Vce (3) (BCPU/GCU)
Varios cabina (Monitores cabina, 24

palancas, ...)
Ayudas especiales navegacion 12
Varios (antivaho ventanas, 20

entretenimiento, ...)

Refrigeracion equipos secundarios 25
115 Vac (1) Sistema antihielo alas 45
Bombas de combustible 20
Cocina 30
TOTAL 270

Tabla 5. Distribucion y enumeracion de las cargas en crucero

4.1. Célculo de las distancias del A400M

En este punto se tiene como objetivo determinar las longitudes de los cables, es decir, establecer la
distancia entre los puntos de distribucién que ubicaremos a lo largo del avion, que haré la funcion
de RDPUs (Remote power distribution) y las zonas de distribucién principales. Estos puntos seran
ubicados en los lugares que consideramos mas cercanos a las respectivas cargas con la finalidad de
intentar ser lo mas fidedigno posible con la modelacién.

Este calculo previo al célculo de las secciones nos ayudara para tener fijadas las distancias que
tendremos que tener en cuenta debido a los requisitos existentes en el cableado de la aeronave en
relacién a los calibres a utilizar y limitaciones de potencia por cable. Para calcular las distancias nos
basaremos en dos figuras relevantes. En primer lugar, expondremos un plano con las dimensiones
basicas del A400M con las distancias totales de la envergadura y longitud del avion; la cual
acompafiaremos con una figura en planta del avion. A partir de ese plano, lo elaboraremos
incluyendo los puntos de distribucién y las cotas y analizaremos todas las distancias.

Recordamos que la distribucion del A400M es centralizada, 1o que conlleva que toda la energia
eléctrica se manejaré desde el centro primario (y Unico) de distribucién ubicado en la zona delantera
(cerca de la cabina) del avion. A partir de ese centro de distribucién se transmite directamente la
energia eléctrica a las cargas; para modelar esta situacion ubicaremos distintos puntos a lo largo del
avion con el fin de estipular la distancia lo més precisamente posible.
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Como hemos mencionado, primeramente vamos a exponer un plano del A400M con sus
dimensiones generales. Observamos en la figura 26 que la longitud total de avidn es de 45.1 metros,
siendo mas grande que la envergadura con un total de 42.4 m. Por otro lado, la altura total es de
14.70 m.

A400M

1 LART

L 424m —
(139 ft)

' 451 m —
(148 ft)

|
14.7m
‘W’*‘ﬂk‘* |

Figura 26. Dimensiones A400M [2]
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Por otro lado, editando la primera foto, se muestra a continuacion el plano en planto acotado y con
los puntos de distribucidn representados. Merece la pena observar también que, para algunos puntos,
como el situado en las alas, en las cuales se sitian los generadores y otras cargas como el sistema
antihielo, bombas de combustible y sistemas hidraulicos (alerones, flaps y spoilers); la medicion de
la distancia no se ha realizado solo en sentido longitudinal, sino que también se le ha sumado una
distancia considerable transversal relacionada con el ancho del fuselaje y longitud de las alas.

45.1m

qm

|

9.5m

8m

21.8m

28.8m

42.4m

Figura 27. Plano en planta A400M con cotas

A continuacion, se muestra una tabla donde hemos recopilado todas las distancias relevantes para

nuestro estudio.

Origen Destino ~ Distancia Longitud ~ Distancia Distancia
Envergadura Total
RDPU 1 28.8m - 28.8m
RDPU 2 21.8m 2.2m 24 m
Centro
distribucion RDPU 3 9.5m 6.2 m 15.7m
RDPU 4 4m - 4m
RDPU 5 135 2.2m 157 m

Tabla 6. Resumen de longitudes relevantes
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4.2. Cableado

En este punto se tiene el objetivo de ilustrar las diferentes caracteristicas que pueden poseer los
cables usados en el sector aeronautico. Analizaremos los distintos tipos de conductores, los calibres
AWG y los requisitos que hay que tener en cuenta.

4.2.1. Conductores

Los conductores son una de las partes mas importantes del sistema de distribucion eléctrica de un
avion puesto que son los encargados de transportar las grandes cantidades de energia eléctrica a lo
largo del avidon. Algunas de las caracteristicas especificas son:

- La seccion de los cables deben ser capaces de transportar la corriente requerida sin
sobrecalentamientos o sin la posibilidad de quemarse.

- Los conductores deben incorporar un material aislante con el objetivo de prevenir
cortocircuitos con otros conductores y elementos metalicos.

- La mayoria de los fabricantes utiliza una codificacion de colores en la cubierta para
distinguirlos, de esta forma para un sistema trifasico la fase A es roja, la B amarillay la C
azul.

- Lacaida de tension maxima admisible en los conductores deben ajustarse a la siguiente tabla
donde se indican las méaximas caidas de tension admisibles.

TENSION Servicio continuo Servicio intermitente
NOMINAL (> 2 min) (< 2min)

28 Vce 3.5% 2> 1V 7% > 2V

115 Vac 3.5% = 4V 7% > 8V

200 Vac 3.5% > 7V 7% > 14V

Tabla 7. Valores madximos de caida de tension admisibles [10].

En cuanto a la configuracion tipica de los cables, un tnico conductor puede estar formado por una
0 mas almas y segun el numero de almas por el que esté formado pueden ser: unipolares, bipolares,
tripolares, tetrapolares o multipolares. No obstante, en los aviones se utilizan mayoritariamente
conductores unipolares cuya estructura la podemos observar en la figura 28. Por otro lado, se dice
gue un alma es rigida cuando esta formada por una varilla sélida conductora y flexible cuando esta
compuesta por multiples hebras de hilo trenzado. Normalmente, los conductores de avion suelen
tener almas flexibles; es mas, en ciertas areas esté restringido el uso de conductores de alma rigida.

Las secciones de las almas conductoras estan normalizadas tal y como explicaremos méas adelante,
de tal forma que en los aviones se utilizan habitualmente los didmetros y secciones conocidos como
calibres AWG (“American Wire Gage”) que son definidos por una norma norteamericana.

_____________ ——
!I r
i
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i

‘-E
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atatetats

s

ALMA
AISLAMIENTO CONDUCTORA

CUBIERTA

Figura 28. Configuracion tipica de un hilo de avion [10]
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En la mayor parte de los casos, las almas se fabrican en cobre con recubrimientos de estafio, plata o
niquel. Los recubrimientos se utilizan para prevenir la oxidacion y mejorar el comportamiento del
cobre a elevadas temperaturas. Asimismo, se suelen encontrar almas de aluminio; sin embargo, el
uso de este material tiene ciertas limitaciones puesto que debido a su menor resistencia mecéanica,
las conexiones se convierten en puntos débiles que pueden llegar a ser quebradizos al estar sometidos
a vibraciones mecénicas. Por ello, suelen usarse en hilos de elevada seccion o en lineas relativamente
fijas e instaladas en zonas alejadas de vibraciones. A pesar de las limitaciones comentadas, el
aluminio también se emplea cuando las distancias de conexion son grandes como en el Airbus A380,
que al usar conductores de aluminio se consigue un gran ahorro en peso.

Ambos materiales, el cobre y el aluminio, son los utilizados debido a la gran conductividad y
ductilidad ademas de ofrecer gran resistencia a la traccion mecénica (aluminio con un 40% menos
de conductividad respecto al cobre y menor resistencia a la traccion). En cuanto a las normas, para
los conductores de cobre estafiado se aplican las normas MIL-W-22759 y MIL-W-5086 mientras
gue para los de aluminio se puede emplear la norma MIL-W-5058.

Por otro lado, los revestimientos consisten en un conjunto de capas que envuelven el alma. En los
hilos conductores de avién se utilizan normalmente dos tipos de revestimientos: el aislamiento y la
cubierta. La capa en contacto directo con el alma es el aislamiento, cuya mision principal es
precisamente aislar al conductor para evitar que adquiera tensién cualquier objeto que entre en
contacto con él. En consecuencia, los materiales que se utilicen en esta capa deben tener como
principales caracteristicas unas buenas propiedades dieléctricas y aislantes. Las cubiertas son las
encargadas de proteger el aislamiento de agresiones externa ya sean de tipo mecanico o quimico;
por ello, las propiedades mecanicas que deben tener los materiales usados son resistencia a traccién
y erosién y flexibilidad.

4.2.2. Secciones de los conductores

Como hemos mencionado anteriormente, la norma usada para la medida de secciones es la
americana AWG. Cada uno de los didmetros normalizados de este conjunto recibe una
denominacion que comienza con las siglas AWG seguidas por un digito caracteristico. Las secciones
van desde la 0000 que es la mayor hasta la 36; en el caso de conductores de cobre no se recomienda
el uso de secciones AWG inferiores a 20 debido a que no ofrecen seguridad en cuanto a resistencia
mecanica se refiere y para los conductores de aluminio se desaconseja el empleo de secciones AWG
inferiores a 8. Como hemos comentado anteriormente, Airbus utiliza conductores de aluminio, por
lo que hay que tener en cuenta que para este material (aluminio) no se pueden utilizar secciones
inferiores a la del calibre AWG 8; por lo tanto, la seccién minima que se dispondra en nuestra
aeronave sera la correspondiente al calibre AWG 8, con un diametro de 3.26 mm. A continuacién,
mostramos una tabla donde se recopilan todos los posibles calibres AWG con sus respectivos
diametros y secciones.

En cuanto a sus usos, es comun que los calibres mas altos (con menor seccién) como AWG 22 y
AWG 20 se reserven a cargas de baja potencia, AWG 18 y AWG 16 para cargas de media potencia,
AWG 14 y AWG 12 para la distribucion secundaria y grandes cargas y todos los demas calibres méas
bajos, es decir, con secciones mas grandes, se suelen emplear para la distribucién primaria, como es
el caso del A400M, donde se unifica la distribucion primaria y secundaria de forma centralizada. No
obstante, estos usos son solo orientativos y los tomaremos como referencia en la mayoria de
ocasiones. Por ultimo, resaltar uno de los pardmetros que serén de vital importancia a la hora de
calcular los hilos conductores del A400M, la intensidad maxima admisible, parametro que cada uno
de los hilos tendra que cumplir.
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Calibre Diametro Seccion Intensidad
AWG (mm) (mm?) maxima (A)
22 0.64 0.33 -
20 0.8 0.5 -
18 1 0.8 -
16 1.29 1.3 -
14 1.63 2.1 25
12 2.05 3.3 30
10 2.6 5.26 40
8 3.26 8.37 55
6 4.1 13.3 75
4 5.2 21.15 95
2 6.54 33.6 130
1 7.35 42.4 150
0 8.25 53.5 170
00 (2/0) 9.27 67.4 195
000 (3/0) 10.4 85 225
0000 (4/0) 11.7 107 260

Tabla 8. Caracteristicas geométricas de los calibres AWG [10].

4.2.3. Calculo de lineas segun la F.A.A

Como es habitual en el calculo de lineas antes de comenzar con el célculo propuesto por la F.A.A.
se deberan recopilar diversos datos iniciales relativos a las caracteristicas de la linea, de la carga 'y
otras condiciones del entorno, tales como:

Datos de la linea

- Tipo de linea
¢ Corriente continua monofasica. Definir si la linea dispone de retorno
e Corriente alterna monofasica/trifasica de 115 V
e Corriente alterna monofasica/trifasica de 200V

- Longitud de la linea

- Maxima caida de tension admisible en la linea

Datos de la carga

- Consumos de intensidad o potencia
- Factor de potencia
- Tiempo de servicio de la carga

e > 2 minutos > Continua

e < 2minutos = Intermitente
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Condiciones del entorno

- Forma de instalacién

Con este método se realiza un célculo integrado en el que se tienen en cuenta simultdneamente los
dos criterios, el de maxima caida de tension y el de maxima intensidad. Ademas, las méximas caidas
de tension admisibles en la linea estan definidas en la tabla 7. Para ello se dispone de dbacos cuya
validez esté restringida a hilos de cobre. Por esta razon, la restriccion para uso exclusivo de hilos de
cobre, deberemos tomar como referencia la norma europea MIL, que ademas es la utilizada por

Airbus.
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Figura 29. Calibre AWG del hilo segun la F.A.A [10]

En el gréfico se observa tres curvas enumeradas como 1,2 y 3. Para cada calculo tendra validez
solamente una de ellas segun el tiempo de servicio de la carga conectada a la linea y el tipo de
instalacion. Ademas, se observa un gran nimero de rectas cada una de las cuales representa un valor
de intensidad por la linea. En el eje de abscisas se han representado los calibres AWG vy en el de
ordenadas se representa una variable obtenida como cociente entre la longitud de la linea y su caida
de tension méaxima admisible (las unidades de esta variable seran [m/V]).

Para realizar el célculo, se define en primer lugar la curva j, (1,2 0 3), aplicable al tipo de carga y de
instalacion. Los datos seran la intensidad que va a transportar la linea, I, y el cociente longitud/ (AV).
El objetivo es buscar el punto de corte de la recta de intensidad | con la ordenada de valor long/
(AV). Si el punto de corte entre amas esta por encima de la curva j, entonces basta proyectar dicho
punto sobre el eje de abscisas y seleccionar el calibre AWG indicado justo a la derecha. En este caso
el criterio mas restrictivo es el de méxima caida de tension admisible.

Por otro lado, si la recta de intensidad I y la proyeccion de la ordenada long/ (AV) cortan antes a la
curva j, que entre si mismos, entonces el calibre AWG necesario se obtiene proyectando sobre el eje
de abscisas el punto de corte entre la recta de intensidad | y la curva j. El criterio mas restrictivo en
esta situacion es el de maxima intensidad admisible. Este es el método usado cominmente para el
célculo de los aviones de la compafiia Boeing. Exponemos este método porque aunque para nuestro
avion, el Airbus A400M usaremos el método propuesto por la norma MIL-W-5058, para la
comparacion con el B787 si usaremos este procedimiento.
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4.2.4. Calculo de lineas segun la norma MIL-W-5088

Antes de comenzar con el calculo propuesto por la norma MIL-W-5088 se deberan recopilar
diversos datos iniciales relativos a las caracteristicas de la linea, de la carga y de las condiciones del
entorno:

Datos de la linea

Tipo de linea
e Corriente continua monofésica. Definir si la linea dispone de retorno
e Corriente alterna monofasica/trifasica de 115 V
e Corriente alterna monofésica/trifasica de 200V

- Longitud de la linea

- Maéxima caida de tension admisible en la linea

- Material conductor que se va a utilizar

- Ndmero de hilos por mazo

Datos de la carga

- Consumos de intensidad o potencia
- Factor de potencia

Condiciones del entorno

- Altitud méxima de vuelo del avion
- Temperatura ambiente maxima prevista en el exterior de la linea
- Temperatura maxima admisible en el aislamiento

En este método hay que cumplir los criterios de maxima caida de tensién admisible y maxima
intensidad por separado. En primer lugar, se calcula una seccién S1 a partir de los datos de corriente
0 potencia como se hace en una instalacion comin y una vez obtenida se elige la seccion AWG
inmediatamente superior a la calculada. Asi obtendriamos una seccion cumpliendo el criterio de
méaxima caida de tension.

A continuacion, se calcula una seccién S2 atendiendo al criterio de maxima intensidad admisible,
para ello se tiene en cuenta el factor de la altitud, puesto que una instalacion en altura puede presentar
problemas de refrigeracion debido a la baja densidad del aire y la incapacidad de disipar el calor por
parte de las maquinas o en este caso los conductores. A continuacion, se muestran un par de graficas
donde se expone como varia la intensidad de corriente en funcion del incremento de temperatura.
No obstante, para poder hacer uso de estas gréaficas, es necesario calcular una corriente equivalente
derivada de tener en cuenta los efectos de la instalacion en mazo vy la altitud.
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Figura 30. Grdfico de mdxima intensidad admisible por un hilo aislado a nivel del mar (1)[10].
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Figura 31. Grdfico de mdxima intensidad admisible por un hilo aislado a nivel del mar (2) [10].

Para calcular esa corriente equivalente I, antes mencionada es necesario aplicar otros dos graficos,
el primero de ellos para determinar el factor de correccion K, relativo al nimero de conductores
por mazo y en funcion del nivel de carga de la linea. Se asume que el mazo tiene un nivel de carga
del 100%, es decir, todos los hilos que lo componen transportan la carga maxima que son capaces
de transportar para dar mas seguridad a los célculos.
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Figura 32. Factor de correccion segun el numero de hilos y el nivel de carga del mazo [10].

Por altimo, la figura 33 se utilizara para corregir el valor real de la intensidad por el efecto de la
altitud. En este caso se dispone de una curva Unica y basta entrar en ella con la maxima altitud de
vuelo del avion para determinar el factor de correccion K, debido a este efecto.
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Figura 33. Factor de correccion por altitud [10].

Conocidos los dos factores de correccion y siendo | la intensidad real por el hilo, la intensidad
equivalente se obtendria de la forma:

I
Lg=——
4 K.xK,

Una vez conocida la intensidad equivalente se podra usar la grafica de las figuras 30 y 31 para
determinar la seccion minima S2 que cumple con este criterio. El valor de la seccion AWG se obtiene
del punto de corte resultante entre el incremento de temperatura (eje vertical) y la corriente
equivalente (eje de abscisas). Igualmente que en el caso de tension maxima admisible, se toma como
seccion valida la inmediatamente superior a la obtenida. Entre las dos secciones obtenidas, S1y S2
se escoge la que sea mayor de las dos para cumplir ambos criterios.

Como hemos mencionado anteriormente, el método para calcular nuestras lineas de aluminio sera
este, el regido por la norma MIL-W-5058. En el siguiente apartado de la memoria lo especificaremos
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para todas las cargas de nuestro avion y explicaremos detalladamente el primero de ellos (a modo
de ejemplo) para ilustrar como se haria el calculo y qué consideraciones hemos tenido en cuenta.

4.3. Calculo de lineas en el A400M

En este punto se tiene como proposito plasmar los calculos realizados para simular todos los cables
y cargas introducidos en el cddigo de la simulacién. Para ello, deberemos calcular factores
determinantes para OpenDSS como la longitud y seccion de los cables y la potencia que se
transportara por cada uno de los cables. Ademas, en este apartado se explicara cbmo cada carga tiene
gue ser dividida en x partes dependiendo de la potencia total que transporta, los requisitos a cumplir
respecto al cableado y los puntos a los cuales tiene que distribuirse la energia. Por ejemplo, serd muy
distinto la distribucion de la potencia eléctrica en el caso del antihielo en las alas, carga la cual
conlleva una distribucion a las alas que el caso de la distribucién a los sistemas eléctricos
correspondientes a la cocina, los cuales seran directo a la zona correspondiente (al RDPU 4). Cada
uno de los casos sera justificado y explicado detalladamente.

Aun siendo repetitivo, merece la pena recordar en la figura 33 la configuracion circuito que tenemos
que configurar en OpenDSS para la simulacion del sistema eléctrico. En cuanto al andlisis de los
cables, iremos analizando especificamente los hilos necesarios para cada una de las cargas y ramas
necesarias. Otra de los parametros que habra que tener en cuenta para seguir los calculos sin perdida
es tener presente la tabla donde se reflejaban las distancias relevantes desde los compartimentos a
los RDPU vy el plano general del A400M (tabla 6 y figura 27).

El procedimiento para calcular los pardmetros de la linea serd el siguiente:

- Exponer datos de la linea y de la carga
- Calcular la intensidad teniendo en cuenta si la rama es monofasica o trifasica

p
| =
V3 X V X cos (¢)
I—P
%

- Analizar el nimero de hilos necesarios en los que se tiene que dividir segun la distribucién
eléctrica pertinente

- Calcular calibre AWG correspondiente analizando el criterio de maxima caida de tension y
el de maxima intensidad y eligiendo el mas critico.

- Comprobar que la intensidad del hilo es valida segun criterios de intensidades maximas por
calibre de la tabla 8.

- Asignar la resistencia correspondiente segin la seccién y longitud calculada.

l
R= pal;
- L= longitud de la linea
- s = seccidn del cable

omm?

- pgy = resistividad al = 2.826e-2

- Analizar cuénta potencia transportaria a cada carga, pardmetro que nos hara falta para
modelar la carga en OpenDSS.
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L l 20 kw +varios Line 21 M Refrigeracién
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Figura 34. Configuracion circuito completo (2)

Por otro lado, un rasgo general de la distribucion sera que cada linea debido a la simetria intrinseca
del avion estara dividida directamente en dos lineas en algunos casos, 0 méas segin convenga en la
distribucion de potencia. Es decir, una vez calculemos la intensidad total, la norma general sera
dividirla en dos para distribuirla a los dos lados del avion como es lo tipico; no obstante, en cada
uno de los casos iremos explicando porgue no en todos se cumple esta condicion. Un ejemplo para
explicar este caso general se puede observar en la figura 34.

Line 411
[ l1225kW
Line 412 LoadBus411 Sistema Antihielo

| l225kw
LoadBus412

Figura 35. Ejemplo de distribucion simétrica

En este caso se esta alimentando la carga del antihielo en las alas, la cual como es obvio habra que
dirigir hacia la ala izquierda y derecha del avién. Con ese tipo de sucesos nos estamos refiriendo en
cuanto a la simetria del avion.

Antes de comenzar a hacer el andlisis de cada linea, vamos a exponer una tabla en la cual se
determinan las resistencias correspondientes segun los calibres AWG aplicando la formula siguiente
para calcular la resistencia. Hemos expuesto las resistencias hasta el calibre 8, pues cables con
secciones menores no usaremos debido a la restriccién que supone trabajar con hilos de aluminio.

l
R:Pal;
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AWG 8 6 4 2
Resistencia (€2) /km | 3.38 2.12 1.336 0.841

AWG 1 0 00 000 0000
Resistencia (Q2) /km | 0.667 0.528 0.419 0,332 0,264

Tabla 9. Resistencia hilos de aluminio por kilémetro
Criterio de méxima caida de tension

En primer lugar, tendremos que calcular la seccion proveniente del criterio de maxima caida de
tension. Para ello, se utilizara un circuito eléctrico equivalente simplificado y la teoria general de
circuitos para obtener una expresion con la cual se pueda determinar la seccion minima que deben
tener los hilos conductores que verifiquen este criterio. Este analisis se puede ver en [x] de la
bibliografia. Se distingue el caso de lineas monofasicas y trifasicas. En definitiva, para que la caida
de tensidn sea inferior a un valor maximo la seccion debera ser:

e Lineas monofasicas y continuas
100pILcose

VIAU(%)]

p . resistividad aluminio
L : longitud del cable
AU(%) : caida de tension admisible en % (tabla 7)

Lineas trifasicas

- 100v3pILcos®
—  V[AU(%)]

Criterio de maxima intensidad

Por otro lado, tenemos que hacer el estudio del criterio de méxima intensidad como expusimos en
el 4.2.4. Este criterio tiene en cuenta el incremento de temperatura, la instalacién en mazo, la altitud
de la aeronave y la intensidad del hilo. Vamos a explicar y fijar (si es posible) cada parametro.

En cuanto al incremento de temperatura (con el cual tendremos que entrar en la gréafica, figura 29 y
30) se puede calcular explicitamente mediante la siguiente expresion, donde Kc es una constante
gue depende exclusivamente de las caracteristicas fisicas del cable, como su resistividad y su
coeficiente superficial de transmision de calor mientras que la n y A (dentro de Kc) son parametros
definidos por cada modelo comercial a través de una relacién experimental.

2
AG = KCW
No obstante, este incremento maximo de temperatura admisible se puede estimar como la diferencia
entre la temperatura maxima que puede soportar el aislamiento del hilo sin merma de sus
propiedades y la maxima temperatura ambiental que puede encontrarse la linea. Por tanto, para
definir este pardmetro nos basaremos en analizar la temperatura méaxima segun el aislamiento del
cable y la temperatura ambiente.

En la siguiente figura se muestran temperaturas maximas para distintos tipos comunes de
aislamiento. Para nuestro modelado, haremos la suposicion que los cables estan recubiertos con un
aislamiento de polietileno reticulado (XLPE), cuya temperatura méxima es de 90 °C.
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Tipo de Temperatura maxima grados
aislamiento seco Servicio Cortocircuito
permanente t<5s
Policloruro de vinilo (PVC)
S < 300 mm? 70 160
S > 300 mm? 70 140
Polietileno reticulado (XLPE) 90 250
Etileno Propileno (EPR) 90 250

Tabla 10. Temperaturas mdximas en °C de aislamientos comunes segun la norma [13].

Por otro lado, para estimar la temperatura ambiente de la aeronave tendremos que analizar la
variacion de temperaturas a lo largo de los distintos perfiles de vuelo y determinar cual supone el
caso mas critico que tomaremos como referencia para el calculo de la variacion de temperatura.

148 112 76 10 4 32 68

90 3 Thermosphere 56

80 4 —=- - Mesopause
Mesosphere

Altitude _ - = Altitude
(km) =97 fopause ' (miles)

30 4 Stratosphere 19

e Tropopause - - -

Troposphere

100 80 6 A( 0 20

Temperature

Figura 36. Evolucion de la temperatura con la altitud [15].

Como se puede apreciar en la figura 36, la temperatura va descendiendo con el aumento de la altitud.
Nuestro objetivo es analizar en qué punto el incremento de temperatura es mayor en valor absoluto.
Estimamos que a nivel del mar, la temperatura maxima a la que puede estar sometida el avién es
unos 50 °C (siendo muy conservativo). Por otro lado, como el techo de vuelo (altitud de crucero
méaxima) de nuestro avién en cuestién el A400M es de 40000 ft (13.1 km), la temperatura minima
de vuelo serd -57 °C.

No obstante, entendemos que el requisito a tener en cuenta en este tipo de cableado viene forzado
por las altas temperaturas (proteccidn suficiente a bajas temperaturas), por tanto, teniendo en cuenta
todos los datos mencionados, llegamos a conclusion de que una adecuada estimacion del maximo
incremento de temperatura AB es de 40 °C. Este sera el valor que tomaremos de referencia y con el
cual entraremos en la gréafica para obtener la seccion adecuada.

Una vez determinado el incremento de temperatura Gtil para entrar en la gréafica, tenemos que
calcular la corriente equivalente I.,. Recordamos la expresion:

I
Lg=———
K. XK,
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Por lo tanto, tenemos que calcular los coeficientes K,, y K,. En primer lugar, el K, viene
determinado por el nimero de hilos en el mazo (acorde a la figura 31). En nuestro caso, los mazos
estaran formados por un solo hilo, por lo que entrando en la gréfica de la figura 32, llegamos a que:

Ky = 1.

Por otro lado, para calcular K, nos cefiimos a la figura 33. En ella se muestra el factor de correccién
en funcién de la altitud. Como vimos anteriormente, el techo de vuelo de nuestro avion en estudio
es de 40000 ft, altura que sera la mas restrictiva. Analizando la evolucién del factor de correccion,
gue disminuye a medida que aumenta la altura, el coeficiente que extraigamos en el techo de vuelo
(sera el menor) nos determinara la intensidad equivalente mas alta al estar dividiendo. En conclusion,
el factor de correccion a 40000 ft, altura que supondremos a la que nuestra aeronave realiza el
crucero, sera ademas el mas conservador y restrictivo. Entrando en la grafica obtenemos que:

K, = 0.84.
Resumen de datos para el calculo:
Resistividad aluminio b, = 2.8266-2 !2n7lnm2
Incremento de temperatura AB =40 °C
Factor de correccion por hilos del mazo K,=1
Factor de correccion por altura K, = 0.84

Tabla 11. Resumen de datos para el cdlculo de cables

4.3.1. Rama 115 Vac

La primera carga que vamos a analizar es el antihielo (Line 13) para exponerla de ejemplo.
Recordamos que el calculo del cableado se hace para las cargas mas exigentes como estudiamos en
los puntos anteriores. Habitualmente estas son las cargas solicitadas en la operacion de crucero, pero
la que vamos a estudiar a continuacion, el antihielo, es mayor para ascenso y descenso por lo cual
consideramos la potencia que se utiliza en dichas maniobras (10 kW mas).

Line 13. Antihielo: se dirigiria desde el compartimento primario a los RDPU 3 (simétrico)

Datos:
- V=115V -AU=0.035-115=4V - Trifésica
- P=55kW -L=15.7m - cos@ =0.9
[ = P
V3 XV Xcos (o)

Se dividiria en dos ramas: 125.51 A de intensidad cada una (Line 131y Line 132 en el cédigo). Con
esa intensidad y sabiendo que cada subrama transportara 27.5 kW, aplicamos el criterio de méaxima
caida de tension.

= 30684

100+3pgILcose  100+/3 x 0.0283 x 125.51 x 15.7 X 0.9

> > > 21.6 2
SETTVMU)] T 115 x 3.5 = cnomm

Acorde a la tabla 8, se obtendria un calibre AWG 2. La intensidad maxima para ese calibre es de
130 A, por lo tanto, seria valido. Recordamos que el calibre minimo que tendremos en cuenta es el

68



AWG 8 (segun la norma), por lo que, aunque algun cable se pudiera instalar con un calibre menor
nos vemos obligado a tomar el AWG 8 como seccion minima posible.

Ahora procedemos a estudiar el criterio de maxima intensidad. Entrando en la siguiente figura con
un incremento de temperatura de 40 °C y una intensidad equivalente:
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Figura 37. Calibre para la carga del antihielo Line 13.

Observamos que a través del criterio de maxima intensidad también conseguimos un calibre AWG
2.

- Calibre AWG 2

- Laintensidad maxima posible para ese calibre segun la tabla 8 es de 130 A por lo tanto, es
valido.

- Seccion s = 33.6 mm?

- Potencia P = 27.5 kW (por cada subcarga)

Line 11. Antivaho y varios: desde el compartimento primario a todo el avién. Particularmente, la
mitad de la carga al RDPU 4 (antivaho ventanas) y la otra mitad se repartira de forma proporcional
entre todos los RDPU estipulados en el avién.

Datos:
- V=115V -AU=0.035-115~4V - Trifésica
- P=30kwW -cosp=10.9
P

I = =167354
V3 X V x cos (¢)
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Hacia RDPU 4:
Datos:

. P=15kW -L~4m -1=83A

- Sedivide en una linea (Line 111)

- Criterio méxima caida tensién: Calibre AWG 8

- Criterio méxima intensidad: Calibre AWG 4

- Calibre AWG 4

- Laintensidad méaxima posible para ese calibre segun la tabla 8 es de 95 A por lo tanto, es
valido.

- Seccion s = 21.15 mm?

- Potencia de cada linea: P = 15 kW

Hacia RDPU 1:
Datos:

- P=214kwW -L~=28.8m -1=12A

- Sedivide en una linea (Line 112)

- Criterio maxima caida tension: Calibre AWG 8

- Criterio maxima intensidad: Calibre AWG 8

- Calibre AWG 8

- Laintensidad méxima posible para ese calibre segin la tabla 8 es de 55 A por lo tanto, es
valido.

- Seccion s = 8.37 mm?

- Potencia de cada linea: P = 2.14 kW

Hacia RDPU 2:
Datos:
- P=214kW -L=24m -1=24 A
- Se divide en dos lineas (Line 113 y Line 114) con una intensidad de 12 A cada una.
- Criterio maxima caida tension: Calibre AWG 8
- Criterio maxima intensidad: Calibre AWG 8
- Calibre AWG 8
- Laintensidad maxima posible para ese calibre segin la tabla 8 es de 55 A por lo tanto, es
valido.
- Seccién s = 8.37 mm?
- Potencia de cada linea: P = 2.14 kW

Hacia RDPU 3:
Datos:

- P=428kwW -L=157m -1=24 A

- Se divide en dos lineas (Line 115y Line 116) con una intensidad de 12 A cada una.
- Criterio méxima caida tension: Calibre AWG 8
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- Criterio mé&xima intensidad: Calibre AWG 8

- Calibre AWG 8

- La intensidad méxima posible para ese calibre segun la tabla 8 es de 55 A por lo tanto, es
valido.

- Seccién s = 8.37 mm?

- Potencia de cada linea: P = 2.14 kW

Hacia RDPU 5:
Datos:

- P=428kwW -L=157m -1=24 A

- Sedivide en dos lineas (Line 117 y Line 118) con una intensidad de 12 A cada una.

- Criterio mé&xima caida tension: Calibre AWG 8

- Criterio méaxima intensidad: Calibre AWG 8

- Calibre AWG 8

- Laintensidad méaxima posible para ese calibre segtn la tabla 8 es de 55 A por lo tanto, es
valido.

- Seccién s = 8.37 mm?

- Potencia de cada linea P = 2.14 kW

Line 12. Refrigeracion equipos secundarios: desde el compartimento primario a todo el avion de
forma uniforme entre todas las unidades de distribucion de potencia auxiliar dispuestas.

Datos:
- V=115V -AU=0.035-115~4V - Trifasica
- P=25kw - cosp = 0.9
I = P =139.46 A
_\/§><V><cos((p)_ '
Hacia RDPU 1:
Datos:
- P=3.125 kW -L~28.8m -1 =17.43A

- Se divide en una linea (Line 121) con una intensidad de 17.43 A.

- Criterio maxima caida tension: Calibre AWG 8.

- Criterio maxima intensidad: Calibre AWG 8.

- Calibre AWG 8.

- Laintensidad maxima posible para ese calibre segin la tabla 8 es de 55 A por lo tanto, es
valido.

- Seccién s = 8.37 mm?.

- Potencia de cada linea: P = 3.125 kW .

Hacia RDPU 2:
Datos:

- P=6.25kw -L=24m -1=3486 A
- Se divide en dos lineas (Line 122 y Line 123) con una intensidad de 17.43 A cada una
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- Criterio maxima caida tension: Calibre AWG 8

- Criterio maxima intensidad: Calibre AWG 8

- Calibre AWG 8

- La intensidad méxima posible para ese calibre segln la tabla 8 es de 55 A por lo tanto, es
valido.

- Seccién s = 8.37 mm?

- Potencia de cada linea: P = 3.125 kW

Hacia RDPU 3:
Datos:

- P=6.25kwW -L=157m -1=3486 A

- Sedivide en dos lineas (Line 124 y Line 125) con una intensidad de 17.43 A cada una.

- Criterio méaxima caida tensién: Calibre AWG 8

- Criterio maxima intensidad: Calibre AWG 8

- Calibre AWG 8

- Laintensidad méaxima posible para ese calibre segtn la tabla 8 es de 55 A por lo tanto, es
valido.

- Seccién s = 8.37 mm?

- Potencia de cada linea: P = 3.125 kW

Hacia RDPU 4:
Datos:

- P=3125kwW -L=4m -1=1743 A

- Se divide en una linea (Line 126) con una intensidad de 17.43 A.

- Criterio maxima caida tension: Calibre AWG 8

- Criterio maxima intensidad: Calibre AWG 8

- Calibre AWG 8

- Laintensidad méxima posible para ese calibre segin la tabla 8 es de 55 A por lo tanto, es
valido.

- Seccién s = 8.37 mm?

- Potencia de cada linea: P = 3.125 kW

Hacia RDPU 5:
Datos:

- P=6.25kwW -L=157m -1=34.86 A

- Se divide en dos lineas (Line 127 y Line 128) con una intensidad de 17.43 A cada una.

- Criterio méxima caida tension: Calibre AWG 8

- Criterio mé&xima intensidad: Calibre AWG 8

- Calibre AWG 8

- Laintensidad méxima posible para ese calibre segun la tabla 8 es de 55 A por lo tanto, es
valido.

- Seccién s = 8.37 mm?

- Potencia de cada linea: P = 3.125 kW
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Line 14. Bombas de combustible: se dirigiria desde el compartimento primario a los RDPU 3
(simétrico)

Datos:

- V=115V -AU=0.035-115=4V - Trifasica
- P=20kw -L=157m - cos@ = 0.75
[ P
V3 XV Xcos ()

=133.874

- Sedivide en dos lineas (Line 141y Line 142) con una intensidad de 66.94 A cada una.

- Criterio méaxima caida tensién: Calibre AWG 6.

- Criterio méaxima intensidad: Calibre AWG 8.

- Calibre AWG 6.

- La intensidad méaxima posible para ese calibre segln la tabla 8 es de 75 A por lo tanto, es
valido.

- Seccion s = 13.3 mm?.

- Potencia de cada linea: P = 10 kW.

Line 15. Cocina: se dirigiria desde el compartimento primario al RDPU 4.

Datos:
- V=115V -AU=0.035-115=4V - Trifasica
- P=30kw -L=4m - cosp =0.9
P

I = =167.34 A
V3 X V x cos (¢)

- Se divide en una linea (Line 151) con una intensidad de 167.34 A.

- Criterio maxima caida tension: Calibre AWG 8.

- Criterio maxima intensidad: Calibre AWG 2.

- Calibre AWG 2.

- Laintensidad maxima posible para ese calibre segln la tabla 8 es de 130 A por lo tanto, NO
es valido.

- Se decide, por tanto, escoger el calibre AWG 0, cuya méaxima intensidad admisible es 170
A, por lo tanto, es valido

- Seccion s = 53.5 mm?.

- Potencia de cada linea: P = 30 kW.

4.3.2. Rama 270 Vcc

Line 21. Refrigeracién motor y APU: desde el compartimento primario a los RDPU 3 (donde se
ubican los motores) y al RDPU 1 (donde se ubica la APU).

Datos:

- V=270V - AU =0.035-270 = 9.5V - Continua
- P=30kw -cosp=1

I—P—11111A
=y = )
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Hacia RDPU 3:
Datos:

- P=20kw -L=157m -1=74.06 A

- Sedivide en dos lineas (Line 211y Line 212) con una intensidad de 37.03 A cada una.

- Criterio méxima caida tensién: Calibre AWG 8.

- Criterio méxima intensidad: Calibre AWG 8.

- Calibre AWG 8.

- Laintensidad méaxima posible para ese calibre segun la tabla 8 es de 55 A por lo tanto, es
valido.

- Seccién s = 8.37 mm?.

- Potencia de cada linea: P = 10 kW.

Hacia RDPU 1:
Datos:

- P=10kw -L~288m -1=37.07T A

- Sedivide en una linea (Line 213) con una intensidad de 37.07 A.

- Criterio méaxima caida tensién: Calibre AWG 8.

- Criterio méaxima intensidad: Calibre AWG 8.

- Calibre AWG 8.

- Laintensidad méxima posible para ese calibre segun la tabla 8 es de 55 A por lo tanto, es
valido.

- Seccién s = 8.37 mm?2.

- Potencia de cada linea: P = 37.07 kW.

Line 22. Sistemas hidraulicos: desde el compartimento primario a los RDPU 3 (necesario para las
alas) y al RDPU 1 (timon de profundidad).

Datos:
- V=270V -AU=0.035-270 ~ 9.5V - Continua
- P=30kw -cosp =1
I = P =111.11A4
== .
Hacia RDPU 3:
Datos:
- P=20kW -L=15.7m -1=74.06 A

- Se divide en dos lineas (Line 221 y Line 222) con una intensidad de 37.03 A cada una.

- Criterio méxima caida tension: Calibre AWG 8.

- Criterio méxima intensidad: Calibre AWG 8.

- Calibre AWG 8.

- La intensidad méxima posible para ese calibre segun la tabla 8 es de 55 A por lo tanto, es
valido.

- Seccién s = 8.37 mm?.

- Potencia de cada linea: P = 10 KW.
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Hacia RDPU 1:
Datos:

- P=10kw -L~288m -1=37.07 A

- Sedivide en una linea (Line 223) con una intensidad de 37.07 A.

- Criterio méxima caida tensién: Calibre AWG 8.

- Criterio méxima intensidad: Calibre AWG 8.

- Calibre AWG 8.

- Laintensidad méaxima posible para ese calibre segun la tabla 8 es de 55 A por lo tanto, es
valido.

- Seccién s = 8.37 mm?.

- Potencia de cada linea: P = 37.07 kW.

Line 23. Refrigeracion cabina: desde el compartimento primario a todo el avion de forma uniforme
entre todas las unidades de distribucion de potencia auxiliar dispuestas.

Datos:
- V=270V -AU=0.035-270 ~ 9.5V - Continua
- P=20kw - cosp =1
I = P =74.07 A
=3 =74
Hacia RDPU 1:
Datos:
- P=25kwW -L=~28.8m -1=9.25A

- Se divide en una linea (Line 231) con una intensidad de 9.25 A.

- Criterio maxima caida tension: Calibre AWG 8.

- Criterio maxima intensidad: Calibre AWG 8.

- Calibre AWG 8.

- Laintensidad maxima posible para ese calibre segin la tabla 8 es de 55 A por lo tanto, es
valido.

- Seccién s = 8.37 mm?.

- Potencia de cada linea: P = 2.5 kW.

Hacia RDPU 2:
Datos:

_ P=5KW L~24m -1=185A

- Se divide en dos lineas (Line 232 y Line 233) con una intensidad de 9.25 A cada una

- Criterio méxima caida tension: Calibre AWG 8

- Criterio mé&xima intensidad: Calibre AWG 8

- Calibre AWG 8

- Laintensidad méxima posible para ese calibre segln la tabla 8 es de 55 A por lo tanto, es
valido.

- Seccién s = 8.37 mm?

- Potencia de cada linea: P = 2.5 kW
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Hacia RDPU 3:
Datos:

- P=65kW -L~157m -1=185A

- Sedivide en dos lineas (Line 234 y Line 235) con una intensidad de 9.25 A cada una.

- Criterio méxima caida tensién: Calibre AWG 8.

- Criterio méxima intensidad: Calibre AWG 8.

- Calibre AWG 8.

- Laintensidad méaxima posible para ese calibre segun la tabla 8 es de 55 A por lo tanto, es
valido.

- Seccién s = 8.37 mm?.

- Potencia de cada linea: P = 2.5 kW.

Hacia RDPU 4:
Datos:

- P=25kW -L=4m -1=9.25 A

- Sedivide en una linea (Line 236) con una intensidad de 9.25 A.

- Criterio méaxima caida tensién: Calibre AWG 8.

- Criterio maxima intensidad: Calibre AWG 8.

- Calibre AWG 8.

- Laintensidad méxima posible para ese calibre segin la tabla 8 es de 55 A por lo tanto, es
valido.

- Seccién s = 8.37 mm?.

- Potencia de cada linea: P = 2.5 kW.

Hacia RDPU 5:
Datos:

- P=5kw -L=157m -1=185A

- Se divide en dos lineas (Line 237 y Line 238) con una intensidad de 9.25 A cada una.

- Criterio maxima caida tension: Calibre AWG 8.

- Criterio maxima intensidad: Calibre AWG 8.

- Calibre AWG 8.

- Laintensidad maxima posible para ese calibre segin la tabla 8 es de 55 A por lo tanto, es
valido.

- Seccién s = 8.37 mm?.

- Potencia de cada linea: P = 2.5 kW.

4.3.3. Rama 28 Vcc

Line 31. Unidades de control de vuelo: se dirigiria desde el compartimento primario al RDPU 4.

Datos:

- V=28V -AU=0.035-28~9V - Continua
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- P=14kwW -L=4m -cosp =1

P 5
I = V= 00 A

- Sedivide en dos lineas (Line 311 y Line 312) con una intensidad de 250 A cada una debido
a que no se puede transportar 500 A en una sola linea segun los limites admisibles de los
calibres (méximo es 260 A por linea).

- Criterio méxima caida tensién: Calibre AWG 2.

- Criterio méxima intensidad: Calibre AWG 2/0.

- Calibre AWG 2/0.

- Laintensidad maxima posible para ese calibre segun la tabla 8 es de 195 A por lo tanto, NO
es valido.

- Sedecide, por tanto, escoger el calibre AWG 4/0, cuya maxima intensidad admisible es 260
A, por lo tanto, es vélido

- Seccion s = 107 mm?2.

- Potencia de cada linea: P = 7 kW.

Line 32. Varios cabina (monitores): se dirigiria desde el compartimento primario al RDPU 4.
Datos:

- V=28V -AU=0.035-28~9V - Continua
- P=24kW -L=4m -cosp =1

I—P—85714A
=y = )

- Se divide en cuatro lineas (Line 321, Line 322, Line 333 y Line 334) con una intensidad de
214.29 A cada una debido a que la maxima intensidad que se puede transportar segun los
limites admisibles es 260 A por linea.

- Criterio maxima caida tension: Calibre AWG 2.

- Criterio maxima intensidad: Calibre AWG 1/0.

- Calibre AWG 1/0.

- Laintensidad maxima posible para ese calibre segln la tabla 8 es de 170 A por lo tanto, NO
es valido.

- Se decide, por tanto, escoger el calibre AWG 3/0, cuya maxima intensidad admisible es 225
A, por lo tanto, es valido

- Seccién s = 85 mm?.

- Potencia de cada linea: P = 6 kKW.

Line 33. Ayudas extras de navegacidén militar: se dirigiria desde el compartimento primario al
RDPU 4.

Datos:

- V=28V -AU=0.035-28=9V - Continua
- P=12kwW -L=4m -cosp =1

I = P 428.57 A
== )
- Se divide en dos lineas (Line 331 y Line 332) con una intensidad de 214.29 A cada una
debido a que la m&xima intensidad que se puede transportar segun los limites admisibles es

260 A por linea.
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Criterio maxima caida tension: Calibre AWG 2.

Criterio maxima intensidad: Calibre AWG 1/0.

Calibre AWG 1/0.

La intensidad méxima posible para ese calibre segun la tabla 8 es de 170 A por lo tanto, NO
es valido.

Se decide, por tanto, escoger el calibre AWG 3/0, cuya maxima intensidad admisible es 225
A, por lo tanto, es valido

Seccion s = 85 mm?2.

Potencia de cada linea: P = 6 kW.

4.3.4. Generadores

Line G1. Generador izquierdo 1: se dirigira desde la ubicacion de los generadores, el RDPU 3,

hacia el compartimento primario de distribucion de energia eléctrica. Esta distancia serd la misma
gue desde compartimento primario a RDPU 3. Recordamos que cada uno de los 4 generadores que
se disponen en el A400M proporciona una potencia de 75 kW.

Datos:

- V=115V -AU=0.035-115~= 4V - Trifésica
- P=75kw -L=157m - cos@ =1

P
| =
V3 X V x cos (¢)

Se divide en dos lineas (Line G11 y Line G12) con una intensidad de 188.27 A cada una
debido a que la maxima intensidad que se puede transportar segun los limites admisibles es
260 A por linea.

Criterio méaxima caida tension: Calibre AWG 4.

Criterio maxima intensidad: Calibre AWG 1.

Calibre AWG 1.

La intensidad maxima posible para ese calibre segun latabla 8 es de 150 A por lo tanto, NO
es valido.

A pesar de que el calibre 2/0 es adecuado para modelar esta carga, decidimos usar el calibre
AWG 4/0 (calibre que permite la méaxima intensidad) debido a que al hacer la simulacion,
la intensidad de estos cables es méas alta que la estimada (256 A) segin veremos en el
siguiente capitulo, por tanto, definiendo el calibre AWG 4/0 para estos cables conseguimos
cumplir la normativa.

Seccion s = 107 mm?2.

Potencia de cada linea: P = 37.5 kW.

=376.53 A

Los 3 generadores restantes seguirian un procedimiento similar consiguiendo resultados idénticos al
tener las mismas condiciones de operacidn (misma potencia y distancia). En total, los generadores
supondrian la inclusion de 8 lineas del calibre AWG 4/0.

Para terminar este capitulo se pretenden recopilar todos los resultados con una tabla, en la cual
vamos a mostrar todas las lineas con su correspondiente linecode (calibre AWG usado), las cargas
con su correspondiente factor de potencia y potencia (kW) y la distancia que tendra el hilo. Esta
tabla sera la referencia clave a la hora de programar el sistema en OpenDSS como explicaremos en
el capitulo siguiente.
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Carga kW fp Linea Linecode RDPU Distancia (m)
Load 111 15 0,9 Line 111 AWG 4 4 4
Load 112 2.14 0,9 Line 112 AWG 8 1 28.8
Load 113 2.14 0,9 Line 113 AWG 8 2 24
Load 114 2.14 0,9 Line 114 AWG 8 2 24
Load 115 2.14 0,9 Line 115 AWG 8 3 15.7
Load 116 2.14 0,9 Line 116 AWG 8 3 15.7
Load 117 2.14 0,9 Line 117 AWG 8 5 15.7
Load 118 2.14 0,9 Line 118 AWG 8 5 15.7
Load 121 3.125 0.9 Line 121 AWG 8 1 28.8
Load 122 3.125 0.9 Line 122 AWG 8 2 24
Load 123 3.125 0.9 Line 123 AWG 8 2 24
Load 124 3.125 0.9 Line 124 AWG 8 3 15.7
Load 125 3.125 0.9 Line 125 AWG 8 3 15.7
Load 126 3.125 0.9 Line 126 AWG 8 4 4
Load 127 3.125 0.9 Line 127 AWG 8 5 15.7
Load 128 3.125 0.9 Line 128 AWG 8 5 15.7
Load 131 22.5 0.9 Line 131 AWG 2 3 15.7
Load 132 22.5 0.9 Line 132 AWG 2 3 15.7
Load 141 10 0.9 Line 141 AWG 6 3 15.7
Load 142 10 0.9 Line 142 AWG 6 3 15.7
Load 151 30 0.9 Line 151 AWG 0 4 4
Load G1 375 1 Line G11 AWG 4/0 3 15.7
Load G1 375 1 Line G12 AWG 4/0 3 15.7
Load G2 375 1 Line G21 AWG 4/0 3 15.7
Load G2 375 1 Line G22 AWG 4/0 3 15.7
Load G3 375 1 Line G31 AWG 4/0 3 15.7
Load G3 375 1 Line G31 AWG 4/0 3 15.7
Load G4 37.5 1 Line G41 AWG 4/0 3 15.7
Load G4 375 1 Line G42 AWG 4/0 3 15.7

Tabla 12. Resultados lineas y cargas 115 Vac.

Carga kW fp Linea Linecode RDPU Distancia (m)
Load 211 10 1 Line 211 AWG 8 3 15.7
Load 212 10 1 Line 212 AWG 8 3 15.7
Load 213 10 1 Line 213 AWG 8 1 28.8
Load 221 10 1 Line 221 AWG 8 3 15.7
Load 222 10 1 Line 222 AWG 8 3 15.7
Load 223 10 1 Line 223 AWG 8 1 28.8
Load 231 2.5 1 Line 231 AWG 8 1 28.8
Load 232 2.5 1 Line 232 AWG 8 2 24
Load 233 2.5 1 Line 233 AWG 8 2 24
Load 234 2.5 1 Line 234 AWG 8 3 15.7
Load 235 2.5 1 Line 235 AWG 8 3 15.7
Load 236 2.5 1 Line 236 AWG 8 4 4
Load 237 2.5 1 Line 237 AWG 8 5 15.7
Load 238 2.5 1 Line 238 AWG 8 5 15.7

Tabla 13. Resultados lineas y cargas 270 Vcc
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Carga kW fp Linea Linecode RDPU Distancia (m)
Load 311 7 1 Line 311 AWG 4/0 4 4
Load 312 7 1 Line 312 AWG 4/0 4 4
Load 321 6 1 Line 321 AWG 1/0 4 4
Load 322 6 1 Line 322 AWG 1/0 4 4
Load 323 6 1 Line 323 AWG 1/0 4 4
Load 324 6 1 Line 324 AWG 1/0 4 4
Load 331 6 1 Line 231 AWG 1/0 4 4
Load 332 6 1 Line 232 AWG 1/0 4 4

Tabla 14. Resultados lineas y cargas 28 Vcc
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5.Simulacion con OpenDSS

En este capitulo se pretende explicar el cédigo y analizar los resultados obtenidos. En cuanto al
cadigo, hemos decidido adjuntarlo integramente como un anexo (Anexo B) debido a su repetitividad
y gran longitud. Por ello, en este capitulo iremos explicando algunas de las formulaciones y
parametros configurados en el codigo de OpenDSS y de querer analizarlo entero, dirigirse al Anexo

B.

5.1. Cddigo A400M Crucero

En este punto se pretende exponer y explicar los fragmentos mas importantes del codigo realizado
ademas de aclarar las hipotesis, estimaciones y simplificaciones para llevar a cabo la simulacién del
sistema eléctrico del Airbus A400M.

En cuanto a las hip6tesis y estimaciones, destacar las siguientes:

Imponemos una frecuencia constante de 400 Hz: aunque realmente el A400M trabaja con
generacion a frecuencia variable (VF), como explicamos en el apartado 3.1, establecer una
frecuencia fija y constante a lo largo del andlisis nos facilitard y simplificard notablemente
la realizacion del codigo, puesto gue incorporar frecuencias variables en OpenDSS es muy
complejo y laborioso.

En OpenDSS no se puede modelar un rectificador por lo que para modelar el ATRU (unidad
de transformacion y rectificacion) se hara incluyendo un transformador y se trabajara en
continua para conseguir los efectos propios de un rectificador.

Circuito puramente resistivo: consideramos que las reactancias de los cables en cuestion son
irrelevantes para nuestro analisis. Los métodos para analizar la resistencia de los cables
(segun la MIL-5088 y la F.A.A) si han podido ser encontrados; para calcular la reactancia
de los cables los procedimientos requerian de muchos mas datos inaccesibles ademas de no
suponer grandes diferencias realizar los calculos analizando las reactancias y sin analizarlas.

Distancias en 2D: los calculos de las distancias entre las zonas de distribucion y las unidades
remotas de distribucidn se han determinado sin tener en cuenta la diferencia de alturas que
pueden aparecer entre los distintos RDPU y las zonas de distribucion, es decir, se ha
estimado la longitud de los cables evaluando la distancia (recta) entre los mismos. Es posible
gue en la realidad, los cables no puedan ir directos de una zona a otra por requisitos de
disefio, pero estos incrementos de longitud seran muy pequefios y su efecto sobre el estudio
puede valorarse como insignificante. Como se explicé en el capitulo 4, si se han tenido en
cuenta las distancias tanto en sentido longitudinal como transversal respecto al plano en 2D
a partir del cual se han calculado las distancias.

Para nuestro andlisis hemos dispuesto RDPUs a lo largo del avién (un total de 8) repartidos

entre 5 ubicaciones a lo largo del avion. Se desprecia la distancia entre los RDPU vy las
propias cargas.
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Factores de potencia estimados (imposible encontrar datos exactos sobre su cuantia). En la
mayoria de las cargas se supondré factor de potencia de 0.9.

e Sistemas mecanicos: fdp = 0.75 (Ejemplo: bombas de combustible)

e Resto de sistemas: fdp = 0.9 (Ejemplo: cocina)

Los rendimientos de los transformadores (ATRU, TRU y transformador bésico) no se
afiaden en la simulacién debido a que ya estdn estimados y sabemos qué pérdidas
producirian (figura 24).

Una vez expuestas las simplificaciones realizadas para la realizacion de la simulacion, procedemos
a explicar e ilustrar los parametros mas importantes del cédigo.

En primer lugar, establecemos la frecuencia base y ajustamos el sistema para la inclusion de los
generadores.

clear

set defaultbasefreq=400
new circuit. A400M

~ basekv=0.115 pu=1.0001 phases=3 bus1=g1 Angle=0
~ MVAsc3=20000 MVASC1=21000

Configuramos las lineas: en total se usaran 9 tipos de lineas distintos, siendo 6 de alterna y 3 de
continua. Exponemos a continuacion como se ha generado un ejemplo de cada. Recordamos que
para configurar las lineas hay que proporcionar la resistencia del cable por unidad de longitud, lo
cual ya lo estudiamos y tabulamos en la tabla 9, donde se establecen las resistencias de los hilos de
aluminio por kilémetro.

ILineas trifasica
New Linecode. AWGOca Nphases=3 R1=0.528 X1=0.01 Units=km
ILineas monofasica

New Linecode.AWG8cc Nphases=1 R1=3.38 X1=0 Units=km

Se modela la primera rama, la referida a 115 Vac y las 14 cargas y cables correspondientes. Estas
lineas y cargas modeladas se hacen referencia en la tabla 12 (140 kW en total).

ILine11 (x8) Antivaho ventanas y varios (30kW)

New Line.LINE111 Bus1=SourceBus Bus2=LoadBus111 Linecode=AWG4ca Length=4 Units=m
New Load.LOAD111 Bus1=LoadBus111 Phases=3 kV=0.115 kW=15 PF=0.9

New Line.LINE112 Bus1=SourceBus Bus2=LoadBus112 Linecode=AWG8ca Length=28.8 Units=m
New Load.LOAD112 Bus1=LoadBus112 Phases=3 kV=0.115 kW=2.14 PF=0.9

ILine13 (x2) Antihielo (45kW)

New Line.LINE131 Bus1=SourceBus Bus2=LoadBus131 Linecode=AWG2ca Length=15.7 Units=m
New Load.LOAD131 Bus1=LoadBus131 Phases=3 kV=0.115 kW=22.5 PF=0.9

New Line.LINE132 Bus1=SourceBus Bus2=LoadBus132 Linecode=AWG2ca Length=15.7 Units=m
New Load.LOAD132 Bus1=LoadBus132 Phases=3 kV=0.115 kW=22.5 PF=0.9

Se procede ahora a modelar la rama de 270 Vcc. Establecemos un transformador TR1 para
transformar la energia desde los 115 Vac a los 270 Vcc y trabajamos seguidamente en continua. En
esta parte hay 14 cargas (80 kW en total).
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ITransformador TR1

New Transformer.TR1 Buses=[SourceBus, SourceBus1] Conns=[Wye Wye] kVs=[0.115 0.27]
~ kVAs=[20500 20500] XHL=0.008

ILine 21 (x3) Refrigeracion motor y APU (30 kW)

New Line.LINE211 Bus1=SourceBus1 Bus2=LoadBus211 Linecode=AWG8cc Length=15.7 Units=m
New Load.LOAD211 Bus1=LoadBus211 Phases=1 kV=0.27 kW=10 PF=1

De la misma forma, incluimos la Gltima rama de nuestro modelo, la de 28 Vcc. Recordar que
tenemos en esta rama la necesidad de incluir 8 cargas (50 kW en total).

ITransformador 2 TR2-

New Transformer.TR2 Buses=[SourceBus, SourceBus2] Conns=[Wye Wye] kVs=[0.115 0.028]
~ kVAs=[20000 20000] XHL=0.008

ILine31 (x2) Unidades de control de vuelo (14 kW)

New Line.LINE311 Bus1=SourceBus2 Bus2=LoadBus311 Linecode=AWG0000cc Length=4 Units=m
New Load.LOAD311 Bus1=LoadBus311 Phases=1 kV=0.028 kW=7 PF=1

A continuacion, después de incluir todas las cargas estipuladas en el avion, procedemos a incluir los
generadores. Los generadores se introducen en OpenDSS como si fuera una carga (mas informacion
en el Anexo A) trifasica, y conectada al bus principal (en nuestro caso SourceBus) a partir del cual
se conectan las restantes cargas y transformadores. En primer lugar, se programan las lineas que van
a transportar la energia eléctrica relativa a los generadores. Como analizamos en el capitulo anterior,
se trata de 8 lineas de calibre AWG 4/0 cada una. Seguidamente, se incluyen los 4 generadores
conectados al bus principal.

| b1-generadores el derecho y el izquierdo

New Line.G11 Phases=3 Bus1=g1 Bus2=SourceBus LineCode=AWG0000ca Length=15.7 units=m
New Line.G12 Phases=3 Bus1=g1 Bus2=SourceBus LineCode=AWG0000ca Length=15.7 units=m
New Line.G21 Phases=3 Bus1=g1 Bus2=SourceBus LineCode=AWG0000ca Length=15.7 units=m
New Line.G22 Phases=3 Bus1=g1 Bus2=SourceBus LineCode=AWG0000ca Length=15.7 units=m
New Line.G31 Phases=3 Bus1=g1 Bus2=SourceBus LineCode=AWG0000ca Length=15.7 units=m
New Line.G32 Phases=3 Bus1=g1 Bus2=SourceBus LineCode=AWG0000ca Length=15.7 units=m
New Line.G41 Phases=3 Bus1=g1 Bus2=SourceBus LineCode=AWG0000ca Length=15.7 units=m
New Line.G42 Phases=3 Bus1=g1 Bus2=SourceBus LineCode=AWG0000ca Length=15.7 units=m
! GENERADORES

New Generator.gen1 bus1=SourceBus phase=3 kV=0.115 Model=3 kW=75
New Generator.gen2 bus1=SourceBus phase=3 kV=0.115 Model=3 kW=75
New Generator.gen3 bus1=SourceBus phase=3 kV=0.115 Model=3 kW=75
New Generator.gen4 bus1=SourceBus phase=3 kV=0.115 Model=3 kW=75

Por altimo, se resuelve el circuito y se muestran todos los resultados de interés.

Solve

Show Voltages

Show Currents

Show Powers kVA elements
Show Losses
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5.2. Resultados A400M Crucero

En este punto vamos a exponer los resultados obtenidos con la ejecucion del codigo. Tabularemos
los datos obtenidos relativos a los niveles de tension, intensidad, potencias por cada cable y carga
configurada. Ademas, con el comando Show Losses podremos analizar directamente las pérdidas

del circuito.

En primer lugar, siguiendo la estructura de capitulos anteriores, vamos a tabular los resultados
obtenidos por cada rama. En la tabla de resultados mostraremos la potencia consumida (kW, kvar,
kVA y factor de potencia) de cada carga y las pérdidas y la intensidad de cada una de las lineas.

Carga kW kvar kVA fp Linea Intensidad (A) | Losses (kW)
Load 111 15.0 7.3 16.7 0,9 Line 111 83.89 0.112
Load 112 2.1 1.0 2.4 0,9 Line 112 12.09 0.043
Load 113 2.1 1.0 2.4 0,9 Line 113 12.05 0.035
Load 114 2.1 1.0 2.4 0,9 Line 114 12.05 0.035
Load 115 2.1 1.0 2.4 0,9 Line 115 12.0 0.023
Load 116 2.1 1.0 2.4 0,9 Line 116 12.0 0.023
Load 117 2.1 1.0 2.4 0,9 Line 117 12.0 0.023
Load 118 2.1 1.0 2.4 0,9 Line 118 12.0 0.023
Load 121 3.1 15 3.5 0.9 Line 121 17.79 0.092
Load 122 3.1 15 3.5 0.9 Line 122 17.72 0.076
Load 123 3.1 15 3.5 0.9 Line 123 17.72 0.049
Load 124 3.1 15 3.5 0.9 Line 124 17.59 0.012
Load 125 3.1 15 3.5 0.9 Line 125 17.59 0.049
Load 126 3.1 15 35 0.9 Line 126 1742 0.012
Load 127 3.1 15 35 0.9 Line 127 17.59 0.049
Load 128 3.1 15 35 0.9 Line 128 17.59 0.049
Load 131 22.5 10.9 25.0 0.9 Line 131 127.32 0.649
Load 132 22.5 10.9 25.0 0.9 Line 132 127.32 0.649
Load 141 10 4.8 11.1 0.9 Line 141 56.75 0.325
Load 142 10 4.8 11.1 0.9 Line 142 56.75 0.325
Load 151 30 14.5 33.3 0.9 Line 151 169.12 0.719
Load G1 -75.0 81.0 110.4 -0.68 Line G11 256.22 0.832

Line G12 256.22 0.832

Load G2 -75.0 81.0 110.4 -0.68 Line G21 256.22 0.832

Line G22 256.22 0.832
Load G3 -75.0 81.0 110.4 -0.68 Line G31 256.22 0.832
Line G31 256.22 0.832
Load G4 -75.0 81.0 110.4 -0.68 Line G41 256.22 0.832
Line G42 256.22 0.832

Tabla 15. Resultados rama 115 Vac
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Carga kW kvar kVA fp Linea Intensidad (A) | Losses (kW)
Load 211 3.4 0 3.4 1 Line 211 21.85 0.025
Load 212 3.4 0 3.4 1 Line 212 21.85 0.025
Load 213 34 0 3.4 1 Line 213 21.69 0.045
Load 221 3.4 0 3.4 1 Line 221 21.69 0.025
Load 222 3.4 0 3.4 1 Line 222 21.85 0.025
Load 223 3.4 0 3.4 1 Line 223 21.69 0.045
Load 231 0.9 0 0.9 1 Line 231 5.49 0.0029
Load 232 0.9 0 0.9 1 Line 232 5.49 0.0024
Load 233 0.9 0 0.9 1 Line 233 5.49 0.0024
Load 234 0.9 0 0.9 1 Line 234 5.50 0.0016
Load 235 0.9 0 0.9 1 Line 235 5.50 0.0016
Load 236 0.9 0 0.9 1 Line 236 5.51 0.0004
Load 237 0.9 0 0.9 1 Line 237 5.50 0.0016
Load 238 0.9 0 0.9 1 Line 238 5.50 0.0016

Tabla 16. Resultados rama 270 Vcc

Carga kW kvar kVA fp Linea Intensidad (A) | Losses (kW)
Load 311 2.4 0 2.4 1 Line 311 147.13 0.023
Load 312 2.4 0 2.4 1 Line 312 147.13 0.023
Load 321 2.0 0 2.0 1 Line 321 125.09 0.033
Load 322 2.0 0 2.0 1 Line 322 125.09 0.033
Load 323 2.0 0 2.0 1 Line 323 125.09 0.033
Load 324 2.0 0 2.0 1 Line 324 125.09 0.033
Load 331 2.0 0 2.0 1 Line 231 125.09 0.033
Load 332 2.0 0 2.0 1 Line 232 125.09 0.033

Tabla 17. Resultados rama 28 Vcc

En cuanto a la intensidad, para corroborar que los resultados obtenidos se ajustan a la estimacion
realizada vamos a comprobar que los 6rdenes de magnitud son similares comparando con la
expresion que usamos en el calculo de lineas y el resultado obtenido (expuesto en las tres tablas

anteriores).

Observamos que a primera vista, los 6rdenes de magnitud son correctos. Es conveniente para
verificar el correcto funcionamiento comprobar algunos casos detalladamente (los valores de las

intensidades ya han sido calculados en el punto 7.3):

Line 111:

- Intensidad estimada: I = F __— 83,67 A
\3Vcosg

Line 112:

- Intensidad estimada:l = P __124
\3Vcosg

Line 132:

- Intensidad estimada: | = ——— = 125.51 4
\3Vcosg

Line 213:

- Intensidad estimada: I = § =37.034

Line 238:

- Intensidad estimada: I = § =9254
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- Intensidad calculada: I = 83,89 A

- Intensidad calculada: I = 12.08 4

- Intensidad calculada: I = 127.32 4

- Intensidad calculada: I = 21.69 4

- Intensidad calculada: I = 5.55 A




Line 31:

- Intensidad estimada: [ = § =2504 - Intensidad calculada: I = 147.13 A

Line G11:

- Intensidad estimada: [ = P _ - 188,3 4 - Intensidad calculada: I = 256.22 4
V3Vcose

Observamos que en la mayoria de los casos las intensidades calculadas por la simulacién son
practicamente idénticas a las estimadas. La diferencia se debe a las pérdidas existentes en el circuito,
que aunque no sean muchas como analizaremos a continuacion, es relevante para la exactitud de los
casos. Especial relevancia a la rama de 28 Vcc (rama 3) que como observamos existe una amplia
diferencia entre los de la estimada y real. La conversion desde los 230 Vac a los 28 Vcc (TRAFO
TR3), por ejemplo, es un nacleo de pérdidas, lo que puede explicar estas diferencias. Otro factor que
genera pérdidas tiene origen en el transporte de energia entre el compartimento primario y la cabina,
el cual en nuestra simulacion es realizado a muy alta intensidad lo que intensifica el nivel de pérdidas
del circuito. Una posible mejora en la estructuracion del sistema eléctrico consistiria en hacer este
transporte de energia al mayor voltaje posible (aunque ya a 115 Vac es adecuado) con el fin de
intentar reducir la intensidad.

Por otro lado, otro parametro que nos indica que la simulacién es correcta radica en que las cargas
son equilibradas. Ese dato es posible analizarlo en OpenDSS porque nos muestra tres intensidades
distintas: 11, 12 e 10. Para que las cargas sean equilibradas (sistema trifasico) es necesario que las
intensidades 12 e 10 sean 0 y toda la intensidad se retna en I1. En la figura 38 se muestra el
documento de texto que genera OpenDSS y donde podremos observar la nulidad de estos
parametros.

SYMMETRICAL COMPONENT CURRENTS BY CIRCUIT ELEMENT (first 3 phases)

Element Term I1 I2 %I2/11 10 %I0/I1

"LINE.LINE111" .. 1 83.895 0.24285 0.29 0.14121 0.17
- 2 83.895 0.24285 0.29 0.14121 0.17
"LINE.LINE112" .. 1 12.089 ©.035346 0.29 0.020546 0.17
- 2 12.089 0.035346 0.29 0.020546 0.17
"LINE.LINE113" .. 1 12.056 0.035145 0.29 0.020434 0.17
- 2 12.056 ©.035145 0.29 0.020434 0.17
"LINE.LINE114" .. 1 12.0856 0.035145 0.29 0.020434 0.17
- 2 12.056 0.035145 0.29 0.020434 0.17

Figura 38. Resultados de la interfaz (.txt)

En cuanto a los resultados de la potencia, debemos destacar la diferencia entre las cargas trifasicas
y las monofasicas. En las trifasicas la cuantia total se divide en las 3 fases y hemos recogido la total,
mientras que en las monofasicas solo aparece un valor relativo a la Unica fase que lo compone. En
la figura 8.3 mostramos una imagen del archivo de texto sobre los resultados de potencia que genera
OpenDSS y se muestra con la intencién de mostrar al lector la diferencia en la interpretacion de los
datos entre las cargas trifasicas y las monoféasicas.
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Power Delivery Elements
Bus Phase kW +] kvar kVA PF
ELEMENT = "Load.LOAD142"
LOADBUS142 1 3.3 +j 1.6 3.7 0.8999
LOADBUS142 2 3.3 4] 1.6 3.7 9.8999
LOADBUS142 3 3.3 +j 1.6 3.7 8.8999
LOADBUS142 %] 0.0 +j 0.0 0.0 1.0000
TERMINAL TOTAL 10.0 +j 4.8 11.1 ©.8999
ELEMENT = "Load.LOAD151"
LOADBUS151 1 10.0 +j 4.8 11.1 0.8999
LOADBUS151 2 10.0 +j 4.8 11.1 ©.8999
LOADBUS151 3 10.0 +j 4.8 11.1 0.8999
LOADBUS151 (5] 0.0 +j 0.0 0.0 1.0000
TERMINAL TOTAL 30.0 +j 14.5 33.3 0.8999
ELEMENT = "Load.LOAD211"
LOADBUS211 1 3.4 +j 0.0 3.4 1.0000
LOADBUS211 %] 0.0 +j 8.e 8.e 1.0000
TERMINAL TOTAL 3.4 +j 0.0 3.4 1.0000

Figura 39. Resultados potencia interfaz txt

El archivo generado con el comando “Show Powers kVA elements” nos devuelve también las
pérdidas totales que aunque posteriormente con el comando “Show Losses” la apreciamos (tabuladas
anteriormente) merece la pena comparar ambos y comprobar que son idénticos.

El valor total de las pérdidas en el circuito es:
e Total Circuit Losses = 10.5 kW + j 0,4 kvar

Este valor es muy importante porque uno de los objetivos fundamentales es analizar la cantidad de
pérdidas que se suceden en el sistema eléctrico modelado. Las pérdidas por cada linea podemos
analizarlas en las tablas 15,16 y 17. Observamos que, correctamente, las pérdidas de cada linea estan
intimamente relacionadas con la distancia del hilo. Otro factor vital es la cantidad de potencia
eléctrica que lleva para abastecer la carga. A continuacién vamos a analizar algunos hilos para

comprobar que sigue pat

rones adecuados.

Line Longitud (m) | Potencia (kW) | Intensidad (A) Losses (kW)
Line 131. Antihielo 15.7 22.5 12551 0.649
Line 141. Bombas combustible 15.7 10 66.94 0.325
Line 151. Cocina 4 30 167.34 0.71
Line 112. Antivaho 28.8 2.14 12 0.043
Line 115. Antivaho 15.7 2.14 12 0.023
Line 211. Refrigeracion motor 15.7 10 37.02 0.025
Line G11 15.7 75 188.27 0.832

Tabla 18. Resumen comparativo de pérdidas por linea.
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Hemos seleccionado cuidadosamente las lineas de las cuales detallamos las pérdidas con otros
valores de interés para su posible comparacion. Observamos cémo entre lineas que transportan la
misma potencia e intensidad como es el caso de Line 112 y Line 115, cuya Unica diferencia reside
en que una va dirigida a la cola del avidn y la otra a las alas, es decir, solo cambia la distancia, las
pérdidas son proporcionales a la distancia. Por lo tanto, se deja constancia de que, como es ldgico,
la distancia del cableado es un factor esencial en relacion a las pérdidas originadas.

Por otro lado, ante cargas con la misma distancia, como la Line 131 y Line 141, la diferencia reside
en la potencia de la carga y la intensidad. Mientras mayor sean estos factores, mayores seran las
pérdidas en el hilo como podemos corroborar en el caso mencionado donde la Line 131 (antihielo)
duplica tanto en potencia como en intensidad a la Line 141 (Bombas de combustible) y las pérdidas,
por tanto, son el doble.

Hemos reflejado también las pérdidas de una linea en continua (Line 211) que a priori debe tener
menos pérdidas al trabajar en corriente continua y verificamos esto comparando con la carga del
antivaho (Line 115) con la misma distancia y menos potencia e intensidad y aun asi la pérdida en el
hilo tiene un valor similar.

Por altimo, observamos las pérdidas de la linea que lleva la energia eléctrica desde el generador a
centro de distribucién, la cual como ya hemos estudiado anteriormente, transporta grandes
cantidades de potencia (75 kW) y a una muy alta intensidad. Todos estos factores hacen que las
lineas correspondientes a los generadores sean las que mas pérdidas tengan en todo el circuito
eléctrico.

No obstante, ademas de las pérdidas de que se encuentran en los cables, hay que sumar las
correspondientes a los generadores, aungue estas son minimas. En consecuencia, teniendo en cuenta
el resultado obtenido podriamos despreciarlas puesto que son muy bajas.

- Transformador TR1 = 0.00043 kW
- Transformador TR2 = 0.00017 kW

Sumando todas las pérdidas se llega a un total de:

- Pérdidas en lineas ~ 10.5 kW
- Pérdidas en transformadores ~ 0.0006 kW
- Pérdidas totales =~ 10.5 kW (3.88%)

5.3. Resultados Ascenso

En este apartado vamos a mostrar los resultados obtenidos al simular la operacion de ascenso. Como
analizamos en el capitulo 3, hay ciertas cargas que varian en funcién de la maniobra. Las cargas en
cada fase de vuelo vienen recopiladas y explicadas en la tabla 4.

Para el caso de ascenso, recordamos que tenemos que variar solo dos cargas:

- Line 11. Antivaho: de los 20 kW en crucero a 10 kW.
- Line 13. Antihielo: de los 45 kW en crucero a 55 kW.

Por tanto, en cuanto al codigo se refiere, tenemos que estudiar la intensidad y potencia que lleva
ahora esas lineas y cambiar esos parametros. Cabe recordar que el calculo y modelado de las lineas
(estudio de los calibres) se realiz6 para las condiciones mas restrictivas, por lo tanto ahora solo
tendremos que variar el pardmetro de la potencia de la carga.
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Carga kw Carga kw
Load 111 7.5 Load 115 1.07
Load 112 1.07 Load 116 1.07
Load 113 1.07 Load 117 1.07
Load 114 1.07 Load 118 1.07
Load 131 275 Load 132 27.5

Tabla 19. Modificacion cargas en ascenso

Carga kW kvar kVA fp Linea Intensidad (A) | Losses (kW)
Load 111 7.5 3.6 8.3 0,9 Line 111 83.89 0.028
Load 112 1.1 0.5 1.2 0,9 Line 112 12.09 0.011
Load 113 1.1 0.5 1.2 0,9 Line 113 12.05 0.087
Load 114 1.1 0.5 1.2 0,9 Line 114 12.05 0.087
Load 115 1.1 0.5 1.2 0,9 Line 115 12.0 0.057
Load 116 1.1 0.5 1.2 0,9 Line 116 12.0 0.057
Load 117 1.1 0.5 1.2 0,9 Line 117 12.0 0.057
Load 118 1.1 0.5 1.2 0,9 Line 118 12.0 0.057
Load 121 3.1 15 3.5 0.9 Line 121 17.79 0.092
Load 122 3.1 15 3.5 0.9 Line 122 17.72 0.076
Load 123 3.1 15 3.5 0.9 Line 123 17.72 0.049
Load 124 3.1 15 3.5 0.9 Line 124 17.59 0.012
Load 125 3.1 15 3.5 0.9 Line 125 17.59 0.049
Load 126 3.1 15 3.5 0.9 Line 126 1742 0.012
Load 127 3.1 15 3.5 0.9 Line 127 17.59 0.049
Load 128 3.1 15 3.5 0.9 Line 128 17.59 0.049
Load 131 275 13.3 30.6 0.9 Line 131 127.32 0.980
Load 132 275 13.3 30.6 0.9 Line 132 127.32 0.980
Load 141 10 4.8 11.1 0.9 Line 141 56.75 0.325
Load 142 10 4.8 11.1 0.9 Line 142 56.75 0.325
Load 151 30 14.5 33.3 0.9 Line 151 169.12 0.719
Load G1 -75.0 81.0 1104 -0.68 Line G11 256.22 0.826

Line G12 256.22 0.826

Load G2 -75.0 81.0 1104 -0.68 Line G21 256.22 0.826

Line G22 256.22 0.826
Load G3 -75.0 81.0 1104 -0.68 Line G31 256.22 0.826
Line G31 256.22 0.826
Load G4 -75.0 81.0 1104 -0.68 Line G41 256.22 0.826
Line G42 256.22 0.826

Tabla 20. Resultados rama 115 Vac fase de Ascenso

Carga kW kvar kVA fp Linea Intensidad (A) | Losses (kW)
Load 211 3.4 0 3.4 1 Line 211 21.85 0.025
Load 212 3.4 0 3.4 1 Line 212 21.85 0.025
Load 213 3.4 0 3.4 1 Line 213 21.69 0.045
Load 221 3.4 0 3.4 1 Line 221 21.69 0.025
Load 222 3.4 0 3.4 1 Line 222 21.85 0.025
Load 223 3.4 0 3.4 1 Line 223 21.69 0.045
Load 231 0.9 0 0.9 1 Line 231 5.49 0.0029
Load 232 0.9 0 0.9 1 Line 232 5.49 0.0024
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Load 233 0.9 0 0.9 1 Line 233 5.49 0.0024
Load 234 0.9 0 0.9 1 Line 234 5.50 0.0016
Load 235 0.9 0 0.9 1 Line 235 5.50 0.0016
Load 236 0.9 0 0.9 1 Line 236 5.51 0.0004
Load 237 0.9 0 0.9 1 Line 237 5.50 0.0016
Load 238 0.9 0 0.9 1 Line 238 5.50 0.0016
Tabla 21. Resultados rama 270 Vcc fase de Ascenso
Carga kW kvar kVA fp Linea Intensidad (A) | Losses (kW)
Load 311 24 0 2.4 1 Line 311 147.13 0.023
Load 312 24 0 2.4 1 Line 312 147.13 0.023
Load 321 2.0 0 2.0 1 Line 321 125.09 0.033
Load 322 2.0 0 2.0 1 Line 322 125.09 0.033
Load 323 2.0 0 2.0 1 Line 323 125.09 0.033
Load 324 2.0 0 2.0 1 Line 324 125.09 0.033
Load 331 2.0 0 2.0 1 Line 231 125.09 0.033
Load 332 2.0 0 2.0 1 Line 232 125.09 0.033

Tabla 22. Resultados rama 28 Vcc fase de Ascenso

Por ultimo, las pérdidas totales en la fase de ascenso son las siguientes:

5.4. Resultados Descenso

Pérdidas en lineas =~ 10.9 kW

Pérdidas en transformadores ~ 0.0006 kW
Pérdidas totales ~ 10.9 kW (4.04%)

En este apartado vamos a mostrar los resultados obtenidos al simular la operacion de descenso. Para
esta fase de vuelo si hay varias cargas que cambian su cuantia y ademas, el total suministrado pasa
a ser de 235 kW (en vez de 270 kW como en los casos de crucero y ascenso)

Tendremos que variar las siguientes cargas:

Line 11. Antivaho: de los 20 kW en crucero a 10 kW.

Line 12. Refrigeracién equipos secundarios: de 25 kW a 12 kW.
Line 13. Antihielo: de los 45 kW en crucero a 55 kW.

Line 14. Bombas de combustible: de 20 kW a 10 kW.

Line 21. Refrigeracién motor y APU: de 30 kW a 18 kW.

Las cargas que debemos cambiar le debemos implantar los siguientes requisitos de potencia:

Carga kW Carga kW Carga kw Carga kW
Load 111 7.5 Load 115 1.07 Load 121 1.5 Load 125 15
Load 112 1.07 Load 116 1.07 Load 122 1.5 Load 126 15
Load 113 1.07 Load 117 1.07 Load 123 1.5 Load 127 15
Load 114 1.07 Load 118 1.07 Load 124 1.5 Load 128 15
Load 131 275 Load 132 27.5 Load 141 5 Load 142 5
Load 211 6 Load 212 6 Load 213

Tabla 23. Modificacion cargas en descenso

90




Carga kW kvar kVA fp Linea Intensidad (A) | Losses (kW)
Load 111 7.5 3.6 8.3 0,9 Line 111 41.77 0.028
Load 112 1.1 0.5 1.2 0,9 Line 112 5.98 0.011
Load 113 1.1 0.5 1.2 0,9 Line 113 5.98 0.087
Load 114 1.1 0.5 1.2 0,9 Line 114 5.97 0.087
Load 115 1.1 0.5 1.2 0,9 Line 115 5.98 0.057
Load 116 1.1 0.5 1.2 0,9 Line 116 5.97 0.057
Load 117 1.1 0.5 1.2 0,9 Line 117 5.97 0.057
Load 118 1.1 0.5 1.2 0,9 Line 118 5.97 0.057
Load 121 15 0.7 1.7 0.9 Line 121 8.42 0.092
Load 122 15 0.7 1.7 0.9 Line 122 8.42 0.076
Load 123 15 0.7 1.7 0.9 Line 123 8.40 0.049
Load 124 15 0.7 1.7 0.9 Line 124 8.40 0.012
Load 125 15 0.7 1.7 0.9 Line 125 8.42 0.049
Load 126 15 0.7 1.7 0.9 Line 126 8.42 0.012
Load 127 15 0.7 1.7 0.9 Line 127 8.40 0.049
Load 128 15 0.7 1.7 0.9 Line 128 8.40 0.049
Load 131 275 13.3 30.6 0.9 Line 131 157.32 0.980
Load 132 275 13.3 30.6 0.9 Line 132 157.32 0.980
Load 141 5 2.4 5.6 0.9 Line 141 28.17 0.325
Load 142 5 2.4 5.6 0.9 Line 142 28.17 0.325
Load 151 30 14.5 33.3 0.9 Line 151 169.12 0.719
Load G1 -75.0 81.0 1104 -0.68 Line G11 253.22 0.816

Line G12 253.22 0.816
Load G2 -75.0 81.0 1104 -0.68 Line G21 253.22 0.816
Line G22 253.22 0.816
Load G3 -75.0 81.0 110.4 -0.68 Line G31 253.22 0.816
Line G31 253.22 0.816
Load G4 -75.0 81.0 110.4 -0.68 Line G41 253.22 0.816
Line G42 253.22 0.816
Tabla 24. Resultados rama 115 Vac fase de Descenso

Carga kW kvar kVA fp Linea Intensidad (A) | Losses (kW)
Load 211 21 0 21 1 Line 211 13.18 0.009
Load 212 2.1 0 2.1 1 Line 212 13.18 0.009
Load 213 21 0 21 1 Line 213 13.12 0.017
Load 221 3.4 0 3.4 1 Line 221 21.69 0.025
Load 222 3.4 0 3.4 1 Line 222 21.85 0.025
Load 223 3.4 0 3.4 1 Line 223 21.69 0.045
Load 231 0.9 0 0.9 1 Line 231 5.49 0.0029
Load 232 0.9 0 0.9 1 Line 232 5.49 0.0024
Load 233 0.9 0 0.9 1 Line 233 5.49 0.0024
Load 234 0.9 0 0.9 1 Line 234 5.50 0.0016
Load 235 0.9 0 0.9 1 Line 235 5.50 0.0016
Load 236 0.9 0 0.9 1 Line 236 5.51 0.0004
Load 237 0.9 0 0.9 1 Line 237 5.50 0.0016
Load 238 0.9 0 0.9 1 Line 238 5.50 0.0016

Tabla 25. Resultados rama 270 Vcc fase de Descenso
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Carga kW kvar kVA fp Linea Intensidad (A) | Losses (kW)
Load 311 2.4 0 2.4 1 Line 311 147.13 0.023
Load 312 2.4 0 2.4 1 Line 312 147.13 0.023
Load 321 2.0 0 2.0 1 Line 321 125.09 0.033
Load 322 2.0 0 2.0 1 Line 322 125.09 0.033
Load 323 2.0 0 2.0 1 Line 323 125.09 0.033
Load 324 2.0 0 2.0 1 Line 324 125.09 0.033
Load 331 2.0 0 2.0 1 Line 231 125.09 0.033
Load 332 2.0 0 2.0 1 Line 232 125.09 0.033

Tabla 26. Resultados rama 28 Vcc fase de Descenso
Por altimo, las pérdidas totales en la fase de ascenso son las siguientes:

- Pérdidas en lineas ~ 9.9 kW
- Pérdidas en transformadores =~ 0.0005 kW
- Pérdidas totales ~ 9.9 kW (4.21%)

5.5. Conclusiones

En cuanto a las conclusiones, comenzar destacando la eficiencia del sistema eléctrico disefiado del
Airbus A400M. Nos basamos en las pérdidas calculadas en los apartados anteriores en los cuales
podemos observar que las pérdidas corresponden entre un 3.8 - 4.3 % del total segln las diferentes
fases de vuelo que hemos estudiado. Consideramos que estas pérdidas son realmente pequefias
teniendo en cuenta el sistema tan complejo y restrictivo que estamos estudiando.

En cuanto a la diferencia entre las distintas fases de vuelo tratadas, observamos que las diferencias
son practicamente inexistentes (sobre todo entre la operacién de crucero y la de ascenso). Entre todas
ellas, la fase que menos pérdidas tiene es la de descenso (9.9 kW), pero no en términos porcentuales,
en los cuales seria la fase de crucero la menor. Esta diferencia entre pérdidas numéricas y
porcentuales se debe a que, como ya explicamos anteriormente, en la fase de descenso se requieren
235 kW mientras que en las otras dos, 270 kW. Por ello, hay que distinguir entre términos
porcentuales y el total proporcionado por el programa. Los valores los resumimos en la siguiente
tabla:

Pérdidas en lineas (kW) Pérdidas en transformadores Pérdidas totales (kW)
(kW)
Crucero 10.5 0.0006 10.5 (3.88 %)
Ascenso 10.9 0.0006 10.9 (4.04 %)
Descenso 9.9 0.0005 9.9 (4.21 %)

Tabla 27. Pérdidas en funcion de la fase de vuelo.

Por otro lado, otro detalle que podemos destacar consiste en donde se ubican la mayor parte de estas
pérdidas. La mayor parte se relaciona con el transporte de energia desde los generadores a la zona
de distribucion principal. Este estudio lo hemos reflejado en la siguiente tabla. Observamos como
este transporte conlleva més del 60% de las pérdidas de todo el sistema eléctrico modelado en todas
las fases de vuelo estudiadas.
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Pérdidas totales (kW) Pérdidas en transporte
generadores (kW)
Crucero 10.5 6.65 (63.36 %)
Ascenso 10.9 6.61 (60.68 %)
Descenso 9.9 6.50 (65.68 %)

Tabla 28. Pérdidas en el transporte de los generadores al centro primario

En cuanto a las pérdidas por rama, mostramos en el siguiente gréfico los resultados de las pérdidas
divididos por rama, es decir, diferenciando entre 115 Vac, 270 Vcc y 28 Vcc para el caso de crucero.
Observamos que la rama de 115 Vac es con 2.6 kW, después de la parte del transporte de energia de
los generadores, la que mas pérdidas conlleva. Esto se debe principalmente a que es la rama que méas
energia eléctrica distribuye (140 kW). Seguidamente seria la rama de 28 Vcc, que aunque distribuye
menor cantidad de potencia eléctrica que la rama de 270 Vcc, o hace a una intensidad muy superior
que conlleva tener mas pérdidas.

Pérdidas por rama

m 115 Vac 270 Vcc 28 Vcc Generadores

Por otro lado, siguiendo con la distribucion de la energia eléctrica, hay que mencionar que las
pérdidas obtenidas no son las reales puesto que los rendimientos de los transformadores no se han
introducido. Incorporando los rendimientos de los transformadores que se han estimado (figura 24),
llegamos a los siguientes resultados:

- TRU (Transformador TR1): 97%

= Lellegan 82 kW - 80 kW
- TRU (Transformador TR2): 92%

= Lellegan 54 kW - 50 kW
- Generadores: 92 %

= Parte de 300 kW - 276 kW

Por lo tanto, haciendo los célculos correspondientes para tener en cuenta los rendimientos de los
transformadores, habria que afadir 6 kW de pérdidas, sumando un total, para el caso de crucero de
16.5 KW. En conclusion, el porcentaje de pérdidas en la distribucion de potencia en este caso seria
del orden del 6%.
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Si quisiéramos incluir también el rendimiento propio de cada generador, deberiamos sumar a la cifra
de antes, otros 24 kKW. Por lo tanto, las pérdidas serian de 40.5 kW. Esto conllevaria a un 13.5 % de
pérdidas. Obviamente, al incluir estos mecanismos que no son tan eficientes como el sistema
eléctrico modelado, las pérdidas, ya sean en términos porcentuales o totales suben
considerablemente.

94



6. Comparacion con avion civil
Boeing B787

En este capitulo vamos a tratar la ltima parte del trabajo. El objetivo es, a partir del estudio realizado
en [15] Peral Gonzalez, J. Simulacién de sistemas eléctricos en aeronaves, 2017, comparar los
resultados obtenidos para el B787 con nuestro avion estudiado, el A400M, en las tres fases de vuelo
correspondientes.

En los siguientes apartados, resumiremos como se dispone el sistema eléctrico del Boeing 787, la
distribucion de potencia y el consumo de cargas segun la fase de vuelo y mostraremos los resultados
que posteriormente compararemos.

No obstante, para la realizacion de este trabajo hemos afiadido las lineas futuras que se aconsejaban,
entre las que destaca que ahora si hemos introducido la distribucion de potencia desde los
generadores al compartimento central. Recordamos que en el trabajo anterior solo se realizaba la
distribucion desde el compartimento primario o central sin tener en cuenta la aportacion que puede
provenir de la parte de los generadores. Para la inclusion de los generadores (de la misma forma que
los hemos afiadido en nuestro avién, el A400M) sera necesario la modificacion del cddigo ademas
de realizar el estudio de algunas lineas; las correspondientes a la parte de los generadores.

Esto hard que los resultados cambien, aungue no considerablemente. Por otro lado, se incorporan
las fases de ascenso y descenso, ademas de la ya existente de crucero.

6.1. Sistema eléctrico Boeing B787

El Boeing 787 es un avion de nueva generacién que gracias a sus cambios en los sistemas neumatico
e hidraulico ha supuesto una auténtica revolucién en el mundo aeroespacial. Estos cambios han ido
enfocados en otorgar mayor potestad al sistema eléctrico en la aeronave, siendo el encargado de
alimentar servicios que anteriormente funcionaban con energia hidraulica y neumatica. Los
requerimientos de potencia del sistema eléctrico son muy superiores a cualquier otro avién comercial
existente, solo comparable con el Airbus A380.

El B787 es el avion civil mas importante en la consecucion del concepto de “more electrical aircraft”
(MEA). En definitiva, la aeronave incorpora muchas caracteristicas novedosas de los aviones mas
eléctricos y es un gran paso hacia el avion todo eléctrico donde todo indica que llegaremos en el
futuro no muy lejano.

La generacion eléctrica y las eficiencias de conversion del Boeing 787 son significativamente mas
altas que las aeronaves no MEA anteriores, es decir, aquellas que no se distinguen por sus grandes
capacidades de energia eléctrica. Las mejoras en la eficiencia se deben principalmente al uso de un
generador de frecuencia variable y avances en electronica que permiten eficiencias de conversion
de potencia mucho mas altas
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La distribucion de energia eléctrica del B787 se esquematiza en la siguiente figura (figura 6.1). Una
de las caracteristicas clave es la inclusion de un sistema eléctrico basado en una alimentacion
trifasica de 230 Vac, que se distingue del convencional de 3 fases a 115 Vac que se utiliza en el
A380 y el A400M. El motivo de este aumento de tension se encuentra en la disminucion de pérdidas
de alimentacién ademas de permitir una reduccion significativa del cableado.

@.

| 2o5kvA T 1 205KkVA (S \/
S/IG6 S/IG5 = ‘l
250KVA E 250KV A E l 250kVA l 250kVA
230 VAC 230 VAC 230 VAC
3-Phase 3-Phase 3-Phase
VF VF VF
( Electrical Power Distribution System )
Y |  J v v
230 VAC 115 VAC 28 VDC
3-Phase 3-Phase L ouds
Loads Loads

Figura 40. Esquema distribucion eléctrica B787 [14]

En el esquema mostrado, podemos observar que el B787 dispone de dos generadores en cada motor
(4 en total), cada uno de 250 kVA, resultando en total 500 kVVA de potencia generada por canal. Los
generadores son de frecuencia variable (VF), lo que acentda el distanciamiento con otras aeronaves
donde las principales fuentes de generacion son a frecuencia constante de 400 Hz. Por otro lado,
tiene dos unidades de potencia auxiliar (APU) cada una con 225 kVA de potencia.

En cuanto a la distribucién, cada generador alimenta su propio bus principal de 230 Vac. Estos 230
Vac habra que convertirlos después segun la rama en la que nos situemos; hara falta convertirla a
115 Vac y pasarla a 28 y 270 V de continua con un rectificador para alimentar muchos de los
subsistemas que necesitan estos suministros mas convencionales.

En cuanto a los niveles de tension, debido a los altos requerimientos del sistema eléctrico y la
inmensidad de cargas que deben de ser abastecidas, el Boeing 787 dispone de 4 niveles distintos de
tension:

230/400 Vac
115/200 Vac
- 28Vce

- 270 Vce

Los niveles de tensién 115/200 Vac y 28 Vcc se mantienen como en las arquitecturas tradicionales
pero se incorporan dos nuevos niveles de tension de 230/400 Vac y +270 Vcc como consecuencia
directa del aumento en la capacidad de generacién para satisfacer la demanda de energia eléctrica al
eliminar el sangrado de aire de los motores. Los diferentes niveles de tension proceden de la
transformacion y rectificacion de la tension de generacion de 230/400 Vac. De este modo, la tension
de 115/200 Vac se obtiene a partir de la autotransformacion de la tension de generacion a traves de
las unidades de autotransformadores ATU (Auto-Transformer Unit). El nivel de tension de +270 V
de continua se obtiene mediante la transformacion y rectificacion de la tension principal a partir de
autotransformadores rectificadores ATRU (“Auto-Transformer Rectifier Unit”). Esta tension de 270
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Vcc se suele emplea para alimentar las cargas de mayor consumo del sistema puesto que el uso de
niveles de tension elevados en corriente continua permite manejar corrientes bastante menores para
la misma potencia lo que esta directamente relacionado con la disminucién de la seccion de los
conductores, lo cual beneficia tanto al coste en materia de cableado como al peso del avion. Por
altimo, la tension de 28 Vcc también procede del proceso de la rectificacion y se consigue a partir
de unidades de transformacion y rectificacion TRU ya mencionada en capitulos anteriores.

6.2. Dimensionamiento de potencia

En primer lugar, para realizar nuestra simulacion nos hacen falta valores més concretos del consumo
que cada una de las cargas conlleva. Para nuestro analisis, tomaremos la fase del vuelo de crucero
como referencia para llevar a cabo la simulacidn aunque estudiaremos también los casos de ascenso
y descenso. A continuacion mostramos un grafismo con los gastos de energia eléctrica en cada una
de las fases de vuelo existentes. Observamos que tanto el crucero como el ascenso consumen 940
kW (aungue cambiaran algunas cargas especificas como trataremos mas adelante) y en el descenso
se requieren 880 kW.

Consumo potencia eléctrica kVA

950
940
930
920
910
900
890
880
870
860

850
Crucero Ascenso Descenso

M Crucero M Ascenso M Descenso

Tabla 29. Gastos potencia eléctrica B787 por fase de vuelo

Una vez analizados los gastos de energia eléctrica en cada uno de los segmentos de vuelo posibles,
procedemos a ilustrar los requisitos de potencia especificos para la fase de crucero en los cuales nos
centraremos para llevar a cabo nuestro andlisis. En la figura 41 podemos observar por tanto el
sistema eléctrico configurado para generaciones en condiciones de crucero.
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Figura 41. Cargas eléctricas en crucero en el Boeing 787 [3]

Observamos que la potencia total es de 944 kW, como analizamos en la figura 41. En cuanto a la
distribucién de potencia, alrededor del 30% de la potencia generada se utiliza directamente, pero
para satisfacer las cargas mas grandes, la potencia de 230 Vac se convierte en +/- 270 Vcc en una
unidad rectificadora autotransformadora (ATRU) con una eficiencia del 97%. La energia también
se convierte a 115 Vac y 400Hz en un transformador eficiente al 98% y a 28 VVcc en una unidad de
rectificacion y transformacién con una eficiencia del 80% (TRU).

Por lo tanto, la distribucién de potencia se podra dividir en 4 ramas cada una con un nivel de tension
diferente a partir de la tensién principal de 230 Vac. La forma de distribucién sera descentralizada
o distribuida (capitulo 2.1.1), es decir, desde el compartimento central se alimentan las cargas
correspondientes de 230 Vac y todas las cargas de mayor consumo que se alimentan en continua a
270 Vcc mientras que las otras dos ramas se realizara desde el centro de distribucion secundario
(compartimento delantero). Por ello, sera necesario ubicar en este compartimento central la unidad
de auto transformacion y rectificacion (ATRU) encargada de convertir la potencia de 230 Vac a 270
Vcc.

Por otro lado, desde el compartimento delantero se alimentan aquellos equipos que trabajan a 115
Vac y 28 Vc, por lo tanto, al igual que pasaba en el caso anterior, sera necesario la instalacion de
un transformador simple (para convertir a 115 Vac) y ademas una unidad de transformacion y
rectificacion (TRU) que para nuestra simulacion serd equivalente a la ATRU anteriormente
mencionada. En estos casos, el transformador y la TRU se ubican en el compartimento delantero
por lo que tendremos en cuenta en nuestro esquema y simulacion que antes de introducir estos
elementos serd necesario incorporar los cables necesarios desde el compartimento central al
delantero y una vez alli, implantar las unidades necesarias de transformacion.
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En resumen consecuentemente a lo descrito, hara falta un total de 3 transformadores para 3 de las 4
ramas en las que se dividira el sistema; y dos de ellas trabajaran en continua por lo que habra que
meter los matices necesarios para simular corriente continua.

A continuacion en la tabla 30, hemos tabulado las cargas segun la fase de vuelo y la rama a la que
corresponderia. Se debe recordar que, las cargas de antihielo son mayores cuanto menor es la altitud,
por lo tanto, esta carga debe ser mayor tanto en el ascenso como en el descenso respecto al crucero.
Por otro lado, la carga del antivaho sera mayor en el caso del crucero (mayor nubosidad y mas
necesidad de proteccion térmica por el descenso de la temperatura). Ademas, hay que tener en cuenta
la presurizacion (que en el A400M no era mediante accionamientos eléctricos) considerando que a
mayor altitud (fase de crucero) se requiere mas potencia. Por otro lado, en cuanto a la fase de
descenso, se disminuyen otras cargas debido al menor requerimiento de los motores, los cuales
estarian a ralenti 0 a pocas revoluciones en comparacion con otras maniobras; por tanto, disminuira
concretamente en nuestro andlisis las cargas de refrigeracion (practicamente a la mitad) y la
correspondiente a las bombas de combustible. Obviamente, estas cargas varian linealmente en
funcion de la altitud, pero para hacer nuestro analisis hemos tomado un valor medio para modelar el
sistema. La estimacion de las cargas en las distintas fases de vuelo se ha realizado conforme a los
conceptos explicados anteriormente y basandonos en los consumos totales de cada fase de vuelo y
de las cargas en crucero [3].

Rama Misién Crucero (kW) | Ascenso (kW) | Descenso (kW)
Refrigeracion (motor y APU) 40 40 20
Sistemas hidraulicos 40 40 40
270 Vcce (1)
ECS Fans 32 32 32
ECS/Presurizacion 320 290 290
Unidades de control de vuelo 14 14 14
28 Vcc (3) (BCPU/GCU)
Varios cabina (Monitores cabina, 20 20 20
palancas, ...)
Varios (antivaho ventanas, 140 120 120
115 Vac (2) entretenimiento, ...)
Refrigeracidn equipos secundarios 40 40 20
Sistema antihielo alas 60 110 110
Bombas de combustible 32 32 14
230 Vac (4)
Cocina 120 120 120
Ventiladores recirculacién cabina 60 60 60
TOTAL 918 918 860

Tabla 30. Cargas del B787 por fase de vuelo.

99




6.3. Distribucion y calculos del sistema eléctrico B787

6.3.1. Distribucion de potencia

Desde el compartimento central se alimentan un nimero reducido de cargas que trabajan a la tension de
generacion de 230 Vac y ademas todas las cargas de mayor consumo que se alimentan en continua a 270 Vcc.
Ademas en este compartimento estan instaladas las unidades de auto transformacion y rectificacion (ATRU),
la bateria de la APU con su cargador y los diferentes controladores de motor, elementos de control y proteccion
de barras. Por otro lado, en el compartimento delantero se alimentan los equipos que trabajan a 115 Vac y 28
Vcc, el autotransformador ATU, las unidades de transformacion y rectificacion TRU, la bateria principal y su
cargador.

Como antes hemos mencionado, la introduccion de maquinas y cargas con altos requerimientos de potencia
eléctrica tiene un impacto significativo en la aeronave como la necesidad de incluir distintos puntos de
distribucion a lo largo de la aeronave para conseguir llevar a cabo la distribucién secundaria de potencia. Estos
puntos de distribucién se denominan unidades de distribucién remotas de potencia (RDPU, “Remote Power
Distribution”) y estan ubicadas en las posiciones que podemos observar en la figura 42. Nuestro analisis
consiste en el transporte hasta estos dispositivos, los RDPU, por ello, tiene especial relevancia la ubicacion de
los mismos.

Observamos que el Boeing 787 dispone de 17 unidades de distribucion remota RDPU repartidas a lo largo del
avion. Las unidades de distribucidn remotas se instalan cerca de las cargas a las que alimenta, de forma que se
reduce considerablemente la longitud de los conductores y en consecuencia el peso, coste de mantenimiento e
instalacion asociados.

Hydraulic Electric Motor

e ) Remote Power
Distribution Units
(21 in Total )

No 2 Engine [ —)
2 x 250kVA ——p-
SiGen | APU

2 x 225kVA

_* l l S/Gen
== ==
== == == = l

Right Fwd (M) Air —) I Right Aft I
{ Distn Panel |g¢—— Liquid (1% Packs e Distn Panel Liquid
<@ Tofi Fwd | Cooling 25 Loft Aft Cooling LAPY
Distn Panel (W) Packs | (i) -
3

= == == =
No 1 Engine [ Hydraulic EMP Motor
2 x 250kVA —» Controllers (4)
S/Gen | —id) Engine Starter Motor
Controliers (4)
APU Starter Motor
Controller
Motor Compressors (4) &

Air Conditioning Packs (2)

Figura 42. Distribucion eléctrica de los RDPUs y sistemas generadores en el B787 [14]
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Por ultimo, antes de seguir con las distancias y el cableado, vamos a mostrar la distribucién de
potencia del sistema eléctrico disefiado para el B787 tal y como hicimos en el caso del A400M.

SourceBusl
SourceBus . LoadBusal 270 Vee ) LoadBus11
230Vac Line 41 I Line 11
| 60 kw Antihielo | 132kW Ecs/Fans
LoadBus42 . LoadBus12
Line 42 o Bomb Line 12 I Sistemas
ombas
LoadBusas i 32 kW Combustible Ll lquw Hidraulicos
. oadBus Line 13 LoadBus13
Generadores Line 43 Refrigeracién
1120 kw Cocina 140 kW
250 kVA L i Motor y APU
@ Line 44 LoadBus44 Line 14 LoadBusl4
i 60 kW lF:!ecirculacién - l 320 kW EcS/Presurizacién
-ans =
230 @ Trafo TR1 SourceBus3
Vac @ @ 28 Vee Line 3 LoadBus31
ine M
Unidades de
230 Vac > 270 Vec  LoadBus2C U l 14 kW' control de vuelo
Trafo TR3 Line 32 LoadBus32
Line Gx Line 2C Varios cabina
@ 120 kw (monitores)
230 Vac - 28 Vec line 21 LoadBus31
ine
5 Bus2 Varios
230 Vac > 115Vac LoadBus1C O:{;ev:: |: l 140 I(‘NEntre‘tenin‘lien‘tn
Trafo TR2 Line 22 Loacl|_Bus32
Line 1C Refrigeracién
L l40 kw Equipos secund

@ 230 Vac = 115 Vac

Figura 43. Distribucion del sistema eléctrico del B787.

La primera parte que encontramos (parte superior, “SourceBus”) corresponderia a la rama de 230
Vac que estard enumerada como 4. Esta rama de 230 Vac se divide en humerosas partes, las primeras
4 subdivisiones van dirigidas a las cargas que la rama de 230 Vac se encarga de alimentar. Estas
cuatro cargas suman un total de 272 kW, las lineas que aparecen seran objeto de estudio en el
siguiente punto de ahi que sea importante la enumeracion de cada una de ellas. La quinta
segmentacién nos lleva al primer transformador, correspondiente a la rama de 270 Vcc. El dltimo
cable de “SourceBus” estaria fisicamente dirigido al compartimento delantero, es decir, a la otra
zona de distribucion donde se fraccionara para la parte de 115 Vac y 28 Vcc.

Por otro lado tenemos la otra zona de distribucion del avién, la ubicada en la parte delantera del
avion. Seguln nuestro estudio, desde la zona de distribucién primaria hay que transportar la energia
necesaria a esa segunda zona de distribucién, la zona de distribucion secundaria, desde donde se
seguirian alimentando las restantes cargas, de ahi que aparezca en nuestro esquema lineas para
transportar la energia desde “SourceBus” a “LoadBusl” y “LoadBus2” que corresponden
respectivamente a la union con el transformador simple para convertir a 115 Vac “TRAFO TR2”
(2) y a la unidad de rectificacion y transformacion TRU (3) que corresponderia al tercer y ultimo
transformador del esquema “TRAFO TR3”. A partir de ahi pasariamos a tener 115 Vac y 28 Vcc.
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6.3.2. Distancias

En este punto se tiene como objetivo resumir las longitudes de los cables estudiadas en [15], es decir,
establecer la distancia entre los puntos de distribucion RPDU (“Remote Power Distribution™) y las
zonas de distribucion principales. Combinando los datos de las dimensiones generales de la aeronave
y la ubicacion de los RDPUs , se consigue el siguiente plano del B787 con las distancias de nuestro
interés. Ademas, las agrupamos en la siguiente tabla.

5.4
(Tel
/\ 5
ik A ™
Baa
/// s
| m“m
]
- A A(2) -
- & RDPU-(1)}

Figura 44. Plano B787 con medidas relevantes para el andlisis del circuito eléctrico (metros)

Origen Destino ~ Distancia (metros)

RDPU 1 19m

RDPU 2 95m
Zona primaria (central) RDPU 3 5m
RDPU 4 24m

Zona secundaria (delantera) 24 m

RDPU 1 43 m

RDPU 2 33.5m

Zona secundaria RDPU 3 24 m

(delantera)

RDPU 4 5m

Tabla 31. Resumen de longitudes en el B787
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6.3.3. Calculo de cableado

El método utilizado para el célculo del cableado en el Boeing 787 es el consistente en el
procedimiento de la F.A.A. Este procedimiento se explica en el capitulo 4.2.3 y se escoge este debido
a su mayor simplicidad y a que Boeing utiliza cables de cobre por lo que es valido el célculo
propuesto por la F.A.A. Por tanto, uno de los aspectos a tener en cuenta es la resistividad de los
cables que cambia al ser ahora de cobre. En la siguiente tabla se recopilan las resistencias:

omm?2

Pey = resistividad cu = 1.724e-2

AWG 22 20 18 16 14 12 10 8
Resistencia () /km | 58,22 34,48 21,55 13,20 8,21 5,22 3,28 2,05

AWG 6 4 2 1 0 00 000 0000
Resistencia (2) /km | 1,29 0.815 0,513 0,406 0,322 0,256 0,203 0,161

Tabla 32. Resistencia hilos de cobre por kilometro

En este apartado se realizara exclusivamente el céalculo de los nuevos hilos incorporados quedando
los demés definidos y explicados en [15]. Por lo tanto, realizaremos el estudio de los cables
correspondientes al transporte de energia desde los generadores al centro de distribucion primario y
las cargas que sean mas restrictivas al aplicar las diferentes fases de vuelo como es el caso del
antihielo, el cuél tendremos que modelar para el caso de ascenso/descenso puesto que tiene
requerimientos de potencia mas elevados lo que puede conllevar a que el cable modelado
anteriormente (para cargas de crucero) no cumpla la normativa en estos casos.

Line4l. Antihielo: se dirigiria desde el compartimento central a los RDPU 3 (simétrico).

Datos:
- V=230V -AU=0.035-230~ 8V - Trifasica
- P=90kw -L=~5m - cosp =0.9

p
| =
V3 X V X cos (¢)

L ~

AU~

Se dividiria en dos ramas: 125.51 A de intensidad cada una (Line 411 y Line 412 en el c6digo). Con

esa intensidad y el valor del cociente L/AU nos vamos a la grafica que muestra el calibre segun la

F.A.A.y determinamos el calibre. En la siguiente figura se muestra este caso a modo ejemplo, donde

con un cuadrado de color rojo se ha marcado un punto interseccidn en este caso y a partir del cual

se calcula el calibre. Como queda entre el AWG 1/0 y el AWG 2/0 seleccionamos el que proporciona
una seccién mayor (calibre AWG 2/0).

=2514

1
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Figura 45. Calibre AWG Line 41 Antihielo B787

- Calibre AWG 2/0
- Laintensidad méxima posible para ese calibre segun la tabla 8 es de 195 A por lo tanto, es valido.

- Seccién s = 67.4 mm?
- Potencia P = 30 kW (por cada subcarga en el caso de crucero) y 45 kW (en ascenso y descenso).

Line G1. Generador izquierdo 1: se dirigira desde la ubicacion de los generadores, el RDPU 3,
hacia el compartimento primario de distribucién de energia eléctrica. Esta distancia sera la misma
gue desde compartimento primario a RDPU 3. Recordamos que cada uno de los 4 generadores que
se disponen en el B787 proporciona una potencia de 250 kW.

Datos:

- V=230V -AU=0.035-230~ 8V - Trifasica
- P =250 kW -L=5m -cosp =1

P
I =
V3 X V x cos (@)

- Se divide en tres lineas (Line G11, Line G12 y Line G13) con una intensidad de 209.18 A
cada una debido a que la maxima intensidad que se puede transportar segln los limites
admisibles es 260 A por linea.

- Calibre AWG 4/0.

- Laintensidad méaxima posible para ese calibre segin la tabla 8 es de 260 A por lo tanto, es
valido.

- Seccién s = 107 mm?2.

- Potencia de cada linea: P = 83.3 kW.

=627 A

Los 3 generadores restantes seguirian el mimo procedimiento consiguiendo los mismos resultados
al tener las mismas condiciones de operacion (misma potencia y distancia). En total, los generadores
supondrian la inclusion de 12 lineas del calibre AWG 4/0.
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6.4. Resultados

En este apartado se van a mostrar los resultados obtenidos para la aeronave B787 con las nuevas
suposiciones estudiadas. El codigo integro en OpenDSS se encuentra en el Anexo C del trabajo. Se

expondran los resultados para las fases de crucero, ascenso y descenso respectivamente.

6.4.1. Resultados Crucero B787

Carga kW kvar kVA fp Linea Intensidad (A) | Losses (kW)
Load 111 3.9 0 3.9 1 Line 111 25.62 0.129
Load 112 4.1 0 4.1 1 Line 112 25.62 0.129
Load 113 4.1 0 4.1 1 Line 113 26.46 0.023
Load 114 4.1 0 4.1 1 Line 114 26.46 0.023
Load 115 4.1 0 4.1 1 Line 115 26.23 0.053
Load 116 4.1 0 4.1 1 Line 116 26.23 0.053
Load 117 41 0 4.1 1 Line 117 25.82 0.104
Load 118 3.9 0 2.9 1 Line 118 25.82 0.104
Load 121 10.2 0 10.2 1 Line 121 65.62 0.035
Load 122 10.2 0 10.2 1 Line 122 65.62 0.035
Load 123 9.9 0 9.9 1 Line 123 64.62 0.163
Load 124 9.9 0 9.9 1 Line 124 64.62 0.163
Load 131 10.2 0 10.2 1 Line 131 65.62 0.035
Load 132 10.2 0 10.2 1 Line 132 65.62 0.035
Load 133 9.9 0 9.9 1 Line 133 64.62 0.163
Load 134 9.9 0 9.9 1 Line 134 64.62 0.163
Load 141 14.9 0 14.9 1 Line 141 97.93 0.298
Load 142 14.9 0 14.9 1 Line 142 97.93 0.298
Load 143 14.9 0 14.9 1 Line 143 97.93 0.298
Load 144 14.9 0 14.9 1 Line 144 97.93 0.298
Load 145 14.9 0 14.9 1 Line 145 97.93 0.298
Load 146 14.9 0 14.9 1 Line 146 97.93 0.298
Load 147 14.9 0 14.9 1 Line 147 97.93 0.298
Load 148 15.5 0 155 1 Line 148 99.88 0.052
Load 149 15.5 0 155 1 Line 149 99.88 0.052
Load 1410 155 0 155 1 Line 1410 99.88 0.052
Load 1411 155 0 155 1 Line 1411 99.88 0.052
Load 1412 155 0 155 1 Line 1412 99.88 0.052
Load 1413 155 0 155 1 Line 1413 99.88 0.052
Load 1414 155 0 155 1 Line 1414 99.88 0.052
Load 1415 155 0 155 1 Line 1415 99.88 0.052
Load 1416 15.3 0 15.3 1 Line 1416 99.34 0.122
Load 1417 15.3 0 15.3 1 Line 1417 99.34 0.122
Load 1418 15.3 0 15.3 1 Line 1418 99.34 0.122
Load 1419 15.3 0 15.3 1 Line 1419 99.34 0.122
Load 1420 15.1 0 15.1 1 Line 1420 98.41 0.238
Load 1421 15.1 0 15.1 1 Line 1421 98.41 0.238

Tabla 33. Resultados Rama 270 Vcc (1) B787 Crucero
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Carga kW kvar kVA fp Linea Intensidad (A) | Losses (kW)
Load 411 30 14.6 33.3 0,9 Line 411 83.71 0.021
Load 412 30 14.6 33.3 0,9 Line 412 83.71 0.021
Load 421 16 14.1 21.3 0,75 Line 421 53.62 0.045
Load 422 16 14.1 21.3 0,75 Line 422 53.62 0.045
Load 431 60 29.1 66.7 0,9 Line 431 168.07 0.328
Load 432 60 29.1 66.7 0,9 Line 432 168.07 0.328
Load 441 30 14.6 33.3 0,9 Line 441 84.25 0.262
Load 442 30 14.6 33.3 0,9 Line 442 54.25 0.262
Load G1 - 250 189.2 313.6 -0.79 Line G11 207.59 0.671

Line G12 207.59 0.671

Line G13 207.59 0.671

Load G2 -250 189.2 313.6 -0.79 Line G21 207.59 0.671
Line G22 207.59 0.671

Line G23 207.59 0.671

Load G3 -250 189.2 313.6 -0.79 Line G31 207.59 0.671
Line G32 207.59 0.671

Line G33 207.59 0.671

Load G4 -250 189.2 313.6 --0.79 Line G41 207.59 0.671
Line G42 207.59 0.671

Line G43 207.59 0.671

TRAFO TR1 Line 1C 254.22 3.135

TRAFO TR2 Line 2C 85.25 0.273

Tabla 34. Resultados Rama 230 Vac (4) B787 Crucero

Carga kW kvar kVA fp Linea Intensidad (A) | Losses (kW)
Load 211 6.7 3.2 7.4 0.9 Line 211 0.202 0.035
Load 212 6.7 3.2 7.4 0.9 Line 212 0.202 0.035
Load 213 6.7 3.2 7.4 0.9 Line 213 0.202 0.035
Load 214 6.7 3.2 7.4 0.9 Line 214 0.202 0.035
Load 215 6.7 3.2 7.4 0.9 Line 215 0.202 0.035
Load 216 6.7 3.2 7.4 0.9 Line 216 0.202 0.035
Load 217 6.7 3.2 7.4 0.9 Line 217 0.202 0.035
Load 218 6.7 3.2 7.4 0.9 Line 218 0.212 0.222
Load 219 6.7 3.2 7.4 0.9 Line 219 0.212 0.222

Load 2110 6.7 3.2 7.4 0.9 Line 2110 0.212 0.222
Load 2111 6.7 3.2 7.4 0.9 Line 2111 0.212 0.222
Load 2112 6.7 3.2 7.4 0.9 Line 2112 0.212 0.222
Load 2113 6.7 3.2 7.4 0.9 Line 2113 0.212 0.222
Load 2114 6.7 3.2 7.4 0.9 Line 2114 0.212 0.222
Load 2115 6.7 3.2 7.4 0.9 Line 2115 0.212 0.222
Load 2116 6.7 3.2 7.4 0.9 Line 2116 0.113 0.314
Load 2117 6.7 3.2 7.4 0.9 Line 2117 0.113 0.314
Load 2118 6.7 3.2 1.4 0.9 Line 2118 0.113 0.314
Load 2119 6.7 3.2 1.4 0.9 Line 2119 0.113 0.314
Load 2120 6.7 3.2 1.4 0.9 Line 2120 0.214 0.0318
Load 2121 6.7 3.2 1.4 0.9 Line 2121 0.214 0.0318
Load 221 5 2.4 5.6 0.9 Line 221 0.152 0.0318
Load 222 5 2.4 5.6 0.9 Line 222 0.152 0.0318
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Load 223 5 24 5.6 0.9 Line 223 0.161 0.201
Load 224 5 24 5.6 0.9 Line 224 0.161 0.201
Load 225 5 24 5.6 0.9 Line 225 0.062 0.279
Load 226 5 2.4 5.6 0.9 Line 226 0.062 0.279
Load 227 5 2.4 5.6 0.9 Line 227 0.111 0.227
Load 228 5 2.4 5.6 0.9 Line 228 0.111 0.227
Tabla 35. Resultados Rama 115 Vac (2) B787 Crucero
Carga kW kvar kVA fp Linea Intensidad (A) | Losses (kW)
Load 311 6.7 0 6.7 1 Line 311 155.28 0.189
Load 312 6.7 0 6.7 1 Line 312 155.28 0.189
Load 321 4.9 0 4.9 1 Line 321 210.23 0.062
Load 322 4.9 0 4.9 1 Line 322 210.23 0.062
Load 323 4.9 0 4.9 1 Line 323 209.74 0.062
Load 324 4.9 0 4.9 1 Line 324 209.74 0.062

Tabla 36. Resultados Rama 28 Vcc (3) B787 Crucero

No obstante, ademas de las pérdidas de que se encuentran en los cables, hay que sumar las
correspondientes a los transformadores, aunque estas son minimas.

- Transformador TR1 = 0.0676 kW
- Transformador TR2 = 0.0086 kW
- Transformador TR3 = 0.00024

Sumando todas las pérdidas se llega a un total de:

- Pérdidas en lineas ~ 23.5 kW
- Pérdidas en transformadores ~ 0.1 kW
- Pérdidas totales = 23.6 kW (2.58 %)

6.4.2. Resultados Ascenso B787

En este apartado vamos a mostrar los resultados obtenidos al simular la operacién de ascenso. Como
analizamos anteriormente, hay ciertas cargas que varian en funcién de la maniobra. Las cargas en
cada fase de vuelo vienen recopiladas y explicadas en la tabla 30.

Para el caso de ascenso, recordamos que tenemos que variar solo tres cargas:

- Line 21. Antivaho: de los 140 kW en crucero a 120 kW.
- Line 41. Antihielo: de los 60 kW en crucero a 110 kW.
- Line 14. Presurizacion: de los 320 kW en crucero a 290 kW.

Por tanto, tendremos que variar la potencia de las distintas cargas ajustandolos a la fase de ascenso.
Recordamos que el célculo del cableado estd hecho para las condiciones mas restrictivas y es
inamovible. Se modificaria lo siguiente:

- Antivaho: las 21 subcargas que la componen de un consumo de 6.66 kW (total 140
kW) se modifican a un consumo de 5.70 kW (total 120 kW).

- Antihielo: Formada por dos subcargas de 30 kW cada una (60 kW en total), se
modifica su valor a 55 kW (total 110 kW)

- Presurizacion: distribuida en 21 subcargas de 45.69 kW cada una (320 kW total), se
cambia a 41.41 kW cada una (total de 290 kW).
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Carga kW kvar kVA fp Linea Intensidad (A) | Losses (kW)
Load 111 3.9 0 3.9 1 Line 111 25.60 0.129
Load 112 3.9 0 3.9 1 Line 112 25.60 0.129
Load 113 4.1 0 4.1 1 Line 113 26.44 0.023
Load 114 4.1 0 4.1 1 Line 114 26.44 0.023
Load 115 3.9 0 3.9 1 Line 115 26.21 0.053
Load 116 3.9 0 3.9 1 Line 116 26.21 0.053
Load 117 4.1 0 4.1 1 Line 117 25.81 0.104
Load 118 4.1 0 4.1 1 Line 118 25.81 0.104
Load 121 10.2 0 10.2 1 Line 121 65.63 0.035
Load 122 10.2 0 10.2 1 Line 122 65.63 0.035
Load 123 9.9 0 9.9 1 Line 123 64.31 0.163
Load 124 9.9 0 9.9 1 Line 124 64.31 0.163
Load 131 10.2 0 10.2 1 Line 131 65.63 0.035
Load 132 10.2 0 10.2 1 Line 132 65.63 0.035
Load 133 9.9 0 9.9 1 Line 133 64.31 0.163
Load 134 9.9 0 9.9 1 Line 134 64.31 0.163
Load 141 13.6 0 13.6 1 Line 141 89.00 0.246
Load 142 13.6 0 13.6 1 Line 142 89.01 0.246
Load 143 14.0 0 14.0 1 Line 143 89.00 0.246
Load 144 14.0 0 14.0 1 Line 144 89.01 0.246
Load 145 14.0 0 14.0 1 Line 145 90.61 0.246
Load 146 13.6 0 13.6 1 Line 146 90.61 0.246
Load 147 13.6 0 13.6 1 Line 147 89.00 0.246
Load 148 14.0 0 14.0 1 Line 148 89.01 0.043
Load 149 14.0 0 14.0 1 Line 149 89.00 0.043
Load 1410 14.0 0 14.0 1 Line 1410 89.01 0.043
Load 1411 14.0 0 14.0 1 Line 1411 90.61 0.043
Load 1412 14.0 0 14.0 1 Line 1412 90.61 0.043
Load 1413 13.6 0 13.6 1 Line 1413 89.00 0.043
Load 1414 13.6 0 13.6 1 Line 1414 89.01 0.043
Load 1415 14.0 0 14.0 1 Line 1415 89.00 0.043
Load 1416 14.0 0 14.0 1 Line 1416 89.01 0.100
Load 1417 14.0 0 14.0 1 Line 1417 90.61 0.100
Load 1418 13.6 0 13.6 1 Line 1418 90.61 0.100
Load 1419 13.6 0 13.6 1 Line 1419 90.61 0.100
Load 1420 14.0 0 14.0 1 Line 1420 89.40 0.197
Load 1421 14.0 0 14.0 1 Line 1421 89.40 0.197

Tabla 37. Resultados Rama 270 Vcc (1) B787 Ascenso

Carga kW kvar kVA fp Linea Intensidad (A) | Losses (kW)
Load 411 55.0 26.7 61.1 0,9 Line 411 153.53 0.072
Load 412 55.0 26.7 61.1 0,9 Line 412 153.53 0.072
Load 421 16.0 14.1 21.3 0,75 Line 421 53.62 0.045
Load 422 16.0 14.1 21.3 0,75 Line 422 53.62 0.045
Load 431 60.0 29.1 66.7 0,9 Line 431 168.07 0.327
Load 432 60.0 29.1 66.7 0,9 Line 432 168.07 0.327
Load 441 30.0 14.6 33.3 0,9 Line 441 84.25 0.262
Load 442 30.0 14.6 33.3 0,9 Line 442 84.25 0.262
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Load G1 - 250 189.2 313.6 -0.79 Line G11 210.73 0.670
Line G12 210.73 0.670
Line G13 210.73 0.670
Load G2 -250 189.2 313.6 -0.79 Line G21 210.73 0.670
Line G22 210.73 0.670
Line G23 210.73 0.670
Load G3 -250 189.2 313.6 -0.79 Line G31 210.73 0.670
Line G32 210.73 0.670
Line G33 210.73 0.670
Load G4 -250 189.2 313.6 --0.79 Line G41 210.73 0.670
Line G42 210.73 0.670
Line G43 210.73 0.670
TRAFO TR1 Line 1C 230.15 2.458
TRAFO TR2 Line 2C 82.25 0.273
Tabla 38. Resultados Rama 230 Vac (4) B787 Ascenso

Carga kw kvar kVA fp Linea Intensidad (A) | Losses (kW)
Load 211 5.7 2.8 6.3 0.9 Line 211 32.31 0.025
Load 212 5.7 2.8 6.3 0.9 Line 212 32.31 0.025
Load 213 5.7 2.8 6.3 0.9 Line 213 32.31 0.025
Load 214 5.7 2.8 6.3 0.9 Line 214 32.31 0.025
Load 215 5.7 2.8 6.3 0.9 Line 215 32.31 0.025
Load 216 5.7 2.8 6.3 0.9 Line 216 32.31 0.025
Load 217 5.7 2.8 6.3 0.9 Line 217 32.31 0.025
Load 218 5.7 2.8 6.3 0.9 Line 218 32.93 0.161
Load 219 5.7 2.8 6.3 0.9 Line 219 32.93 0.161
Load 2110 5.7 2.8 6.3 0.9 Line 2110 32.93 0.161
Load 2111 5.7 2.8 6.3 0.9 Line 2111 32.93 0.161
Load 2112 5.7 2.8 6.3 0.9 Line 2112 32.93 0.161
Load 2113 5.7 2.8 6.3 0.9 Line 2113 32.93 0.161
Load 2114 5.7 2.8 6.3 0.9 Line 2114 32.93 0.161
Load 2115 5.7 2.8 6.3 0.9 Line 2115 32.93 0.161
Load 2116 5.7 2.8 6.3 0.9 Line 2116 32.93 0.230
Load 2117 5.7 2.8 6.3 0.9 Line 2117 32.93 0.230
Load 2118 5.7 2.8 6.3 0.9 Line 2118 32.93 0.230
Load 2119 5.7 2.8 6.3 0.9 Line 2119 32.93 0.230
Load 2120 5.7 2.8 6.3 0.9 Line 2120 33.03 0.183
Load 2121 5.7 2.8 6.3 0.9 Line 2121 33.03 0.183
Load 221 5.0 2.4 5.6 0.9 Line 221 28.38 0.031
Load 222 5.0 2.4 5.6 0.9 Line 222 28.38 0.031
Load 223 5.0 2.4 5.6 0.9 Line 223 28.38 0.200
Load 224 5.0 2.4 5.6 0.9 Line 224 28.38 0.200
Load 225 5.0 2.4 5.6 0.9 Line 225 29.16 0.280
Load 226 5.0 2.4 5.6 0.9 Line 226 29.16 0.280
Load 227 5.0 2.4 5.6 0.9 Line 227 29.26 0.228
Load 228 5.0 2.4 5.6 0.9 Line 228 29.26 0.228

Tabla 39. Resultados Rama 115 Vac (2) B787 Ascenso
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Carga kW kvar kVA fp Linea Intensidad (A) | Losses (kW)
Load 311 6.7 0 6.7 1 Line 311 155.28 0.189
Load 312 6.7 0 6.7 1 Line 312 155.28 0.189
Load 321 4.9 0 49 1 Line 321 210.23 0.062
Load 322 4.9 0 4.9 1 Line 322 210.23 0.062
Load 323 4.9 0 4.9 1 Line 323 209.74 0.062
Load 324 4.9 0 49 1 Line 324 209.74 0.062

Tabla 40. Resultados Rama 28 Vcc (3) B787 Ascenso

Las pérdidas de los transformadores son las siguientes: rellenar

- Transformador TR1 = 0.565 kW
- Transformador TR2 = 0.00672 kW
- Transformador TR3 = 0.00024

Sumando todas las pérdidas se llega a un total de:

- Pérdidas en lineas =~ 21.3 kW
- Pérdidas en transformadores =~ 0.1 kW
- Pérdidas totales ~ 21.4 kW (2.33 %)

6.4.3. Resultados Descenso B787

En este apartado vamos a mostrar los resultados obtenidos al simular la operacion de descenso. Para
esta fase de vuelo si hay varias cargas que cambian su cuantia y ademas, el total suministrado pasa

a ser de 860 kW (en vez de 918 kW como en los casos de crucero y ascenso)
Tendremos que variar las siguientes cargas:

- Line 21. Antivaho: de los 140 kW en crucero a 120 kW.

- Line 22. Refrigeracién equipos secundarios: de 40 kW a 20 kW.
- Line 41. Antihielo: de los 60 kW en crucero a 110 kW.

- Line 42. Bombas de combustible: de 32 kW a 14 kW.

- Line 13. Refrigeracién motor y APU: de 40 kW a 20 kW.

- Line 14. Presurizacion: de 320 kW en crucero a 290 kW.

Las cargas que debemos cambiar son las mismas que en crucero mas las siguientes:

- Refrigeracion equipos secundarios: se divide inicialmente en 8 subcargas de 5 kW,

las cuales se modifican a un valor de 2.5 kW.

- Refrigeracion motor y APU: formada por 4 subcargas de 10 kW cada una que se

modifican a 5 kW para llegar al total de 20 kW estipulado.

- Bombas de combustible: dividida en dos subcargas de 16 kW cada una que se

convierten en dos subcargas de 7 kW.
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Carga kW kvar kVA fp Linea Intensidad (A) | Losses (kW)
Load 111 3.9 0 3.9 1 Line 111 25.60 0.129
Load 112 3.9 0 3.9 1 Line 112 25.60 0.129
Load 113 4.1 0 4.1 1 Line 113 26.44 0.023
Load 114 4.1 0 4.1 1 Line 114 26.44 0.023
Load 115 3.9 0 3.9 1 Line 115 26.21 0.053
Load 116 3.9 0 3.9 1 Line 116 26.21 0.053
Load 117 4.1 0 4.1 1 Line 117 25.81 0.104
Load 118 4.1 0 4.1 1 Line 118 25.81 0.104
Load 121 10.2 0 10.2 1 Line 121 65.63 0.035
Load 122 10.2 0 10.2 1 Line 122 65.63 0.035
Load 123 9.9 0 9.9 1 Line 123 64.31 0.163
Load 124 9.9 0 9.9 1 Line 124 64.31 0.163
Load 131 5.0 0 5.0 1 Line 131 3291 0.008
Load 132 5.0 0 5.0 1 Line 132 3291 0.008
Load 133 5.1 0 5.1 1 Line 133 32.65 0.041
Load 134 5.0 0 5.0 1 Line 134 32.65 0.041
Load 141 13.6 0 13.6 1 Line 141 89.00 0.246
Load 142 13.6 0 13.6 1 Line 142 89.01 0.246
Load 143 14.0 0 14.0 1 Line 143 89.00 0.246
Load 144 14.0 0 14.0 1 Line 144 89.01 0.246
Load 145 14.0 0 14.0 1 Line 145 90.61 0.246
Load 146 13.6 0 13.6 1 Line 146 90.61 0.246
Load 147 13.6 0 13.6 1 Line 147 89.00 0.246
Load 148 14.0 0 14.0 1 Line 148 89.01 0.043
Load 149 14.0 0 14.0 1 Line 149 89.00 0.043
Load 1410 14.0 0 14.0 1 Line 1410 89.01 0.043
Load 1411 14.0 0 14.0 1 Line 1411 90.61 0.043
Load 1412 14.0 0 14.0 1 Line 1412 90.61 0.043
Load 1413 13.6 0 13.6 1 Line 1413 89.00 0.043
Load 1414 13.6 0 13.6 1 Line 1414 89.01 0.043
Load 1415 14.0 0 14.0 1 Line 1415 89.00 0.043
Load 1416 14.0 0 14.0 1 Line 1416 89.01 0.100
Load 1417 14.0 0 14.0 1 Line 1417 90.61 0.100
Load 1418 13.6 0 13.6 1 Line 1418 90.61 0.100
Load 1419 13.6 0 13.6 1 Line 1419 90.61 0.100
Load 1420 14.0 0 14.0 1 Line 1420 89.40 0.197
Load 1421 14.0 0 14.0 1 Line 1421 89.40 0.197

Tabla 41. Resultados Rama 270 Vcc (1) B787 Descenso

Carga kW kvar kVA fp Linea Intensidad (A) | Losses (kW)
Load 411 55.0 26.7 61.1 0,9 Line 411 153.53 0.072
Load 412 55.0 26.7 61.1 0,9 Line 412 153.53 0.072
Load 421 7.0 6.3 9.3 0,75 Line 421 23.43 0.008
Load 422 7.0 6.3 9.3 0,75 Line 422 23.43 0.008
Load 431 60.0 29.1 66.7 0,9 Line 431 168.07 0.327
Load 432 60.0 29.1 66.7 0,9 Line 432 168.07 0.327
Load 441 30.0 14.6 33.3 0,9 Line 441 84.25 0.262
Load 442 30.0 14.6 33.3 0,9 Line 442 84.25 0.262
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Load G1 - 250 189.2 313.6 -0.79 Line G11 273.44 1.085
Line G12 273.44 1.085
Line G13 273.44 1.085
Load G2 -250 189.2 313.6 -0.79 Line G21 273.44 1.085
Line G22 273.44 1.085
Line G23 273.44 1.085
Load G3 -250 189.2 313.6 -0.79 Line G31 273.44 1.085
Line G32 273.44 1.085
Line G33 273.44 1.085
Load G4 -250 189.2 | 3136 | --0.79 Line G41 273.44 1.085
Line G42 273.44 1.085
Line G43 273.44 1.085
TRAFO TR1 Line 1C 200.91 1.864
TRAFO TR2 Line 2C 85.28 0.273
Tabla 42. Resultados Rama 230 Vac (4) B787 Descenso

Carga kW kvar kVA fp Linea Intensidad (A) | Losses (kW)
Load 211 5.7 2.8 6.3 0.9 Line 211 32.31 0.025
Load 212 5.7 2.8 6.3 0.9 Line 212 32.31 0.025
Load 213 5.7 2.8 6.3 0.9 Line 213 32.31 0.025
Load 214 5.7 2.8 6.3 0.9 Line 214 32.31 0.025
Load 215 5.7 2.8 6.3 0.9 Line 215 32.31 0.025
Load 216 5.7 2.8 6.3 0.9 Line 216 32.31 0.025
Load 217 5.7 2.8 6.3 0.9 Line 217 32.31 0.025
Load 218 5.7 2.8 6.3 0.9 Line 218 32.93 0.161
Load 219 5.7 2.8 6.3 0.9 Line 219 32.93 0.161
Load 2110 5.7 2.8 6.3 0.9 Line 2110 32.93 0.161
Load 2111 5.7 2.8 6.3 0.9 Line 2111 32.93 0.161
Load 2112 5.7 2.8 6.3 0.9 Line 2112 32.93 0.161
Load 2113 5.7 2.8 6.3 0.9 Line 2113 32.93 0.161
Load 2114 5.7 2.8 6.3 0.9 Line 2114 32.93 0.161
Load 2115 5.7 2.8 6.3 0.9 Line 2115 32.93 0.161
Load 2116 5.7 2.8 6.3 0.9 Line 2116 32.93 0.230
Load 2117 5.7 2.8 6.3 0.9 Line 2117 32.93 0.230
Load 2118 5.7 2.8 6.3 0.9 Line 2118 32.93 0.230
Load 2119 5.7 2.8 6.3 0.9 Line 2119 32.93 0.230
Load 2120 5.7 2.8 6.3 0.9 Line 2120 33.03 0.183
Load 2121 5.7 2.8 6.3 0.9 Line 2121 33.03 0.183
Load 221 2.5 1.2 2.8 0.9 Line 221 14.13 0.007
Load 222 2.5 1.2 2.8 0.9 Line 222 14.13 0.007
Load 223 2.5 1.2 2.8 0.9 Line 223 14.31 0.048
Load 224 2.5 1.2 2.8 0.9 Line 224 14.31 0.048
Load 225 2.5 1.2 2.8 0.9 Line 225 14.41 0.069
Load 226 2.5 1.2 2.8 0.9 Line 226 14.41 0.069
Load 227 2.5 1.2 2.8 0.9 Line 227 14.35 0.055
Load 228 2.5 1.2 2.8 0.9 Line 228 14.35 0.055

Tabla 43. Resultados Rama 115 Vac (2) B787 Descenso
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Carga kW kvar kVA fp Linea Intensidad (A) | Losses (kW)
Load 311 6.7 0 6.7 1 Line 311 155.28 0.189
Load 312 6.7 0 6.7 1 Line 312 155.28 0.189
Load 321 4.9 0 49 1 Line 321 210.23 0.062
Load 322 4.9 0 4.9 1 Line 322 210.23 0.062
Load 323 4.9 0 4.9 1 Line 323 209.74 0.062
Load 324 4.9 0 49 1 Line 324 209.74 0.062

Tabla 44. Resultados Rama 28 Vcc (3) B787 Descenso

Las pérdidas de los transformadores son las siguientes:

- Transformador TR1 = 0.05478 kW
- Transformador TR2 = 0.00510 kW
- Transformador TR3 = 0.00024

Sumando todas las pérdidas se llega a un total de:

- Pérdidas en lineas =~ 24.2 kW
- Pérdidas en transformadores =~ 0.1 kW
- Pérdidas totales ~ 24.3 kW (2.82 %)

6.5 Comparacion A400M vs B787 y conclusiones

En primer lugar, comenzar destacando que la eficiencia del sistema eléctrico del B787 es muy
resefiable. Tal y como hemos calculado, las pérdidas estan comprendidas entre un 2.33 —2.82 %. En
todo caso, siempre menor que un 3% de pérdidas. Comparando este valor con el alcanzado en el
estudio [15], en el cual se alcanzaba solo 1.7 % de pérdidas, la diferencia radica en que ahora hemos
incluido la generacion de los motores y su distribucién hacia la zona primaria de distribucion, que
como analizaremos mas adelante es una de las zonas donde méas pérdidas se localizan.

Tal y como analizamos en el apartado 5.5 con el A400M, en este caso también existen diferencias,
aungue minimas, entre las distintas fases de vuelo consideradas. EI caso mas eficiente segun los
resultados es el ascenso, aunque practicamente igual que el crucero. EI hecho de que el valor de las
pérdidas sea practicamente idéntico entre crucero y ascenso es un buen indicio, puesto que consumen
en términos globales lo mismo (918 kW) y solo cambian 3 cargas. La operacion de descenso tiene
mayores pérdidas. Suponemos que puede ser porgue el disefio ideal es para la operacién de crucero
y al incorporar las cargas de la fase de descenso (menores) el sistema no es tan eficiente puesto que
podriamos dimensionarlo de otra forma (distinto cableado) si solo fuera disefiado para la maniobra
de descenso.

En la siguiente tabla, comparamos los valores de las pérdidas generadas por el A400M vy los del
B787. Observamos que en términos porcentuales es mas eficiente el Boeing 787 pero obviamente,
en términos totales, el A400M tiene menos pérdidas (recordamos que el B787 genera 1000 kVA,
mientras que el A400M 300 kVA).

Pérdidas Boeing 787 (kW) Pérdidas A400M (kW)
Crucero 23.6 (2.33 %) 10.5 (3.88 %)
Ascenso 21.4 (2.58 %) 10.9 (4.04 %)
Descenso 24.3 (2.82 %) 9.9 (4.21 %)

Tabla 45. Pérdidas B787 y A400M por fase de vuelo
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Por otro lado, vamos a analizar la cuantia de las pérdidas en el B787 que se asocian con el transporte
desde los generadores a la zona de distribucién principal que hemos incorporado en este estudio.
Observamos coOmo este transporte de energia eléctrica conlleva més de un tercio de las pérdidas de
todo el sistema eléctrico.

Pérdidas totales (kW) Pérdidas en transporte
generadores (kW)
Crucero 23.6 8.04 (34.06 %)
Ascenso 21.4 8.04 (37.58 %)
Descenso 24.3 9.77 (40.9 %)

Tabla 46. Pérdidas en el transporte de los generadores al centro primario B787.

Podemos observar como en el caso del descenso es donde méas se acentla la notoriedad de las
pérdidas en esta zona. El hecho de que practicamente un tercio de las pérdidas se ocasionen aqui es
un dato significativo puesto que la distancia de estos cables (desde los generadores al centro de
distribucion) es de unos 4 metros, la cual es de las mas cortas de los hilos que hemos modelado.
Todo esto hace indicar que esta forma de distribucidn en la cual tenemos dos zonas de distribucion
tiene como principal objetivo la reduccion de las pérdidas y por consiguiente, el aumento de la
eficiencia de la distribucion eléctrica.

Estos resultados calculados para el Boeing B787 podemos compararlos con el Airbus A400M.
Recordamos que una de las mayores diferencias en el sistema eléctrico de ambos aviones es la forma
de distribucion, teniendo el A400M una distribucién centralizada en la cual solo se dispone de una
zona de distribucidn y a partir de la cual se distribuye toda la potencia eléctrica a las distintas cargas
solicitantes; mientras que el B787 dispone de distribucién descentralizada, poseyendo dos zonas de
distribucion, la principal y la secundaria como ya hemos estudiado anteriormente. En la siguiente
tabla se muestra una comparacién de las pérdidas en el transporte de energia de los generadores al
centro de distribucion.

Pérdidas en transporte Pérdidas en transporte

generadores A400M (kW) generadores B787 (kW)
Crucero 6.65 (63.36 %) 8.04 (34.06 %)
Ascenso 6.61 (60.68 %) 8.04 (37.58 %)
Descenso 6.50 (65.68 %) 9.77 (40.9 %)

Tabla 47. Comparacion de pérdidas en el transporte de los generadores del A400M 'y el B787.

Observamos como en el caso del A400M, estas pérdidas conllevan practicamente 2/3 del total
mientras que en el B787 solo 1/3. Esta diferencia radica esencialmente en la distancia de los hilos
de estas cargas. En el A400M estos hilos tenian una distancia de 15.7 metros mientras que en el
B787 sblo 4 metros. Por ello, a pesar de que la energia que se transporta en los generadores del B787
es mucho mayor (recordamos que cada generador proporciona 250 kVA frente a los 75 kVA del
A400M), el nivel de pérdidas es bastante menor. Analizando estos valores podemos concluir que la
forma de distribucion descentralizada es a priori, mas eficiente que la tradicional, la centralizada. Es
maés eficiente porque al disponer de méas de una zona de distribucion se tiene mas capacidad para
combinar y ajustar en relacion a la distribucion eléctrica, y disefiarlo de la forma mas eficiente
posible. Por ejemplo, la zona de distribucion principal est coherentemente dispuesta cerca de los
generadores, sabiéndose que estas cargas seran la principal fuente de pérdidas del avion.

Por otro lado, esto también se corrobora analizando donde se ubica la zona de 28 Vcc. La
distribucion a 28 Vcc supondria cables a una intensidad muy alta lo que provocaria altas pérdidas.
Analizando el sistema del B787, la distribucion a 28 Vcc se realiza a partir de la zona de distribucion
secundaria (ubicada cerca de la cabina). Precisamente, los elementos que deben ser abastecidos a
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este nivel de tension son las cargas de la cabina (monitores, unidades de control de vuelo, ...)
consiguiendo asi que la distancia sea minima.

Todo esto va relacionado con que el B787 es el avion més importante en cuanto al concepto de
“More Electrical Aircraft (MEA)” se refiere. Uno de los objetivos principales de este concepto,
ademas de intentar sustituir al maximo los sistemas neumaticos e hidraulicos de la aeronave por
sistemas eléctricos, consiste en la implementacion de innovaciones y mejoras en el sistema eléctrico
para conseguir la mayor eficiencia posible.

A pesar de que ambos aviones son relativamente modernos; ambos realizaron su primer vuelo en
diciembre de 2009, el A400M no tiene avances tan modernos como el B787 relativos al concepto
de MEA, teniendo aun muchisimos sistemas neumaticos e hidraulicos como la presurizacion y
control ambiental, que por ejemplo, se trata de la carga con mayor gasto de energia eléctrica en el
B787, y otros sistemas hidroeléctricos que estan en el paso intermedio entre lo tradicional y los
sistemas puramente eléctricos que se avecinan en un futuro préximo.

Por Gltimo, en cuanto a posibles lineas futuras, mencionamos un par de alternativas que pueden ser
de gran interés para ser estudiadas y mejoradas en el desarrollo del trabajo:

- Estudio y mejora del sistema eléctrico. Analizar si es posible una mejor distribucion
y localizacién de los sistemas eléctricos que mejore la eficiencia total del avion.

- Andlisis del peso y costes del sistema eléctrico modelado e intentar mejorarlo acorde
a estos parametros.

- Estudiar la sensibilidad de la impedancia en relacién con la frecuencia variable que
se deberia implementar para una simulacién mas fidedigna.

Con estas vertientes se pretende incentivar para seguir trabajando y desarrollando el estudio. Una de
las ramas que llama la atencion por su utilidad consistiria en intentar mejorar el sistema eléctrico
plasmado (distribucién de cargas, calculos de cables, ...) con el objetivo de reducir los costes y el
peso del avion ademas de intentar aumentar el rendimiento global del sistema eléctrico (menos
pérdidas) y reducir los posibles niveles de contaminacion.
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Anexo A: Manejo basico
OpenDSS

En este anexo se tiene el objetivo de explicar el funcionamiento del programa utilizado OpenDSS.
Para explicarlo, nos basaremos en la guia proporcionada por el fabricante, de la cual iremos
desglosando y explicando los conceptos claves para tener una idea basica del funcionamiento del
programa en cuestion. Ademas de explicaciones basicas y generales sobre el programa, intentaremos
ahondar mas en los elementos y estructuras mas importantes para nuestro cédigo y simulacion.
[Referencia 15]

I. Introduccion

OpenDSS es un software de simulacion de sistemas de distribucion de energia eléctrica de software
libre utilizado en la simulacion de propiedades eléctricas en el dominio de la frecuencia con las
funcionalidades propias de los simuladores comerciales. Aln esta en fase de desarrollando y en sus
actualizaciones va introduciendo herramientas que tienen en cuenta necesidades actuales y futuras
de las redes eléctricas. En sus inicios, OpenDSS estaba concebida como una herramienta para para
el analisis de la interconexion de generacion distribuida como por ejemplo, estudios de eficiencia en
el suministro de energia.

Una de las caracteristicas pioneras de OpenDSS fue la introduccién del modo de solucién cuasi
estatica, o sea, las simulaciones en tiempo secuencial. Esta opcidn puede ser muy Gtil para el anélisis
en la utilizaciéon de energias renovables, vehiculos eléctricos, ... cuya solucion es muy dificil de
obtener sin modelar el comportamiento del sistema como funcién del tiempo.

El software OpenDSS esta disefiado para funcionar de forma auténoma mediante el archivo
ejecutable OpenDss.exe, es decir, posee de una interfaz propia (figura x) a través de la cual se pueden
generar los cddigos de disefio de circuitos, simulacion, modos de analisis, etc. Ademas ofrece
multitud de herramientas de control de cada elemento del circuito.

OpenDSS esta disefiado para recibir instrucciones en forma de texto permitiendo mayor flexibilidad
al usuario. Al programa se puede acceder tanto a través de una aplicacion independiente como a
través del mdédulo COM server. La aplicacién independiente cuenta con una interfaz de usuario muy
basica, aunque con bastante buen rendimiento, que permite interactuar con el programa; el COM
server permite conectar OpenDSS con otros programas como Excel, Python o Matlab (muy
conocidos por el mundo ingenieril) proporcionando de esa forma una gran capacidad de analisis de
la informacion.
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Figura Al. Interfaz OpenDSS
En cuanto a las principales utilidades de OpenDSS podemos destacar las siguientes:

- Modelado y analisis de redes de distribucion

- Andlisis de circuitos AC (mono o polifasicos)

- Mejoramiento de la eficiencia en redes de distribucion
- Simulacion anuales de generacién y carga

Por otro lado, respecto a los modos de solucion existentes destacamos:

- Snapshot: modo estéatico para flujo de potencia

- Directo: modo no iterativo

- Daily mode: simulacién de 24 horas con incrementos fijados de una hora

- Duty cycle: simulacion de ciclos de trabajo con incrementos de 1 a 5 segundos.

El modo usado en nuestro andlisis del sistema eléctrico corresponde al modo directo. Los demas
para el caso de una aeronave no tienen mucha utilidad a no ser que se estudie circuitos
independientes de los que queremos conseguir resultados a lo largo del tiempo.

Por Gltimo en este punto introductorio, mencionar los elementos basicos disponibles en OpenDss,
los cuales pueden ser configurados con una gran flexibilidad. Algunos de los elementos mas
utilizados en el ambito general del programa (algunos de ellos no seran requeridos en nuestro
analisis):

- Elementos de suministro de potencia:

- Fuentes

- Lineas: todo tipo de lineas y cables para distribucion
- Transformadores: multifase y multibobinados

- Condensadores: en serie y derivacion
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I1. Circuito eléctrico en OpenDSS

Para explicar el funcionamiento de OpenDSS vamos a utilizar el ejemplo 1 del manual de referencia
del programa como hemos mencionado anteriormente, donde explicaremos su desarrollo y
simulacion posterior. Paralelamente al ejemplo iremos introduciendo la forma que hemos optado en
nuestro codigo para implementar los diferentes elementos requeridos. En la figura A2 se observa el
gue el circuito de ejemplo expuesto consiste en un alimentador que parte de un transformador
trifdsico y que alimenta a distintas cargas puntales que se encuentras repartidas a diferentes
distancias. El codigo para simular este circuito puede ser escrito directamente en una de las ventanas
de la interfaz del software (como sera nuestro procedimiento habitual) o en un documento de texto
guardado con la extension. dss.

Subbus  LoadBus LoadBus2 LoadBus3 Hegljus
N 36 | 10000t 10 000 ft 20000 ft
l*‘“u—j}) @
~ 3¢ | —1 |
115k 1247 KV W Re ulatclr Y pun

1000 kW 500 kW ] o ’{: —

600 kvar
Wind Gen
336 MCM ACSR 8 MW
® Monitor {Untransposed)
Locations

Figura A2. Circuito ejemplo | [5]

En cuanto a la forma de programar, se puede hacer siguiendo un orden especifico segin esta
prefijado por OpenDSS en cada elemento, o programar poniendo los nombres (siglas) de cada uno
de los elementos. Por ejemplo, sea la siguiente linea de comando:

new object=circuit.DSSLLibtestckt
~ basekv=115 1.00 0.0 60.0 3 20000 21000 4.0 3.0 'edit the voltage

Esta linea de comandos es completamente analoga a la siguiente donde se indicarian los nombres de
los parametros utilizando los comandos asignados por OpenDSS para esas variables Estos nombres
de las variables se pueden utilizar el comando Help o en el manual de usuario de OpenDSS.

New object= circuit. DSSLLibtestckt

~ basekv=115 pu=1.00 Angle=0.0 Frequency=60.0 Phases=3 Mvasc3=20000
Mvascl=21000

~ x1rl=4.0 x0r0=3.0

La ventaja de utilizar los nombres en la definicion de los pardmetros es que no hay que seguir un
orden especifico en su configuracion. En el caso de no indicar los nombres y ponerlo directamente,
habra que seguir el orden exacto que se indica en el manual para que pueda ser interpretado
correctamente. Obviamente la ventaja de este procedimiento esta dirigida para los programadores
expertos que una vez que sepan el orden le aligera el trabajo de programacion.

Antes de comenzar a programar los elementos basicos del circuito, hay que configurar e imponer
una serie de pardmetros.
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- Comando “Clear”: este comando debe encabezar todos los scripts de OpenDss para evitar fallos
y errores al compilar. Su funcién es eliminar de la memoria todas las configuraciones,
simulaciones y archivos temporales que pudiesen existir de analisis anteriores.

- Establecer la frecuencia: antes de empezar es aconsejable configurar la frecuencia que se vaya
a utilizar en el circuito. En caso de no cambiar la frecuencia base, OpenDss tiene especificada
una frecuencia de 60 Hz. EI comando para cambiar la frecuencia es el siguiente:

Set DefaultBaseFrecuency = 60

- Configurar el “sourcebus”: es importante configurar el sourcebus (bus de referencia) cuando sea
apropiado utilizarlo.

- Crear el nuevo circuito: se crea el circuito como un nuevo objeto de OpenDss con el comando
New. Posteriormente se configura el circuito y la fuente de tension principal. En nuestro ejemplo,
se trata de una fuente de corriente alterna trifasica con 115 kV de tensién a 60 Hz con un angulo
de fase nulo.

New object= circuit .DSSLLibtestckt

~ basekv=115 pu=1.00 Angle=0.0 Frecuency=60.0 Phases=3 Mvasc3=20000
Mvascl=21000

~ x1r1=4.0 x0r0=3.0

I1.1. Configuracion de cables

El elemento linea en OpenDSS se utiliza para modelar la mayoria de los cables o lineas multifase.
Se trata como un elemento de potencia caracterizado por el valor de su impedancia, las cuales pueden
ser incorporadas al codigo mediante valores de componentes simétricos, una matriz o haciendo
referencia a un objeto linecode creada previamente. Otra forma consiste en definir la geometria y el
programa calcularia las impedancias de la linea en cuestion.

Respecto a la unidad para determinar la longitud de la linea, estas pueden ser introducidas en
cualquier unidad pero el cambio de unidad hay que especificarlo; por defecto estd en metros. Un
ejemplo para exponer la definicion con valores geométricos lo encontramos en el manual con el
cable 336 MCM ACSR, el cual se define por:

Rl = 0.0580 ohms per 1000 ft
X1l = 0.1206 ohms per 1000 ft
RO = 0.1784 ochms per 1000 ft
X0 = 0.4047 ohms per 1000 ft
Cl = 3.4e-9 nF per 1000ft
CO = 1.6e-9 nF per 1000ft

Figura A3. Valores de los componentes simétricos para un cable 336 MCM ACSR

Por otro lado, los objetos linecode son librerias que contienen caracteristicas de impedancia para las
lineas y cables. Es muy (til en el caso de tener numerosas lineas para tenerlas todas referenciadas.

Merece la pena mencionar la forma que hemos optado en el analisis del sistema eléctrico del Airbus
A400M para introducir las lineas. El codigo de una de los linecode y la creacion de una de las lineas
seria el siguiente:
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New Linecode.AWG0000ca Nphases=3 R1=0.16112 X1=0.0001 RO=0 X0=0 C1=0
C0=0 Units=km

New Line.LINE41l1l Busl=SourceBus Bus2=LoadBus4ll Linecode=AWG0000ca
Length=4 Units=m

En este caso estariamos describiendo la linea correspondiente al calibre AWG 0000 segun la MIL-
5052-W. Imponemos el nimero de fases, los valores de la resistencia y reactancia que queremos y
la unidad. En cuanto a la creacion de la linea, establecemos los buses de origen y destino, asignamos
el linecode correspondiente y finalmente fijamos la distancia.

I1.11 Configuracion de cargas

Una carga consiste en un elemento de conversion de energia fundamental en la inmensa mayoria de
los analisis de circuitos eléctricos. Basicamente se define mediante sus kW y su factor de potencia
(PF) o sus kW y sus kvar. Las cargas se suponen equilibradas para el niamero de fases especificadas,
en caso de desearse cargas desequilibradas es necesario introducir las cargas monofésicas por
separado.

En OpenDSS existen tres formas para caracterizar las cargas:

- kW, PF
- kW, kvar
-  KVA, PF

Para definir las cargas del ejemplo de la figura x+1, se acude al siguiente codigo:

Para nuestro codigo, la opcion escogida es muy similar, siguiendo cada carga la siguiente estructura:

New Load.LOAD411 Busl=LoadBus4ll kV=0.23 kW=30 PF=0.9

Se describiria asi una carga que esta conectada al bus “LoadBus411”, con una tension de 230 V, que
consume 30 kW y con un factor de potencia de 0.9.

I1.111. Configuracién de transformadores

Un transformador se implementa como un elemento de suministro de energia con dos 0 mas
terminales. Consta de dos 0 mas bobinados que pueden estar conectados de diferentes maneras
siendo la conexion por defecto la correspondiente a estrella-tridngulo. Hay que definir las fases y el
nimero de conductores. El codigo referencia para crear un transformador seria el siguiente:

New transformer.subxfrm phases=3 windings=2
~ buses=(SourceBus subbus)

~ conns='delta wye’ kvs=(115 12.47)

~ kvas=(20000 20000) XHL=7

New transformer.regl phases=3 windings=2

~ buses=(loadbus3 regbus) conns='wye wye’

~ kvs=(12.47 12.47) kvas=(8000 8000) XHL=1
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El pardmetro windings hace referencia al nimero de bobinados y phases al niumero de fases. La linea
buses= (SourceBus subbus) indica entre qué dos buses estd instalado el transformador, siendo
equivalente a definirlos como busl=SourceBus bus2=subbus. El pardmetro conns sirve para
configurar la conexion en delta o en estrella. EI comando kvs= (115 12.47) indica el ratio de
transformacion mientras que kvas define los kVA de referencia. Por Gltimo, el pardmetro XHL
representa el porcentaje de reactancia de alto a bajo (del bobinado 1 al 2).

Haciendo referencia a nuestro cédigo, la estructura seguida para incorporar los transformadores es
el siguiente:

New Transformer.TR1 Buses=[SourceBus, SourceBusl] Conns=[Wye Wye]
kvs= [0.23 0.27]
~ kVAs=[20000 20000] XHL=0.008

I1.1V. Configuracion de generadores

El elemento Generator de OpenDss es un elemento de conversion de energia similar a una carga.
Igualmente, se define basicamente por sus kW nominales y PF o su kW y kVAR. Para los estudios
de flujo de potencia, el generador es esencialmente una carga negativa, es decir, una carga que genera
potencia. El cddigo seria el siguiente:

New generator.genl busl=regbus kV=12.47 kW=8000 pf=1 conn=delta
duty=wind Model=1

[11. Ejecucion del codigo

Para ejecutar el codigo desde OpenDSS hay que seleccionar el codigo y luego hacer clic derecho y
seleccionar la opcion Do Selected; esta operacion es analoga a pulsar Crtl+D cuando el codigo esté
seleccionado (figura x+4). Al realizar esta accion se resolvera el sistema realizando el tipo de
simulacién que se haya programado. Una vez resuelto, es posible generar un gran nidmero de
archivos de salida con informacion sobre el estado del sistema y de todos los elementos, ademas de
otras salidas de tipo gréafico. También mencionar que es posible solo una parte del cédigo y
simularla, seleccionando las lineas que queramos analizar y aplicando Do Selected. Esto es
realmente Gtil para seguir realizando operaciones una vez que el circuito ya ha sido resuelto.
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Figura A5. Interfaz OpenDSS para ejecutar el script

1. M Solution Hesrlking = 1

Las Gltimas lineas del cddigo deben indicar que se resuelva, y en caso de necesitarlo, que muestre

los parametros y resultados que queramos como la potencia, intensidad,
Un ejemplo seria el cédigo siguiente:

... con el comando show.

Solve

Show Voltages

Show Currents

Show Powers kVA elements
Show Losses

Estos comandos provocan que OpenDss genere los resultados en un archivo de texto en los cuales
se encontraran todos los parametros requeridos. Todas las opciones que presenta OpenDss se pueden
ejecutar tanto desde su interfaz grafica como mediante comandos en el script principal como el

cédigo anterior o en la pantalla principal
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Anexo B. Codigos OpenDSS

1. Codigo A400M Crucero

clear

set defaultbasefreq=400

new circuit.A400M

~ basekv=0.115 pu=1.0001 phases=3 busl=gl Angle=0

~ MVAsc3=20000 MVASC1=21000

'Lineas triféasicas

New Linecode.AWG0000ca Nphases=3 R1=0.264 X1=0.01] Units=km
New Linecode.AWGOca Nphases=3 R1=0.528 X1=0.01] Units=km
New Linecode.AWGlca Nphases=3 R1=0.667 X1=0.01 Units=km
New Linecode.AWG2ca Nphases=3 R1=0.841 X1=0.01 Units=km
New Linecode.AWG4ca Nphases=3 R1=1.336 X1=0.01 Units=km

New Linecode.AWG6ca Nphases=3 R1=2.12 X1=0.01 Units=km

New Linecode.AWG8ca Nphases=3 R1=3.38 X1=0.01 Units=km

'Lineas monofasicas
New Linecode.AWG0000cc Nphases=1 R1=0.264 X1=0 Units=km
New Linecode.AWGOcc Nphases=1 R1=0.528 X1=0 Units=km

New Linecode.AWG8cc Nphases=1 R1=3.38 X1=0 Units=km

'Linell (x8) Antivaho ventanas y varios (30kW)

New Line.LINE1l1ll Busl=SourceBus Bus2=LoadBuslll Linecode=AWG4ca Length=4 Units=m
New Load.LOAD111l Busl=LoadBuslll Phases=3 kV=0.115 kW=15 PF=0.9

New Line.LINE11l2 Busl=SourceBus Bus2=LoadBusll2 Linecode=AWG8ca Length=28.8 Units=m
New Load.LOAD112 Busl=LoadBusll2 Phases=3 kV=0.115 kW=2.14 PF=0.9
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New
New

New
New

New
New

New
New

New
New

New
New

'Linel2 (x8)

New
New

New
New

New
New

New
New

New
New

New
New

New
New

New
New

Line.
Load.

Line.
Load.

Line.
Load.

Line.
Load.

Line.
Load.

Line.
Load.

Line

Load.

Line.
Load.

Line.
Load.

Line.
Load.

Line.
Load.

Line.
Load.

Line.
Load.

Line.
Load.

LINE113
LOAD113

LINE114
LOAD114

LINE11l5
LOAD115

LINE11l6
LOAD116

LINE117
LOAD117

LINE118
LOAD118

.LINE121
LOAD121

LINE122
LOAD122

LINE123
LOAD123

LINE124
LOAD124

LINE125
LOAD125

LINE126
LOAD126

LINE127
LOAD127

LINE128
LOAD128

Busl=SourceBus Bus2=LoadBusll3 Linecode=AWG8ca Length=24 Units=m
Busl=LoadBusll3 Phases=3 kV=0.115 kW=2.14 PF=0.9

Busl=SourceBus Bus2=LoadBusll4 Linecode=AWG8ca Length=24 Units=m
Busl=LoadBusll4 Phases=3 kV=0.115 kW=2.14 PF=0.9

Busl=SourceBus Bus2=LoadBusll5 Linecode=AWG8ca Length=15.7 Units=m
Busl=LoadBusll5 Phases=3 kV=0.115 kW=2.14 PF=0.9

Busl=SourceBus Bus2=LoadBusllé Linecode=AWG8ca Length=15.7 Units=m
Busl=LoadBusll6é Phases=3 kvV=0.115 kW=2.14 PF=0.9

Busl=SourceBus Bus2=LoadBusll7 Linecode=AWG8ca Length=15.7 Units=m
Busl=LoadBusll7 Phases=3 kvV=0.115 kW=2.14 PF=0.9

Busl=SourceBus Bus2=LoadBusll8 Linecode=AWG8ca Length=15.7 Units=m
Busl=LoadBusll18 Phases=3 kv=0.115 kW=2.14 PF=0.9

Refrigeracion equipos secundarios (25 kW)

Busl=SourceBus Bus2=LoadBusl2l Linecode=AWG8ca Length=28.8 Units=m
Busl=LoadBusl21 Phases=3 kV=0.115 kW=3.125 PF=0.9

Busl=SourceBus Bus2=LoadBusl22 Linecode=AWG8ca Length=24 Units=m
Busl=LoadBusl22 Phases=3 kV=0.115 kW=3.125 PF=0.9

Busl=SourceBus Bus2=LoadBusl23 Linecode=AWG8ca Length=24 Units=m
Busl=LoadBusl23 Phases=3 kV=0.115 kW=3.125 PF=0.9

Busl=SourceBus Bus2=LoadBusl24 Linecode=AWG8ca Length=15.7 Units=m
Busl=LoadBusl24 Phases=3 kV=0.115 kW=3.125 PF=0.9

Busl=SourceBus Bus2=LoadBusl25 Linecode=AWG8ca Length=15.7 Units=m
Busl=LoadBusl25 Phases=3 kV=0.115 kW=3.125 PF=0.9

Busl=SourceBus Bus2=LoadBusl26 Linecode=AWG8ca Length=4 Units=m
Busl=LoadBusl26 Phases=3 kV=0.115 kW=3.125 PF=0.9

Busl=SourceBus Bus2=LoadBusl27 Linecode=AWG8ca Length=15.7 Units=m
Busl=LoadBusl27 Phases=3 kV=0.115 kW=3.125 PF=0.9

Busl=SourceBus Bus2=LoadBusl28 Linecode=AWG8ca Length=15.7 Units=m
Busl=LoadBus128 Phases=3 kV=0.115 kW=3.125 PF=0.9

'Linel3 (x2) Antihielo (45kW)

New
New

New
New

Line.LINE131 Busl=SourceBus Bus2=LoadBusl31l Linecode=AWG2ca Length=15.7 Units=m
Load.LOAD131 Busl=LoadBusl31l Phases=3 kV=0.115 kW=22.5 PF=0.9

Line.LINE132 Busl=SourceBus Bus2=LoadBusl32 Linecode=AWG2ca Length=15.7 Units=m
Load.LOAD132 Busl=LoadBusl32 Phases=3 kV=0.115 kW=22.5 PF=0.9

'Lineld4 (x2) Bombas de combustible (20 kW)

New
New

New
New

Line.LINE141 Busl=SourceBus Bus2=LoadBusl4l Linecode=AWG6ca Length=15.7 Units=m
Load.LOAD141 Busl=LoadBusl4l Phases=3 kV=0.115 kW=10 PF=0.9

Line.LINE142 Busl=SourceBus Bus2=LoadBusl42 Linecode=AWG6ca Length=15.7 Units=m
Load.LOAD142 Busl=LoadBusl42 Phases=3 kV=0.115 kW=10 PF=0.9
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'Linel5 (x1) Cocina (30 kW)

New Line.LINE151 Busl=SourceBus Bus2=LoadBusl51 Linecode=AWGOca Length=15.7 Units=m
New Load.LOAD151 Busl=LoadBusl51 Phases=3 kV=0.115 kW=30 PF=0.9

'Transformador TR1

New Transformer.TR1l Buses=[SourceBus, SourceBusl] Conns=[Wye Wye] kVs= [0.115 0.27]
~ kVAs=[20500 20500] XHL=0.008

'Line 21 (x3) Refrigeracion motor y APU (30 kW)

New Line.LINE211 Busl=SourceBusl Bus2=LoadBus21ll Linecode=AWG8cc Length=15.7 Units=m
New Load.LOAD211 Busl=LoadBus2ll Phases=1 kV=0.27 kW=10 PF=1

New Line.LINE212 Busl=SourceBusl Bus2=LoadBus212 Linecode=AWG8cc Length=15.7 Units=m
New Load.LOAD212 Busl=LoadBus212 Phases=1 kV=0.27 kW=10 PF=1

New Line.LINE213 Busl=SourceBusl Bus2=LoadBus213 Linecode=AWG8cc Length=28.8 Units=m
New Load.LOAD213 Busl=LoadBus213 Phases=1 kV=0.27 kW=10 PF=1

'Line 22 (x3) Sistemas hidraulicos (30 kW)

New Line.LINE221 Busl=SourceBusl Bus2=LoadBus221 Linecode=AWG8cc Length=15.7 Units=m
New Load.LOAD221 Busl=LoadBus221 Phases=1 kV=0.27 kW=10 PF=1

New Line.LINE222 Busl=SourceBusl Bus2=LoadBus222 Linecode=AWG8cc Length=15.7 Units=m
New Load.LOAD222 Busl=LoadBus222 Phases=1 kV=0.27 kW=10 PF=1

New Line.LINE223 Busl=SourceBusl Bus2=LoadBus223 Linecode=AWG8cc Length=28.8 Units=m
New Load.LOAD223 Busl=LoadBus223 Phases=1 kV=0.27 kW=10 PF=1

'Line 23 (x3) Refrigeracién cabina (30 kW)

New Line.LINE231 Busl=SourceBusl Bus2=LoadBus231 Linecode=AWG8cc Length=28.8 Units=m
New Load.LOAD231 Busl=LoadBus231 Phases=1 kV=0.27 kW=2.5 PF=1

New Line.LINE232 Busl=SourceBusl Bus2=LoadBus232 Linecode=AWG8cc Length=24 Units=m
New Load.LOAD232 Busl=LoadBus232 Phases=1 kV=0.27 kW=2.5 PF=1

New Line.LINE233 Busl=SourceBusl Bus2=LoadBus233 Linecode=AWG8cc Length=24 Units=m
New Load.LOAD233 Busl=LoadBus233 Phases=1 kV=0.27 kW=2.5 PF=1

New Line.LINE234 Busl=SourceBusl Bus2=LoadBus234 Linecode=AWG8cc Length=15.7 Units=m
New Load.LOAD234 Busl=LoadBus234 Phases=1 kV=0.27 kW=2.5 PF=1

New Line.LINE235 Busl=SourceBusl Bus2=LoadBus235 Linecode=AWG8cc Length=15.7 Units=m
New Load.LOAD235 Busl=LoadBus235 Phases=1 kV=0.27 kW=2.5 PF=1

New Line.LINE236 Busl=SourceBusl Bus2=LoadBus236 Linecode=AWG8cc Length=4 Units=m
New Load.LOAD236 Busl=LoadBus236 Phases=1 kV=0.27 kW=2.5 PF=1

New Line.LINE237 Busl=SourceBusl Bus2=LoadBus237 Linecode=AWG8cc Length=15.7 Units=m
New Load.LOAD237 Busl=LoadBus237 Phases=1 kV=0.27 kW=2.5 PF=1

New Line.LINE238 Busl=SourceBusl Bus2=LoadBus238 Linecode=AWG8cc Length=15.7 Units=m
New Load.LOAD238 Busl=LoadBus238 Phases=1 kV=0.27 kW=2.5 PF=1

125




Rama 28cc----------

'Transformador 2 TR2 -

New Transformer.TR2 Buses=[SourceBus, SourceBus2] Conns=[Wye Wye] kVs= [0.115 0.028]

~ kVAs=[20000 20000] XHL=0.008

'Line31l (x2) Unidades de control

New
New

New
New

Line.LINE311l Busl=SourceBus2
Load.LOAD311 Busl=LoadBus3ll

Line.LINE312 Busl=SourceBus2
Load.LOAD312 Busl=LoadBus312

de vuelo (14 kW)

Bus2=LoadBus311l Linecode=AWG0000cc Length=4 Units=m

Phases=1 kV=0.028 kW=7 PF=1

Bus2=LoadBus312 Linecode=AWG0000cc Length=4 Units=m

Phases=1 kV=0.028 kW=7 PF=1

'Line32 (x4) Varios cabina monitores (24 kW)

New
New

New
New

New
New

New
New

Line

Load.

Line.
Load.

Line.
Load.

Line.
Load.

.LINE321
LOAD321

LINE322
LOAD322

LINE323
LOAD323

LINE324
LOAD324

Busl=SourceBus2
Busl=LoadBus321

Busl=SourceBus2
Busl=LoadBus322

Busl=SourceBus2
Busl=LoadBus323

Busl=SourceBus2
Busl=LoadBus324

Bus2=LoadBus321 Linecode=AWGOcc
Phases=1 kV=0.028 kW=6 PF=1

Bus2=LoadBus322 Linecode=AWGOcc
Phases=1 kV=0.028 kW=6 PF=1

Bus2=LoadBus323 Linecode=AWGOcc
Phases=1 kV=0.028 kW=6 PF=1

Bus2=LoadBus324 Linecode=AWGOcc
Phases=1 kV=0.028 kW=6 PF=1

Length=4

Length=4

Length=4

Length=4

Units=m

Units=m

Units=m

Units=m

'Line33 (x2) Ayudas extra navegacion (12 kW)

New
New

New
New

Line.LINE331 Busl=SourceBus2 Bus2=LoadBus331 Linecode=AWGOcc
Load.LOAD331 Busl=LoadBus331 Phases=1 kV=0.028 kW=6 PF=1

Line.LINE332 Busl=SourceBus2 Bus2=LoadBus332 Linecode=AWGOcc
Load.LOAD332 Busl=LoadBus332 Phases=1 kV=0.028 kW=6 PF=1

! bl-generadores el derecho y

New Line.Gl1l
LineCode=AWG0000ca
New Line.Gl2
LineCode=AWG0000ca
New Line.G21
LineCode=AWG0000ca
New Line.G22
LineCode=AWG0000ca
New Line.G31
LineCode=AWG0000ca
New Line.G32
LineCode=AWG0000ca
New Line.G41
LineCode=AWG0000ca
New Line.G42
LineCode=AWG0000ca

Length=4 Units=m

Length=4 Units=m

el izquierdo

Phases=3 Busl=gl Bus2=SourceBus
Length=15.7 units=m

Phases=3 Busl=gl Bus2=SourceBus
Length=15.7 units=m

Phases=3 Busl=gl Bus2=SourceBus
Length=15.7 units=m

Phases=3 Busl=gl Bus2=SourceBus
Length=15.7 units=m

Phases=3 Busl=gl Bus2=SourceBus
Length=15.7 units=m

Phases=3 Busl=gl Bus2=SourceBus
Length=15.7 units=m

Phases=3 Busl=gl Bus2=SourceBus
Length=15.7 wunits=m

Phases=3 Busl=gl Bus2=SourceBus
Length=15.7 wunits=m
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New Generator.genl busl=SourceBus phase=3 kV=0.115 Model=3 kW=75
New Generator.gen2 busl=SourceBus phase=3 kV=0.115 Model=3 kW=75
New Generator.gen3 busl=SourceBus phase=3 kV=0.115 Model=3 kW=75
New Generator.gen4 busl=SourceBus phase=3 kV=0.115 Model=3 kW=75

Solve

Show Voltages

Show Currents

Show Powers kVA elements
Show Losses

2. Codigo B787 crucero

clear

set defaultbasefreq=400

new circuit.B787

~ basekv=0.230 pu=1.0001 phases=3 busl=gl Angle=0

~ MVAsc3=20000 MVASC1=21000

iLineas trifasicas

New Linecode.AWG0000ca Nphases=3 R1=0.16112 X1=0.01 Units=km
New Linecode.AWG00Oca Nphases=3 R1=0.256 X1=0.01] Units=km
New Linecode.AWG2ca Nphases=3 R1=0.5131 X1=0.01] Units=km
New Linecode.AWG6ca Nphases=3 R1=1.2962 X1=0.01] Units=km
New Linecode.AWG8ca Nphases=3 R1=2.0597 X1=0.01 Units=km
New Linecode.AWGl0ca Nphases=3 R1=3.2776 X1=0.01] Units=km
'Lineas monofasicas

New Linecode.AWG0000cc Nphases=1 R1=0.16112 X1=0 Units=km
New Linecode.AWG00cc Nphases=1 R1=0.25578 X1=0 Units=km
New Linecode.AWG6cc Nphases=1 R1=1.2962 X1=0 Units=km

New Linecode.AWG8cc Nphases=1 R1=2.0597 X1=0 Units=km

New Linecode.AWGl4cc Nphases=1 R1=8.2095 X1=0 Units=km
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'Transformadores Lineas

! bl-generadores el derecho y

New Line.Gl1l
LineCode=AWG0000ca
New Line.Gl2
LineCode=AWG0000ca
New Line.G1l3
LineCode=AWG0000ca
New Line.G21l
LineCode=AWG0000ca
New Line.G22
LineCode=AWG0000ca
New Line.G23
LineCode=AWG0000ca

New Line.G31l
LineCode=AWG0000ca
New Line.G32
LineCode=AWG0000ca
New Line.G33
LineCode=AWG0000ca
New Line.G41
LineCode=AWG0000ca
New Line.G42
LineCode=AWG0000ca
New Line.G43
LineCode=AWG0000ca

'Rama 230 Vac

'Line4dl

New Line.LINE411 Busl=SourceBus Bus2=LoadBus41ll Linecode=AWG0Oca Length=4 Units=m

Phases=3
Length=28
Phases=3
Length=28
Phases=3
Length=28
Phases=3
Length=28
Phases=3
Length=28
Phases=3
Length=28

Phases=3
Length=28
Phases=3
Length=28
Phases=3
Length=28
Phases=3
Length=28
Phases=3
Length=28
Phases=3
Length=28

el izquierdo

Busl=gl
units=m
Busl=gl
units=m
Busl=gl
units=m
Busl=gl
units=m
Busl=gl
units=m
Busl=gl
units=m

Busl=gl
units=m
Busl=gl
units=m
Busl=gl
units=m
Busl=gl
units=m
Busl=gl
units=m
Busl=gl
units=m

Bus2=SourceBus

Bus2=SourceBus

Bus2=SourceBus

Bus2=SourceBus

Bus2=SourceBus

Bus2=SourceBus

Bus2=SourceBus

Bus2=SourceBus

Bus2=SourceBus

Bus2=SourceBus

Bus2=SourceBus

Bus2=SourceBus

New Load.LOAD411 Busl=LoadBus4ll kV=0.23 kW=30 PF=0.9

New Line.LINE412 Busl=SourceBus Bus2=LoadBus412 Linecode=AWG0Oca Length=4 Units=m

New Load.LOAD412 Busl=LoadBus41l2 kV=0.23 kW=30 PF=0.9

'Line42

New Line.LINE421 Busl=SourceBus Bus2=LoadBus421 Linecode=AWG6ca Length=4 Units=m

New Load.LOAD421 Busl=LoadBus421 kV=0.23 kW=16 PF=0.75

New Line.LINE422 Busl=SourceBus Bus2=LoadBus422 Linecode=AWG6ca Length=4 Units=m

New Load.LOAD422 Busl=LoadBus422 kV=0.23 kW=16 PF=0.75

'Line43

New Line.LINE431 Busl=SourceBus Bus2=LoadBus431 Linecode=AWG0000ca Length=24 Units=m

New Load.LOAD431 Busl=LoadBus431 kV=0.23 kW=60 PF=0.9

New Line.LINE432 Busl=SourceBus Bus2=LoadBus432 Linecode=AWG0000ca Length=24 Units=m

New Load.LOAD432 Busl=LoadBus432 kV=0.23 kW=60 PF=0.9

'Lined4

New Line.LINE441 Busl=SourceBus Bus2=LoadBus441 Linecode=AWG2ca Length=24 Units=m

New Load.LOAD441 Busl=LoadBus441l kV=0.23 kW=30 PF=0.9

New Line.LINE442 Busl=SourceBus Bus2=LoadBus442 Linecode=AWG2ca Length=24 Units=m

New Load.LOAD442 Busl=LoadBus442 kV=0.23 kW=30 PF=0.9




'Rama 270cc

'Transformador TR1

New Transformer.TR1l Buses=[SourceBus, SourceBusl] Conns=[Wye Wye]
~ kVAs=[20000 20000] XHL=0.008

'Line 11

New
New

New
New

New
New

New
New

New
New

New
New

New
New

New
New

Line.
Load.

Line.
Load.

Line.
Load.

Line.
Load.

Line.
Load.

Line.
Load.

Line.
Load.

Line.
Load.

(x8)

LINE11l1
LOAD111

LINE112
LOAD112

LINE113
LOAD113

LINE114
LOAD114

LINE115
LOAD115

LINE11l6
LOAD116

LINE117
LOAD117

LINE118
LOAD118

'Linel2 (x4)

New
New

New
New

New
New

New
New

Line.
Load.

Line.
Load.

Line.
Load.

Line.
Load.

LINE121
LOAD121

LINE122
LOAD122

LINE123
LOAD123

LINE124
LOAD124

'Linel3 (x4)

New
New

New
New

New
New

New
New

Line

Load.

Line.
Load.

Line.
Load.

Line.
Load.

.LINE131
LOAD131

LINE132
LOAD132

LINE133
LOAD133

LINE134
LOAD134

Busl=SourceBusl
Busl=LoadBuslll

Busl=SourceBusl
Busl=LoadBusll2

Busl=SourceBusl
Busl=LoadBusll3

Busl=SourceBusl
Busl=LoadBusll4

Busl=SourceBusl
Busl=LoadBusll5

Busl=SourceBusl
Busl=LoadBusllé6

Busl=SourceBusl
Busl=LoadBusll7

Busl=SourceBusl
Busl=LoadBusl118

Busl=SourceBusl.

Busl=LoadBusl21l

Busl=SourceBusl.

Busl=LoadBusl22

Busl=SourceBusl.

Busl=LoadBusl23

Busl=SourceBusl.

Busl=LoadBusl24

Busl=SourceBusl.

Busl=LoadBusl131l

Busl=SourceBusl.

Busl=LoadBusl32

Busl=SourceBusl.

Busl=LoadBus133

Busl=SourceBusl.

Busl=LoadBusl34

Bus2=LoadBuslll Linecode=AWGl4cc
Phases=1 kV=0.27 kW=12 PF=1

Bus2=LoadBusll2 Linecode=AWGl4cc
Phases=1 kV=0.27 kW=12 PF=1

Bus2=LoadBusll3 Linecode=AWGl4cc
Phases=1 kV=0.27 kW=12 PF=1

Bus2=LoadBusll4 Linecode=AWGl4cc
Phases=1 kV=0.27 kW=12 PF=1

Bus2=LoadBusll5 Linecode=AWGl4cc
Phases=1 kV=0.27 kW=12 PF=1

Bus2=LoadBusll6é Linecode=AWGl4cc
Phases=1 kV=0.27 kW=12 PF=1

Bus2=LoadBusll7 Linecode=AWGl4cc
Phases=1 kV=0.27 kW=12 PF=1

Bus2=LoadBusl118 Linecode=AWGl4cc
Phases=1 kV=0.27 kW=12 PF=1

2 Bus2=LoadBusl2l Linecode=AWG8cc
Phases=1 kV=0.27 kW=30 PF=1

2 Bus2=LoadBusl22 Linecode=AWG8cc
Phases=1 kV=0.27 kW=30 PF=1

2 Bus2=LoadBusl23 Linecode=AWG8cc
Phases=1 kV=0.27 kW=30 PF=1

2 Bus2=LoadBusl24 Linecode=AWG8cc
Phases=1 kV=0.27 kW=30 PF=1

2 Bus2=LoadBusl3l Linecode=AWG8cc
Phases=1 kV=0.27 kW=30 PF=1

2 Bus2=LoadBusl32 Linecode=AWG8cc
Phases=1 kV=0.27 kW=30 PF=1

2 Bus2=LoadBusl33 Linecode=AWG8cc
Phases=1 kV=0.27 kW=30 PF=1

2 Bus2=LoadBusl34 Linecode=AWG8cc
Phases=1 kV=0.27 kW=30 PF=1

kVs= [0.23 0.27]

Length=24 Units=m

Length=24 Units=m

Length=4 Units=m

Length=4 Units=m

Length=9.5 Units=m

Length=9.5 Units=m

Length=19 Units=m

Length=19 Units=m

Length=4 Units=m

Length=4 Units=m

Length=19 Units=m

Length=19 Units=m

Length=4 Units=m

Length=4 Units=m

Length=19 Units=m

Length=19 Units=m
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'Lineld4 (x21)

New
New

New
New

New
New

New
New

New
New

New
New

New
New

New
New

New
New

New
New

New
New

New
New

New
New

New
New

New
New

New
New

New
New

New
New

New
New

New
New

New
New

Line.
Load.

Line.
Load.

Line
Load.

Line.
Load.

Line
Load.

Line
Load.

Line
Load.

Line
Load.

Line
Load.

Line
Load.

Line
Load.

Line
Load.

Line
Load.

Line
Load.

Line
Load.

Line
Load

Line
Load.

Line
Load.

Line
Load.

Line
Load.

Line
Load.

LINE1l41
LOAD141

LINE142
LOAD142

.LINE143

LOAD143

LINE144
LOAD144

.LINE145

LOAD145

.LINE146

LOAD146

.LINE147

LOAD147

.LINE148

LOAD148

.LINE149

LOAD149

.LINE1410

LOAD1410

.LINE1411

LOAD1411

.LINE1412

LOAD1412

.LINE1413

LOAD1413

.LINE1414

LOAD1414

.LINE1415

LOAD1415

.LINE1416
.LOAD1416

.LINE1417

LOAD1417

.LINE1418

LOAD1418

.LINE1419

LOAD1419

.LINE1420

LOAD1420

.LINE1421

LOAD1421

Busl=SourceBusl
Busl=LoadBusl41l

Busl=SourceBusl.

Busl=LoadBusl42

Busl=SourceBusl.

Busl=LoadBusl43

Busl=SourceBusl.

Busl=LoadBusl44

Busl=SourceBusl.

Busl=LoadBusl45

Busl=SourceBusl.

Busl=LoadBusl46

Busl=SourceBusl.

Busl=LoadBusl47

Busl=SourceBusl.

Busl=LoadBus148

Busl=SourceBusl.

Busl=LoadBusl149

Busl=SourceBusl.3 Bus2=LoadBusl410 Linecode=AWG6cc

.3 Bus2=LoadBusl41l Linecode=AWG6cc
Phases=1 kV=0.27 kW=45.69 PF=1

3 Bus2=LoadBusl42 Linecode=AWG6cc
Phases=1 kV=0.27 kW=45.69 PF=1

3 Bus2=LoadBusl43 Linecode=AWG6cc
Phases=1 kV=0.27 kW=45.69 PF=1

3 Bus2=LoadBusl44 Linecode=AWG6cc
Phases=1 kV=0.27 kW=45.69 PF=1

3 Bus2=LoadBusl45 Linecode=AWG6cc
Phases=1 kV=0.27 kW=45.69 PF=1

3 Bus2=LoadBusl46 Linecode=AWG6cc
Phases=1 kV=0.27 kW=45.69 PF=1

3 Bus2=LoadBusl47 Linecode=AWG6cc
Phases=1 kV=0.27 kW=45.69 PF=1

3 Bus2=LoadBusl48 Linecode=AWG6cc
Phases=1 kV=0.27 kW=45.69 PF=1

3 Bus2=LoadBusl49 Linecode=AWG6cc
Phases=1 kV=0.27 kW=45.69 PF=1

Busl=LoadBus1410 Phases=1 kV=0.27 kW=45.69 PF=1

Busl=SourceBusl.3 Bus2=LoadBusl4ll Linecode=AWG6cc

Busl=LoadBus1l41ll Phases=1 kV=0.27 kW=45.69 PF=1

Busl=SourceBusl.3 Bus2=LoadBusl41l2 Linecode=AWG6cc

Busl=LoadBusl1412 Phases=1 kV=0.27 kW=45.69 PF=1

Busl=SourceBusl.3 Bus2=LoadBusl41l3 Linecode=AWG6cc

Busl=LoadBus1413 Phases=1 kV=0.27 kW=45.69 PF=1

Busl=SourceBusl.3 Bus2=LoadBusl41l4 Linecode=AWG6cc

Busl=LoadBusl414 Phases=1 kV=0.27 kW=45.69 PF=1

Busl=SourceBusl.3 Bus2=LoadBusl41l5 Linecode=AWG6cc

Busl=LoadBusl1415 Phases=1 kV=0.27 kW=45.69 PF=1

Busl=SourceBusl.3 Bus2=LoadBusl41l6 Linecode=AWG6cc

Busl=LoadBus1l416 Phases=1 kV=0.27 kW=45.69 PF=1

Busl=SourceBusl.3 Bus2=LoadBusl4l7 Linecode=AWG6cc

Busl=LoadBusl1417 Phases=1 kV=0.27 kW=45.69 PF=1

Busl=SourceBusl.3 Bus2=LoadBusl41l8 Linecode=AWG6cc

Busl=LoadBus1l418 Phases=1 kV=0.27 kW=45.69 PF=1

Busl=SourceBusl.3 Bus2=LoadBusl41l9 Linecode=AWG6cc

Busl=LoadBusl1419 Phases=1 kV=0.27 kW=45.69 PF=1

Busl=SourceBusl.3 Bus2=LoadBusl420 Linecode=AWG6cc

Busl=LoadBusl1l420 Phases=1 kV=0.27 kW=45.69 PF=1

Busl=SourceBusl.3 Bus2=LoadBusl42l Linecode=AWG6cc

Busl=LoadBusl421 Phases=1 kV=0.27 kW=45.69 PF=1

Length=24 Units=m

Length=24 Units=m
Length=24 Units=m
Length=24 Units=m
Length=24 Units=m
Length=24 Units=m
Length=24 Units=m
Length=4 Units=m

Length=4 Units=m

Length=4 Units=m
Length=4 Units=m
Length=4 Units=m
Length=4 Units=m
Length=4 Units=m
Length=4 Units=m
Length=9.5 Units=m
Length=9.5 Units=m
Length=9.5 Units=m
Length=9.5 Units=m

Length=19 Units=m

Length=19 Units=m
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!Transporte a Barra Delantera

'LinelC

New Line.LINE1C Busl=SourceBus Bus2=LoadBuslC Linecode=AWG0000ca Length=24 Units=m

'Line2C

New Line.LINE2C Busl=SourceBus Bus2=LoadBus2C Linecode=AWG2ca Length=24 Units=m

'Rama 1l15ac

!Transformador 2 TR2

New Transformer.TR2 Buses=[LoadBuslC, SourceBus2] Conns=[Wye Wye] kVs= [O.

~ kVAs=[20000 20000] XHL=0.008

'Line21 (x21)

New
New

New
New

New
New

New
New

New
New

New
New

New
New

New
New

New
New

New
New

New
New

New
New

New
New

New
New

New
New

Line

Load.

Line.
Load.

Line.
Load.

Line.
Load.

Line.
Load.

Line.
Load.

Line.
Load.

Line.
Load.

Line.
Load.

Line.
Load.

Line.
Load.

Line.
Load.

Line.
Load.

Line.
Load.

Line.
Load.

.LINE211
LOAD211

LINE212
LOAD212

LINE213
LOAD213

LINE214
LOAD214

LINE215
LOAD215

LINE216
LOAD216

LINE217
LOAD217

LINE218
LOAD218

LINE219
LOAD219

LINE2110
LOAD2110

LINE2111
LOAD2111

LINE2112
LOAD2112

LINE2113
LOAD2113

LINE2114
LOAD2114

LINE2115
LOAD2115

Busl=SourceBus2
Busl=LoadBus21l1l

Busl=SourceBus2
Busl=LoadBus212

Busl=SourceBus2
Busl=LoadBus213

Busl=SourceBus2
Busl=LoadBus214

Busl=SourceBus2
Busl=LoadBus215

Busl=SourceBus2
Busl=LoadBus216

Busl=SourceBus2
Busl=LoadBus217

Busl=SourceBus2
Busl=LoadBus218

Busl=SourceBus2
Busl=LoadBus219

Bus2=LoadBus21l1l Linecode=AWG8ca Length=4
Phases=3 kv=0.115 kW=6.66 PF=0.9

Bus2=LoadBus212 Linecode=AWG8ca Length=4
Phases=3 kv=0.115 kW=6.66 PF=0.9

Bus2=LoadBus213 Linecode=AWG8ca Length=4
Phases=3 kV=0.115 kW=6.66 PF=0.9

Bus2=LoadBus214 Linecode=AWG8ca Length=4
Phases=3 kv=0.115 kW=6.66 PF=0.9

Bus2=LoadBus215 Linecode=AWG8ca Length=4
Phases=3 kv=0.115 kW=6.66 PF=0.9

Bus2=LoadBus216 Linecode=AWG8ca Length=4
Phases=3 kv=0.115 kW=6.66 PF=0.9

Bus2=LoadBus217 Linecode=AWG8ca Length=4
Phases=3 kv=0.115 kW=6.66 PF=0.9

23 0.115]

Units=m

Units=m

Units=m

Units=m

Units=m

Units=m

Units=m

Bus2=LoadBus218 Linecode=AWG8ca Length=24 Units=m

Phases=3 kV=0.115 kW=6.66 PF=0.9

Bus2=LoadBus219 Linecode=AWG8ca Length=24 Units=m

Phases=3 kV=0.115 kW=6.66 PF=0.9

Busl=SourceBus2 Bus2=LoadBus2110 Linecode=AWG8ca Length=24 Units=m
Busl=LoadBus2110 Phases=3 kV=0.115 kW=6.66 PF=0.9

Busl=SourceBus2 Bus2=LoadBus2111l Linecode=AWG8ca Length=24 Units=m
Busl=LoadBus2111 Phases=3 kV=0.115 kW=6.66 PF=0.9

Busl=SourceBus2 Bus2=LoadBus2112 Linecode=AWG8ca Length=24 Units=m
Busl=LoadBus2112 Phases=3 kV=0.115 kW=6.66 PF=0.9

Busl=SourceBus2 Bus2=LoadBus2113 Linecode=AWG8ca Length=24 Units=m
Busl=LoadBus2113 Phases=3 kV=0.115 kW=6.66 PF=0.9

Busl=SourceBus2 Bus2=LoadBus2114 Linecode=AWG8ca Length=24 Units=m
Busl=LoadBus2114 Phases=3 kV=0.115 kW=6.66 PF=0.9

Busl=SourceBus2 Bus2=LoadBus2115 Linecode=AWG8ca Length=24 Units=m
Busl=LoadBus2115 Phases=3 kV=0.115 kW=6.66 PF=0.9
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New

Line.

Units=m

New

New

Load.

Line.

Units=m

New

New

Load.

Line.

Units=m

New

New

Load.

Line.

Units=m

New

New

Load.

Line.

Units=m

New

New

Load.

Line.

Units=m

New

Load.

LINE2116

LOAD2116

LINE2117

LOAD2117

LINE2118

LOAD2118

LINE2119

LOAD2119

LINE2120

LOAD2120

LINE2121

LOAD2121

'Line22 (x8)

New
New

New
New

New
New

New
New

New
New

New
New

New
New

New
New

Line
Load

Line.
Load.

Line.
Load.

Line.
Load.

Line.
Load.

Line.
Load.

Line.
Load.

Line.
Load.

.LINE221
.LOAD221

LINE222
LOAD222

LINE223
LOAD223

LINE224
LOAD224

LINE225
LOAD225

LINE226
LOAD226

LINE227
LOAD227

LINE228
LOAD228

'Rama 28cc
!Transformador 3 TR3 -

Busl=SourceBus2 Bus2=LoadBus2116 Linecode=AWG8ca Length=33.6

Busl=LoadBus2116 Phases=3 kV=0.11l5 kW=6.66 PF=0.9

Busl=SourceBus2 Bus2=LoadBus2117 Linecode=AWG8ca Length=33.6

Busl=LoadBus2l11l7 Phases=3 kV=0.11l5 kW=6.66 PF=0.9

Busl=SourceBus2 Bus2=LoadBus2118 Linecode=AWG8ca Length=33.6

Busl=LoadBus2118 Phases=3 kV=0.115 kW=6.66 PF=0.9

Busl=SourceBus2 Bus2=LoadBus2119 Linecode=AWG8ca Length=33.6

Busl=LoadBus2119 Phases=3 kV=0.11l5 kW=6.66 PF=0.9

Busl=SourceBus2 Bus2=LoadBus2120 Linecode=AWG6ca Length=43.1

Busl=LoadBus2120 Phases=3 kV=0.11l5 kW=6.66 PF=0.9

Busl=SourceBus2 Bus2=LoadBus2121 Linecode=AWG6ca Length=43.1

Busl=LoadBus2121 Phases=3 kV=0.11l5 kW=6.66 PF=0.9

Busl=SourceBus2
Busl=LoadBus221

Busl=SourceBus2
Busl=LoadBus222

Busl=SourceBus2
Busl=LoadBus223

Busl=SourceBus2
Busl=LoadBus224

Busl=SourceBus2
Busl=LoadBus225

Busl=SourceBus2
Busl=LoadBus226

Busl=SourceBus2
Busl=LoadBus227

Busl=SourceBus2
Busl=LoadBus228

Bus2=LoadBus221 Linecode=AWGlOca
Phases=3 kv=0.115 kW=5 PF=0.9

Bus2=LoadBus222 Linecode=AWGl0Oca
Phases=3 kV=0.115 kW=5 PF=0.9

Bus2=LoadBus223 Linecode=AWGl0ca
Phases=3 kv=0.115 kW=5 PF=0.9

Bus2=LoadBus224 Linecode=AWGl0ca
Phases=3 kv=0.115 kW=5 PF=0.9

Bus2=LoadBus225 Linecode=AWGl0Oca
Phases=3 kv=0.115 kW=5 PF=0.9

Bus2=LoadBus226 Linecode=AWGlOca
Phases=3 kv=0.115 kW=5 PF=0.9

Length=4 Units=m

Length=4 Units=m

Length=24 Units=m

Length=24 Units=m

Length=33.6 Units=m

Length=33.6 Units=m

Bus2=LoadBus227 Linecode=AWG8ca Length=43.1 Units=m

Phases=3 kV=0.115 kW=5 PF=0.9

Bus2=LoadBus228 Linecode=AWG8ca Length=43.1 Units=m

Phases=3 kV=0.115 kW=5 PF=0.9

New Transformer.TR3 Buses=[LoadBus2C, SourceBus3] Conns=[Wye Wye] kVs= [0.23 0.028]
~ kVAs=[20000 20000] XHL=0.008

'Line31 (x4)

New
New

New
New

Line.LINE311] Busl=SourceBus3.1l Bus2=LoadBus31ll Linecode=AWG00cc Length=4 Units=m
Load.LOAD311 Busl=LoadBus311l Phases=1 kV=0.028 kW=21] PF=1

Line.LINE312 Busl=SourceBus3.1l Bus2=LoadBus312 Linecode=AWG00cc Length=4 Units=m
Load.LOAD312 Busl=LoadBus312 Phases=1 kV=0.028 kW=21] PF=1
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'Line32 (x4)

New Line.LINE321
Units=m
New Load.LOAD321
New Line.LINE322
Units=m
New Load.LOAD322
New Line.LINE323
Units=m
New Load.LOAD323
New Line.LINE324
Units=m

New Load.LOAD324

New
New
New
New

Solve
Show
Show
Show
Show

Voltages
Currents

Losses

Busl=SourceBus3

Busl=LoadBus321

Busl=SourceBus3

Busl=LoadBus322

Busl=SourceBus3

Busl=LoadBus323

Busl=SourceBus3

Busl=LoadBus324

Generator.genl busl=SourceBus
Generator.gen2 busl=SourceBus
Generator.gen3 busl=SourceBus
Generator.gen4 busl=SourceBus

Powers kVA elements

.2 Bus2=LoadBus321

Phases=1 kv=0.028

.2 Bus2=LoadBus322

Phases=1 kv=0.028

.3 Bus2=LoadBus323

Phases=1 kv=0.028

.3 Bus2=LoadBus324

Phases=1 kv=0.028

phase=3 kv=0.230
phase=3 kv=0.230
phase=3 kv=0.230
phase=3 kv=0.230

Linecode=AWG0000cc Length=4
kw=15 PF=1
Linecode=AWG0000cc Length=4
kW=15 PF=1
Linecode=AWG0000cc Length=4
kW=15 PF=1
Linecode=AWG0000cc Length=4

kWw=15 PF=1

Model=3 kW=250
Model=3 kW=250
Model=3 kW=250
Model=3 kW=250
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