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Resumen

1 objetivo de este estudio es el disefio y simulacién de un modelo de arquitectura
E eléctrica para un eVTOL. Para conseguir ese objetivo, se ha analizado el estado del
arte de los eVTOL, describiendo los diferentes tipos que existen y el modelo de mision tipica
de estas aeronaves. Seguidamente, se han estudiado las caracteristicas de las diferentes
tipologias de arquitecturas eléctricas y en base a este andlisis, se ha definido la tipologia
de alimentacion, siendo esta por generacion hibrida con pila de combustible y bateria. A
continuacion, se ha procedido a dimensionar las fuentes de energia de forma que sean
capaces de soportar una mision interurbana de un eVTOL multirotor. Se han disefiado los
convertidores asociados a las fuentes definidas, junto a las tensiones que forman los buses
del circuito, y una vez modelado el circuito, se ha simulado un perfil de vuelo en el que la
carga sometida a cada fuente se ha cuantificado en base al grado de hibridacién de cada
fase.






Abstract

he objective of this study is the design and simulation of an electrical architecture
model for an eVTOL. To achieve this objective, the state of the art of eVTOLSs has
been analysed, describing the different types that exist and the typical mission model of
these aircrafts. Next, the characteristics of the different types of electrical architectures
have been studied, and, on the basis of this analysis, the power supply typology has been
defined, this being by hybrid generation with fuel cell and battery. The energy sources were
then sized so that, they are capable of supporting a multi-rotor eVTOL intercity mission.
We have designed the converters associated with the defined sources, together with the
voltages that form the circuit buses, and once the circuit has been modelled, a flight profile
has been simulated in which, the load subjected to each source has been quantified on the
basis of the degree of hybridisation of each phase.
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1 Introduccion

1.1 Caracteristicas generales y estado del arte de los eVTOL

Se le define eVTOL a los vehiculos capaces de despegar y aterrizar de forma vertical,
siendo sus siglas en inglés (Electric Vertical Take-Off and Landing). Estos vehiculos estdn
llamados a ser la solucién a problemas actuales como la congestion del trafico terrestre,
al ser capaces de cumplir la funcién de taxi aéreo, portador de mercancias o vehiculo de
transporte personal [18]. Se estima que mediante un sistema de "vertipuertos" distribuidos
en una ciudad, estas aeronaves "nos permitirian desplazarnos de una forma entre 2 y 6
veces mds rapida en entornos urbanos que de manera convencional" [21]. Ademads, dado
que son mads silenciosos que los helicépteros convencionales, se convierten en una opcion
mds adecuada para las zonas mds masificadas.

Otro factor clave en el impulso en el desarrollo de los eVTOL son sus bajas emisiones.
Al ser vehiculos que en un futuro adquirirdn relevancia, las empresas estdn invirtiendo en
el desarrollo de modelos puramente eléctricos [3].

En general, todas la aeronaves de esta tipologia tienen un sistema de propulsion eléctrica
distribuida, lo que les permite cumplir con restricciones de seguridad al conseguir un
sistema mas tolerante a fallos en las fases de vuelo mas comprometidas [3]. Este reparto de
la propulsién reduce la resistencia aerodindmica de la aeronave. Ademds, al usar motores
eléctricos, més eficientes que los motores de combustién voluminosos, se consigue que
la aeronave en conjunto sea mds eficiente [21]. La posicién o modelo de motor es lo que
nos permite diferenciar a un tipo de eVTOL de otro. Esto se verd en el capitulo siguiente
(Seccion 1.2)

Debido al auge de estas aeronaves, la EASA ha publicado unas regulaciones de certifi-
cacion para todo eVTOL que opere en espacio aéreo europeo con el nombre de: Special
Condition for Vertical Take-off and Landing Aircraft (SC-VTOL). En esta normativa se defi-
nen las especificaciones técnicas para VTOL tripulados no presurizados con una velocidad
de Mach médxima de 0.6. Entre la normativa destacan las siguientes especificaciones:

 Estos vehiculos tienen que tener una capacidad méaxima de 9 pasajeros.

* Su maximo MTOM (Maximum Take-Off Mass) es de 3175kg
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* Durante las fases mds comprometidas de vuelo debe haber al menos 2 dispositivos
propulsores en funcionamiento. [4]

1.2 Clasificacion de los eVTOL

A la hora de clasificar, podemos hacerlo de dos formas distintas, ya sea teniendo en cuenta
su rango o el tipo de aeronave del que se trate.

1.2.1 Clasificacién por rango
Distinguimos dos tipos:

* UAM (Urban Air Mobility): Aeronaves con un rango de 5-40 km, usados para
misiones intraurbanas, que operan a una velocidad de vuelo entre 70-120 km/h.

* RAM (Regional Air Mobility): Aeronaves con un rango de 100-300 km, con la
capacidad de conectar zonas interurbanas, y una velocidad de vuelo de mas de
200km/h. [11]

1.2.2 Clasificacion por arquitectura

Aplicando este criterio, vamos a clasificar los vehiculos dependiendo de la distribucién y
tipologia de sus motores.

VTOL sin ala o multicopteros

En este grupo se incluyen las aeronaves sin ala equipadas con multiples rotores. Tienen
una configuracion simple y una alta eficiencia en las fases de despegue, aterrizaje y planeo
[8]. Estos VTOL tienen un bajo peso, dado que carecen de contribucion a la masa total del
ala. Cuentan con una gran superficie de barrido de disco, traduciéndose en una baja carga
de disco (estos términos se describirdn en el siguiente punto Seccién 1.3). No obstante, su
eficiencia en vuelo crucero es limitada, por lo que se emplean principalmente en trayectos
de UAM o misiones de corta distancia.

Figura1.1 Ehang 216: VTOL multicoptero.



1.2 Clasificacion de los eVTOL

"Lift + cruise"

Estas aeronaves tienen propulsores independientes para el ascenso y para el crucero. Puesto
que, a diferencia de los multirotores, estas aeronaves tienen equipada un ala, consiguen asi
una mayor eficiencia en la fase de crucero. Ademds, poseen unos motores con menor canti-
dad de hélices y menor cuerda en ellas, con el fin de reducir su resistencia aerodindmica.
No obstante, esto repercute en su acustica, ocasionando altas emisiones de ruido.

N Vel
Figura 1.2 CityAirbus NextGen-eVTOL: VTOL L+C.

VTOL de empuje dirigido

Este grupo estd conformado por 3 tipos de aeronaves:

* VTOL de rotor inclinable: En este tipo de aeronaves, se montan los rotores en un
eje giratorio para dirigir el empuje. Durante las fases verticales, el motor apunta
hacia arriba y va rotando su eje de giro progresivamente mientras la aeronave va
ganando velocidad hasta llegar a una posicion paralela al suelo, una vez alcanzada la
velocidad de crucero.

* VTOL de ala inclinable: En este caso es el ala entera con los motores la que gira.
Con esto se consigue una mayor eficiencia en el planeo al evitar la reduccién de
empuje que genera un ala fija.

* Empuje canalizado: En estos VTOL, el fan se ubica dentro de una géndola. Mediante
esto conseguimos una reduccion de las pérdidas de punta de ala y por tanto un aumento
en la eficiencia en crucero [16].
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(@) Joby S4: Aeronave de rotor giratorio. (b) NASA Greased Ligthning: Aeronave de ala
inclinable.

(€) Lilium 7: aeronave de empuje canalizado.

Figura 1.3 Aeronaves de empuje dirigido.
1.3 Perfil general de mision

El vuelo de un VTOL sigue, en general, las siguientes fases segin [11]:

1. Hover: Esta fase inicial es donde la aeronave despega o aterriza verticalmente. No se
produce desplazamiento horizontal.

2. Fase de transicion: La acronave cambia su configuracién para comenzar el despla-
zamiento horizontal. En el transcurso de la fase hay un decremento cuadrético de la
potencia requerida, ya que a medida que aumenta la velocidad, empieza a actuar la
sustentacion generada por las alas, en caso de haberlas.

3. Escalada: Durante esta fase el VTOL va ganando velocidad y altura hasta llegar a la
altitud y velocidad de crucero.

4. Crucero: El vuelo prosigue a velocidad y altitud constante.

5. Descenso: Analogo a la escalada, la aeronave va disminuyendo su altitud y velocidad
conforme se aproxima a su destino.

6. Transicion: Al igual que tras el planeo oficial se cambia la configuracion para realizar
el hover de aterrizaje sin desplazamiento horizontal.

7. Hover: El vehiculo dismuye su altitud hasta tocar tierra.
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Figura 1.4 Perfil tipico de una misién de un VTOL [11].

De todas las fases de vuelo, al igual que en el caso de las aeronaves convencionales
independientemente del consumo o geometria, las etapas que mds energia requieren son
las que realizan trayectos verticales. Esta potencia requerida estd fuertemente influenciada
por un pardmetro de disefio denominado carga de disco.

La carga de disco (T /A) se define como el cociente entre el empuje de un motor y el
area total de disco del rotor, es decir, es la presion a la que estd sometido el rotor, (algunos

autores lo definen también como el cociente entre el MTOM Yy el drea del rotor [21] ).

En el caso de los multirotores tenemos un 7 /A ~ 20 — 50kg/m? y en los VTOL de rotor
inclinable T /A ~ 80 — 120kg/m?. Estos valores dependen de si la aeronave se destina
principalmente para trayectos de crucero con poca dependencia del hover.

En el resto de las fases de vuelo, la potencia requerida la va a determinar parametros
aerodindmicos como el cociente L/D. Dicho esto se puede ver como en aeronaves como los
multirotores, debido a su bajo peso, o aeronaves con mayor area de disco de rotor, requieren
poca potencia en las fases de despegue y aterrizaje. Se llega también a que los VTOL con
rotores grandes van a generar una mayor resistencia y por tanto, requerirdn una mayor
potencia que un VTOL de ala fija durante el crucero, debido a su eficiencia ligada a la
sustentacion generada durante el crucero.






2 Analisis comparativo de
arquitecturas eléctricas y
convertidores en aeronaves VTOL

El primer paso para realizar todo disefio es saber los requerimientos que va a tener que
cumplir. En el caso del disefio de las arquitecturas para un tren de potencia de un VTOL,
necesitamos saber:

* Tipo de aeronave: Ya que cada una de las variedades de VTOL descritas en Sec-
cion 1.2, tiene unos requerimientos predeterminados.

* Rango de vuelo: Para poder definir la capacidad de nuestros elementos de generacién
de energia.

» Carga de pago: Punto determinante para la potencia requerida.
 Perfil de vuelo
Una vez definido esto, vamos a ser capaces de decantar el disefio, bien por una confi-

guracion ligera y energéticamente eficiente o pesada de bajo consumo [17]. Para ello, se
describen a continuacion las arquitecturas que cumplen dichas descripciones.

2.1 Tipologia de las arquitecturas eléctricas usadas en aeronaves VTOL

2.1.1 Arquitecturas puramente eléctricas

En este grupo se encuentran las arquitecturas cuya alimentacion se basa en baterias eléctri-
cas lo que permite conectar los elementos del circuito en serie.

Modelo DC

En esta opcidn tenemos una bateria conectada a un disyuntor en serie que alimenta un bus
de distribucion. Este bus alimenta a las cargas, que a través de otro disyuntor y un inversor
alimentan al motor.
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‘ Bateria }—— Disyuntor }——‘ Bus }‘ Disyuntor }“ Cable }“ Inversor }“ Motor |

Figura 2.1 Arquitectura DC.

Modelo AC

Este caso es bastante parecido al anterior. La diferencia principal es que la potencia requeri-
da se obtiene directamente convirtiendo la extraida del bus de distribucién. Seguidamente,
se reparte a las cargas y al motor en su forma alterna mediante cableado.

‘ Bateria }—— Disyuntor }——‘ Bus }‘ Disyuntor }“ Inversor }“ Cable }“ Motor |

Figura 2.2 Arquitectura con distribucién secundaria en AC.

2.1.2 Arquitectura turbo-eléctrica

En este caso, la bateria se sustituye por un motor cuya turbina mueve un generador. La
parte de las cargas se alimenta por cableado usando un combo rectificador-inversor para
realizar conversiones en alta frecuencia para el motor.

Generador Disyuntor }—— Disyuntor Cable Rect+inv Motor

Figura 2.3 Arquitectura turbo-eléctrica.

2.1.3 Arquitectura hibrida

Esta arquitectura combina elementos de la turboeléctrica y la puramente eléctrica en conti-
nua. La parte de las cargas es idéntica a la puramente eléctrica, con el inversor justo antes de
los motores. La diferencia reside en la parte generativa, donde tenemos un sistema hibrido
de dos fuentes de energia, en la que una de ellas es una bateria que nos va a dar soporte
en las fases de vuelo en las que se necesitan picos de potencia (despegue y aterrizaje)
y una segunda fuente de energia, generalmente un motor con un generador como en la
turboeléctrica (seccion 2.1.2) o una pila de combustible, la cual nos da soporte en el crucero.
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Figura 2.4 Arquitectura hibrida.

2.1.4 Comparacion de arquitecturas

En este apartado se procede a comparar las caracteristicas de las arquitecturas anteriormente
mencionadas. Como muestra, se usan arquitecturas hibridas con diferentes grados de
hibridacién (relacién entre la potencia suministrada por la bateria y la potencia total
requerida 2.1), arquitecturas puramente eléctricas y arquitecturas hibridas con pilas de
combustible.
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s 379
T 09 m 358382
& e 338 34¢ s
250 239 8 350 — -
- - 301 201 306
o 204 199 % 300 =
= 190 ? S 255
= 200 = - e 236
g 160 155 e
= -
& 150 131 132 - 200
5 119117 e
5 £ 150
'._.; 100 :
e = 100
2 50 __4! 50
0 (1]
A AN Y DA AN Y QN A &Y @ N Y D
" \\@ NAPVARN .\T_\g; \"\; hﬂ'u\ Q¥ o’ @7 o7 2”7 o7 ® < \\‘.‘\‘__;\'H
8§ & & & 8 8 oV oreFyT 8 8 8 8 8 8 QFoF v
\.. \.@‘\\\;\\\0\ \;\. \\\\.- \\\\- \‘\Lv N\ N \\\\_}\\;\\. ‘_:‘\ \\\ \\\\\ \\g‘
FFFLLL T & L L A ECE (¥
RE L e TG TP P P <
. . . Wh
(@) Ratio potencia/peso. (b) Ratio %

Figura 2.5 Comparativa de energia y potencia [4].

En las graficas anteriores se representa la relacion potencia-peso ( 2.5a) y la relacion de
energia para una misioén de 50 km y pasajeros, por persona y kilémetro ( 2.5b).

En el primer caso se observa que las arquitecturas cuya generacion es solamente por
baterias son las que menos ratio tienen, siendo por tanto las mds eficientes a términos de
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potencia. En cambio, las arquitecturas con pilas de combustible son las de mayor ratio.

En la segunda grafica vemos cémo las configuraciones hibridas son las que menos

energia necesitan a bajos valores de hibridacién y conforme aumenta el ratio de energia
dada por las baterias, esta demanda aumenta debido al aumento del peso de estas.

Por tanto, de las gréficas se derivan las siguientes afirmaciones:

 Las arquitecturas con altos valores de hibridacién y las que tienen una generacion

Unicamente con baterias, son las mds eficientes en términos de potencia especifica,
es decir, son las arquitecturas que permiten maximizar la potencia generada mientras
se minimiza el peso total de la aeronave. Sin embargo, en términos de energia son
las mds ineficientes.

Las arquitecturas hibridas a bajo grado de hibridacion son las més eficientes en
términos de energia debido a su generacion alternativa a la bateria.

Comparativa en términos de rango

En este apartado se va a comparar la evolucion en masa y en energia de las diferentes
arquitecturas conforme aumenta el rango de disefio de la aeronave. Para ello se parte de las
siguientes gréficas:

MTOM, kg

4000
3500
= B e A R R
2500 Intra-City Use Case
2000
1500
1000 ;”HH’Ff —a——F
o — ® ]
10 20 30 40 50 60 70 80 90 100 110 120
Design Range, km
—®— Serial (@=0.2) —&— Parallel (® =0.2) —&— Full Electric 1
Fuel Cell —®— Fuel Cell & Bat = = = Maximum MTOM

Figura 2.6 Evolucién del peso con el rango [4].
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Figura 2.7 Evolucion de la energia con el rango [4].

En relacion con las gréficas, inicialmente se observa en la Figura 2.6 como evoluciona
el MTOM de los eVTOL conforme aumenta el rango de disefio con la restriccion de masa
estipulada por la EASA comentada en el apartado 1.1. Como primera observacion, se ve
el crecimiento exponencial del peso en el caso de las arquitecturas puramente eléctricas
dadas las limitaciones en la tecnologia actual (la energia gravimétrica actual de las baterias
estd en torno a 200-300 Wh/kg [10]).A mayor rango, el MTOM sufre este crecimiento,
dado que incrementa el peso en baterias que debe tener la aeronave.

Separando la gréfica en arquitecturas para rangos cortos y arquitecturas para rangos
largos, podemos afirmar que en el caso de disefar una aeronave, a la hora de tener en cuenta
la masa de nuestra arquitectura eléctrica, para rangos cortos, nos debemos decantar por
una arquitectura hibrida y para rangos altos por una hibrida con pila de combustible, pues
su peso apenas crece con el rango.

Respecto a la Figura 2.7, aqui se representa la energia demandada por el sistema frente a
un aumento en el rango de disefio. Se percibe claramente cémo la mayoria de las arquitec-
turas siguen una tendencia a reducir su demanda de energia conforme aumenta el rango, a
excepcion de las arquitecturas puramente eléctricas.

2.1.5 Conclusiones

A modo de resumen, se expone en forma de tabla las ventajas y desventajas de las distintas
arquitecturas expuestas anteriormente:
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Arquitecturas con generacion puramente eléctrica

Arquitectura puramente eléctrica

Ventajas Desventajas

Simple a nivel componentes Baja energia gravimétrica actual limita su rango

Sistema con menos pérdidas de potencia [17] | M4s energéticamente ineficientes por su alto peso

Eficiente a rangos bajos de vuelo Ineficiente a altos rangos de vuelo

Arquitecturas con generacion hibrida motor-bateria

Arquitectura hibrida

Ventajas Desventajas

Ligero comparado con un sistema turbo-eléctrico Baja energia gravimétrica actual limita su rango

Rangos altos de vuelo con tecnologia actual Con tecnologia actual existen arquitecturas con mejor rendimiento

Eficiente energéticamente con poca hibridacién | Arquitectura con las mayores pérdidas de potencia respecto a las demds

Eficiente a rangos bajos

Arquitecturas con generacion turbo-eléctrica

Arquitectura turbo-eléctrica

Ventajas Desventajas

Buen rendimiento con tecnologia actual Componentes con peso alto

Rangos altos de vuelo con tecnologia actual | Pérdidas elevadas de potencia

Arquitecturas con generacion hibrida pila de combustible-bateria

Arquitectura con pila de combustible

Ventajas Desventajas

Sistema m4s eficiente en términos de energfa Bajo rendimiento cuando se requieren potencias elevadas

Arquitectura con mejor rendimiento a rangos de vuelo altos Mayor complejidad y costes de mantenimiento

Para finalizar el apartado, se va a tratar el impacto medioambiental de cada arquitectura.
Como la tendencia actual en el sector aerondutico se basa en la busqueda de la electrificacion
de las aeronaves, se prevé que las arquitecturas que usan baterias ganen importancia en
el futuro con el aumento de la energia gravimétrica de estas, mejorando asi su eficiencia
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energética (Figura 2.8). Por tanto, las arquitecturas como la turboeléctrica, que son mas
contaminantes, perderdn importancia en el sector.
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Figura 2.8 Evolucion eficiencia energética con mejora de la energia en las baterias.






3 Diseno de distribucion eléctrica de
eVTOL

En este capitulo se detallard de manera precisa y estructurada el procedimiento seguido
para el disefio y simulacién del circuito objetivo del proyecto. En primer lugar, se procedera
con la descripcidn justificada del tipo de arquitectura seleccionada y, una vez descrita, se
desarrollard el estudio de cada uno de los elementos que componen el esquema.

3.1 Arquitectura eléctrica del circuito

Una vez realizado en el Capitulo 2 un estudio de las ventajas e inconvenientes de cada tipo
de arquitectura, se define cudl serd la escogida para el disefio.

En este caso, se ha optado por un circuito basado en la combinacién de una pila de
combustible y una bateria debido a las ventajas que nos ofrece cada elemento. Las baterias
estdn destinadas a desempefiar un papel cada vez mads relevante en el futuro dada su alta
eficiencia en el almacenamiento y suministro de energia, siendo estas, tal y como se vio
en el capitulo anterior, una opcién 6ptima para aeronaves destinadas a realizar vuelos de
poco alcance. Por su parte, las pilas de combustible destacan por su desempefio 6ptimo
en misiones de larga distancia y su excelente eficiencia energética. La integracién de am-
bas tecnologias permite aprovechar la eficiencia de potencia de las baterias junto con la
eficiencia energética y la estabilidad de las pilas de combustible, logrando asi un sistema
equilibrado y adaptable a los requerimientos actuales y futuros.

Una vez definida la arquitectura general del circuito, se procederd a abordar de manera
detallada las caracteristicas, funciones y requerimientos de cada elemento generativo por
separado, dividiendo asf el circuito en 2 ramas independientes para su futura implementa-
cién en Simulink.

15
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3.2 Pila de combustible

Una pila de combustible es un sistema electroquimico de generacion de energia eléctrica.
Su funcionamiento se asemeja al de una bateria, con la diferencia de que una pila de
combustible necesita una fuente externa de combustible que haga la funcién de oxidante.

3.2.1 Principios de funcionamiento de una pila de combustible

Una pila de combustible se divide en un dnodo y un citodo separados por un electrolito
polimérico que bloquea el paso de los electrones de un lado a otro, ejerciendo la funcién
de aislante eléctrico.

El combustible (generalmente hidrégeno) entra por el dnodo y se divide en protones y
electrones gracias a un catalizador. Los electrones pasan de un lado a otro del electrolito a
través de un circuito externo (véase parte superior de la Figura 3.1), generando un flujo de
electricidad, mientras que los protones pasan a través del electrolito hasta el ciatodo. En
esta zona de la pila existe una entrada de aire donde el oxigeno reacciona con los protones
del combustible, generando agua y calor [15]. La reaccion es exotérmica y al ser muy lenta,
se necesita la actuacion de catalizadores, siendo los recubrimientos de los electrodos los
que hacen la funcién catalitica [19].
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Figura 3.1 Pila de combustible PEM [1].

Por ultimo, cabe destacar que una célula de una pila de combustible tiene una generacion
de diferencia de potencial reducida (= 0.7V). Es por ello que cuando hacemos referencia a
una pila de combustible, en realidad hablamos de una pila de células de combustible (Fuel
Cell Stack). En su interior, las diferentes células se encuentran conectadas en serie y en
paralelo dentro de la pila.

3.2.2 Tension generada por una pila de combustible

Una vez descrito el funcionamiento de las pilas de combustible, se procede a analizar el
voltaje que éstas generan.
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La caracteristica principal de una pila de combustible es que su voltaje no es fijo, sino
que depende de la corriente de carga de la pila, siguiendo una gréafica como la mostrada en
la Figura 3.2

Eoc Activation

region

Ohmic
region
Mass
transport
region

Fuel cell Voltage (V)

fuel cell current (&)

Figura 3.2 Relacion i-v de una pila de combustible [9].

En ella se diferencian 3 partes:

» Zona de activacion: En esta region la pila de combustible opera cerca de su voltaje
maximo, la corriente es pequefia pues la pila estard sometida a un bajo valor de carga.
En esta zona la pila estd funcionando eficientemente.

* Zona 6hmica: En este rango de trabajo el voltaje suministrado por la pila va decre-
ciendo a medida que aumenta la corriente. Esto se debe a la resistencia interna que
tiene la pila y a la polarizacion de los electrodos.

» Zona de alta corriente: En este rango la pila se encuentra trabajando a su méxima
capacidad. Se ve como la tension cae de forma mds abrupta debido a los efectos
resistivos y las variaciones en la concentracion mésica de los reactivos.

Con el fin de modelar la implementacién de una pila de combustible en el circuito, serd
necesario replicar el comportamiento anteriormente descrito en los valores requeridos por
Simulink para definir una pila de combustible:

Voltage at 0A and 1A [V_0(V), V_1(V)] [500,488.2] [E

Nominal operating point [Inom(A), Vnom(V}] |[270 320] ‘ 5

Maximum operating point [Tend(A), Vend(V)] |[300, 280]

Figura 3.3 Datos requeridos en Simulink para la pila de combustible.

En la Figura 3.3 se comprueba cémo a 0A se da la tensién maxima de la pila; en el punto
nominal de trabajo se da una tensién mds baja que la anterior y en el punto méximo se da
la menor posible. Andlogamente, se ve como la corriente, a diferencia de la tension, va
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aumentando.

Debido a este valor variable de la tensién dada por una pila de combustible, para poder
implementarla en nuestro circuito serd necesario algun transformador que nos mantenga
la tension de la pila en una tension fija. Esto lo conseguimos mediante convertidores con
aislamiento galvanico.

Para poder escoger un convertidor adecuado para el circuito a disefiar se ha realizado una
lectura de diversos articulos basados en la comparacién de convertidores para aplicaciones
MEA (More Electric Aircrafts) y aeronaves eVTOL.

En [10] se comparan varios convertidores de este tipo y llegan a la conclusién de que hoy
en dia, dadas las limitaciones de potencia gravimétrica de los convertidores (20 kW/kg), con
un convertidor de ocho transistores se alcanza un disefio eficiente, compacto y liviano sin
comprometer la eficiencia. Destaca que, en el caso de aumentar el nimero de transistores, se
estd incorporando una mayor complejidad y un peso adicional al circuito, factores criticos
en aplicaciones como los eVTOL, sin que esto se traduzca en una mejora significativa en el
rendimiento.

De entre los diferentes convertidores de ocho transistores, se ha escogido un converti-

dor Dual Active Bridge (DAB), con modulacion por desplazamiento de fase (Phase-shift
modulation), debido a su simplicidad.

3.3 Dual Active Bridge

El convertidor DAB, se basa en la unién de dos convertidores de puente completo por
un transformador. Esta disposicion de los elementos nos proporciona un aislamiento ante
cortocircuitos y picos de tensién a nuestro circuito.
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Figura 3.4 Esquematico del convertidor DAB.

Como podemos ver en la Figura 3.4, este convertidor cuenta con ocho interruptores en
antiparalelo formando dos puentes en H. En la entrada y la salida se instala un filtro para
conseguir una salida con menos factor de rizado y desacoplando ambos circuitos; tenemos
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un transformador de alta frecuencia con una bobina de acoplamiento a su salida.

En esta tipologia de convertidor, la primera rama ejerce como inversor, por lo que nor-
malmente se le denomina puente activo. Una vez pasa por el inversor, la corriente avanza
por el transformador donde se realiza la subida o bajada de tension. Finalmente, se rectifica
mediante el puente activo secundario, es decir, la segunda rama, a la misma frecuencia que
la parte inversora, consiguiendo asf un valor estable de tension.

3.4 Bateria

Las baterias son dispositivos electroquimicos, al igual que las pilas de combustible, con la
diferencia principal de que éstas almacenan energia en forma quimica y la convierten en
energia eléctrica; no la generan a través de reacciones quimicas.

Las baterfas se componen de celdas, las cuales contienen un dnodo y un catodo con
un electrolito entre ambos que facilita el movimiento de iones entre ellos a través de un
circuito externo (Figura 3.10).

catodo

o
L
énodo\\V

A'—> A

B

electrolito ectrolito

Figura 3.5 Esquema de una bateria [5].

3.4.1 Caracteristicas de las baterias y aplicaciones en los eVTOL

La intensidad dada por la bateria se mide mediante la capacidad de carga (Ah), caracte-
ristica determinada por la naturaleza de su composicion, que nos define los amperios a lo
largo de una hora continua que proporciona la bateria [13].

En el contexto de los eVTOL, la bateria es un sistema disefiado especificamente para
alimentar los motores eléctricos de la aeronave. Es por ello que se necesita que tengan
una alta densidad energética (para maximizar la autonomia de vuelo), alta densidad de
potencia (necesaria por los tramos donde més potencia se demanda), un peso optimiza-
do y elementos de seguridad para evitar riesgos como sobrecalentamientos o cortocircuitos.

Sin embargo, el problema reside en que la tecnologia de las baterias en eVTOL enfrenta
limitaciones como un alto peso y menos autonomia frente a sistemas convencionales (den-
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sidad de energia gravimétrica en torno a 200-300 Wh/kg [10]), Afortunadamente, factores
como la reduccién de costos, gracias al auge de la automocion eléctrica, o el aumento de la
densidad energética o potencia especifica, prometen mejoras en rendimiento y alcance de
los eVTOL como se vio en la Figura 2.8.

Para implementar la bateria en nuestro circuito, al igual que en el caso de la pila de
combustible, necesitamos un regulador de tensién que nos alargue la vida ttil de la bateria,
haciendo asi nuestro prototipo mds sostenible. En el caso de la bateria, al darnos una tensién
constante, no necesitamos que nuestro transformador tenga aislamiento galvédnico; es por
ello que se opta por un convertidor Buck.

3.5 Convertidor Buck

El convertidor Buck es un tipo de convertidor DC/DC que reduce el voltaje de salida en
comparacion con el voltaje de entrada. La Figura 3.6 muestra el esquema bdsico de este
convertidor, donde V,; representa el voltaje de entrada y V,, el de salida. Su disefio incluye
una bobina L, un condensador C, un diodo y un transistor, tal y como se ve en la Figura 3.6
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Figura 3.6 Convertidor Buck [12].

Su funcionamiento se basa en dos modos principales, dependiendo del estado del inte-
rruptor:

* Modo de conduccion: Se da cuando el interruptor esta cerrado, de forma que la
corriente fluye desde la fuente de entrada hacia la carga a través de la bobina. La
bobina almacena energia en forma de campo magnético debido al aumento de la
corriente. En este estado, el diodo se encuentra en polarizacién inversa y no conduce.

* Modo de bloqueo: Se da cuando el interruptor se abre. Esto provoca que la bobina
libere la energia almacenada, manteniendo el flujo de corriente hacia la carga. En
este modo el diodo se polariza en directo, permitiendo que la corriente fluya hacia la
carga y el condensador.
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En la parte central de Figura 3.6, se encuentra el "filtro pasa bajas", formado por el
condensador y la bobina. La funcién del condensador es la de suavizar las variaciones de
voltaje de salida, actuando como filtro junto a la bobina para minimizar el rizado.

Una vez definidos los elementos principales de nuestro circuito, se define a continuacién
el procedimiento seguido para su implementacion y escalado.

3.6 Diseno del circuito

En este capitulo se van a definir primero la aplicacion y con ello los requerimientos de
potencia que va a tener nuestro circuito.

3.6.1 Potencias del circuito

A la hora de escalar el circuito, el primer paso es definir para qué tipo de eVTOL, de
los definidos en la seccion 1.2.2, va a ser disefiado el circuito. La eleccion ha sido un
multicoptero, aeronave ideal para misiones interurbanas debido a su buena actuacion en la
fase de planeo. Para la recogida de datos, el modelo escogido ha sido un Ehang 184.

Ehang 184

El Ehang 184 es un eVTOL sin ala multirotor con las siguientes caracteristicas:

Tabla 3.1 Caracteristicas del Ehang 184 [3].

Especificaciones del eVTOL
Potencia méxima 152 kW
Tiempo maximo de vuelo | 25min
Potencia de planeo 79.1 kW
Potencia de crucero 54.6 kW

Figura 3.7 Especificaciones del Ehang 184 [6].
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Viendo la tabla 3.1, obtenemos las potencias requeridas para cada fase de vuelo, siendo
éstas las que van a soportar nuestro disefo. Por otra parte, dado que nuestro circuito se
forma por dos fuentes de energia, esta potencia requerida va a ser proporcionada por ambas
fuentes con un determinado grado de hibridacion entre la bateria y la pila de combustible.
Este punto se explicard a continuacion.

3.6.2 Perfil de Mision

Una vez definida la carga necesaria para cada tramo, se procede a estimar la duracién de
cada etapa de vuelo junto al grado de hibridacién asociado a cada una.

Una de las caracteristicas relevantes asociadas a las fuentes establecidas es la sensibilidad
de ciertos componentes de las pilas de combustible poliméricas, como la membrana y los
catalizadores, representando un inconveniente significativo, especialmente considerando el
alto coste de estas tecnologias. Por ello, resulta conveniente mitigar los picos de potencia
mediante la implementacion de fuentes con bajo nivel de hibridacién entre si en los tramos
con mayores picos de tension. Esto, afiadido al uso de reguladores de tension, contribuye
a preservar la integridad y eficiencia del sistema. Es por ello por lo que, en los instantes
iniciales y finales del vuelo del eVTOL, la potencia consumida por los motores eléctricos

de la aeronave va a ser proporcionada por las baterias con un elevado grado de hibridacion.
(Ecuacién 2.1).

[ Hovering = Take-off / Landing B2 Climb / Descent

[ Loitering E=1 Cruise

200

150

100 ¢

Total required power [kW]

50

Time [min]

Figura 3.8 Perfil de misién con grado de hibridacion [14].

En la figura 3.8 perteneciente a [14], se representa un perfil de una misién a lo largo
del tiempo. En la parte derecha estdn representados los grados de hibridacion del circuito
(en el documento se define H = Py, | P,yq1, notacion que se seguird a partir de este punto).
Como podemos ver en las fases de despegue y aterrizaje, es donde mds potencia se requiere
con bajo nivel de hibridacion, y en el crucero, en cambio, tenemos una potencia mas baja
con alto nivel de hibridacion.

* DoH=0.5

=+= DoH=0.82
- -- DoH=0.9
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DoH =

Py
Pfc + Pbat

Figura 3.9 Expresion del grado de hibridacion.

Por tanto, teniendo en cuenta la Figura 3.8 y la tabla 3.1 se definen las potencias requeridas

a cada elemento de generacion de energia durante la mision:

Tabla 3.2 Potencias de la mision.

Fases de vuelo
Despegue Crucero | Aterrizaje
Potencia total 79.1 kW 54.6 kW 70 kW
Doh 0.08 0.82 0.15
Potencia bateria | 72.772 kW | 9.928 kW | 59.5 kW
Potencia pila 6.328 kW | 44772 kW | 10.5 kW

Como se ha descrito anteriormente, se observa cdmo la potencia de la pila de combustible
es mayor que la de la bateria en el crucero y en las otras fases es al contrario.
3.7 Implementacion en Simulink

En esta fase de nuestro estudio, llega el momento de extrapolar estos resultados a Simulink
e implementarlos. En primer lugar se definen las fuentes de tension:

3.7.1 Definicion de la bateria y de la pila de combustible

Para el caso de la bateria se ha optado por usar el bloque correspondiente a una fuente de
corriente continua ideal (Figura 3.10). Dado que las potencias son elevadas, se ha impuesto
que el voltaje dado por la bateria sea de S00V.

.|_
o— }—n
DC Voltage Source

Figura 3.10 Bateria en Simulink.
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En el caso de la pila de combustible se ha optado por implementar el bloque "Fuel Cell
Stack" con un modelo simplificado. Para conseguir los datos requeridos por Simulink se ha
partido de la pila de combustible de 80 kW usada en [14]. Para sacar el valor de las tensiones
y corrientes requeridas se ha hecho uso de las propiedades de la pila de combustible HD85
de Ballard ™junto a las curvas de polarizacion incluidas en [7] para conseguir los valores
de tensién a OA y 1A.

Block Parameters: Fuel Cell Stack X
+ 1 Fuel Cell Stack (mask) (link)

Implements a generic hydrogen fuel cell model which allows the
m > simulation for the following types of cells:
- Proton Exchange Membrane Fuel Cell (PEMFC)
- Solid Oxide Fuel Cell (SOFC)
- Alkaline Fuel Cell (AFC)

Parameters Signal variation ~ Fuel Cell Dynamics

OO

Preset model: |No (User-Defined) ~
Model detail Level: |Simplified v
-p Voltage at 0A and 1A [V_0(V), V_1(v)] [[500,488.2] E

[270,320] :
[300,280] :

Nominal operating point [Tnom(A), Vnom(V)

]
Maximum operating point [Tend(A), Vend(V)]

Fuel Cell Stack

Cancel Help Apply
(@) Bloque de pila de combustible. (b) Datos pila combustible.

3.7.2 Convertidores

Tal y como se ha comentado anteriormente, con el fin de alargar la vida de nuestras fuentes
de energia, se les va a instalar un convertidor a la salida de cada fuente. Ademas, en este
proyecto, se ha disefiado un circuito eléctrico que integra un bus primario de 270 VDC y un
bus secundario de 28 VDC. Esta configuracion sigue los estdndares actuales de los sistemas
de distribucion eléctrica en aeronaves. El bus primario de 270 V DC permite reducir las
pérdidas por transmision en sistemas de alta potencia, como es el caso de los motores, mien-
tras que el bus secundario de 28 VDC proporciona alimentacién adecuada para los equipos
de menor consumo energético, como puede ser la avidnica. Este disefio asegura un ba-
lance 6ptimo entre eficiencia, normativas aeronduticas y funcionalidad del sistema eléctrico.

Para mejorar su comprension, en la Figura 3.11 se representa la idea de disefio. Se ha
incluido también la conexién de forma esquematizada de los ocho motores que tiene la
aeronave. Aunque no se represente, esta conexion debe ser redundante como de costumbre
para no perder los motores en caso de fallo.
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DC/DC DC/DC
(BUCK) (DAB)

v 4
( Bus 270vDbc )

h 4

A4
( Bus 28vDC ]

Figura 3.11 Esquema de circuito.

A continuacion, se expone el método seguido para la implementacion de los convertido-
res necesarios.

Convertidor Buck

El primer paso seguido para modelar este convertidor en Simulink ha sido conectar todos
los componentes necesarios para el circuito:

PWM

 awTTTT D)
g i Vout+
E
@, il
Vin+ P
Vin- 2 @

Vout-

Figura 3.12 Circuito Buck.

De los componentes de la Figura 3.12, se han dejado los valores por defecto de Simulink
del diodo y el IGBT. En el caso del condensador y la bobina ha habido que ajustar su valor
para conseguir un factor de rizado adecuado.



26

Capitulo 3. Diseno de distribucion eléctrica de eVTOL

Definiendo D (ciclo de trabajo como D = ””’ ), obtenemos las expresiones de la capaci-
tancia e inductancia del condensador y boblna respectivamente:

L= 1—D)T, 32

e(1-D) (2
Al - T,

C= ‘ 33

8Av, 3-3)

El diseio del convertidor se ha realizado considerando un rizado de corriente (Al; ) como
un factor del 10% (0.1) de la corriente nominal. Ademads, el periodo de conmutacion (7y)
se ha calculado imponiendo una frecuencia de conmutacién de f; = 120kHz, lo que da:

1 1

T,—— = ——  —833us.
ST F T 120% 103 He

Con estas condiciones, los valores de los componentes pasivos del convertidor se calcu-
laron de la siguiente forma:

Calculo de la bobina(L)

El valor de la inductancia se determina con la formula estandar:

(Vin _Vout) -D- Ts

L= Al =3.83x107*H
donde:
* Vi, =500V (voltaje de entrada),
* Vou = 270V (voltaje de salida),
« D= =28 =0.54,
o Al = 0.1 Iyom, €ON Loy = 0= = SV = 222.22A,

* Por tanto, Al; =0.1-222.22 =22.22A.

Calculo del condensador (C)

El valor de la capacitancia se calcula considerando el rizado de voltaje (AV) y usando la

siguiente expresion:
Al

__ 2L _ 14 105F 3.4
8- 1AV 4)

donde:

* AV = 1% del voltaje de salida: AV = 0.01-270=2.7V,
s f,=120kHz = 120 x 10> Hz.

Con estos valores, aseguramos un rizado de corriente y voltaje adecuado para el sistema
propuesto.
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Para terminar con el disefio del convertidor, queda definir el control de este. Como
técnica de modulacion se ha seguido la PWM.

En la Figura 3.13 queda ilustrado el método de modulacién usado. En él, se introduce a
modo de constante el ciclo de trabajo D, cuyo valor se ha calculado antes en la Subsub-
seccion 3.7.2 y se compara con una sefial portadora de sierra para activar el IGBT del
convertidor.

0.54

Figura 3.13 PWM del convertidor Buck.

Una vez implementada la modulacién PWM, se repite el proceso para conseguir la linea
de 28V.

Convertidor DAB

Al igual que en el caso anterior, se parte del circuito montado con todos los componentes
conectados para su posterior escalado (Figura 3.14).

En el caso del convertidor DAB se van a realizar dos modulaciones, una para cada rama
del circuito. Como se puede observar en la Figura 3.14, se han instalado filtros a la entrada y
a la salida del DAB con el fin de atenuar los arménicos generados por las conmutaciones de
alta frecuencia. Estos filtros también protegen la fuente de entrada y suavizan la corriente
de salida, reduciendo las fluctuaciones de alta frecuencia que puedan danar dispositivos
sensibles.

Para su escalado se han calculado sus valores estableciendo una frecuencia de corte del
10% de la frecuencia de conmutacién del circuito y usando la siguiente expresion:

1

_ 3.5
/7o (3-3)

Je=
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RE

ik

@._

Figura 3.14 Circuito DAB.

En el caso del filtro de salida se ha usado la ecuacion 3.4 y la expresion 3.5 para obtener
unos valores iniciales de la capacidad e inductancia; estos valores se ajustardn conforme
vaya avanzando el ajuste del convertidor.

Una vez definidos los filtros, se describe el transformador linear. Este se ha modelado en
Simulink de manera ideal, es decir, se ha despreciado su resistencia e inductancia interna.
Para realizar la bajada de tension requerida, se le ha dado un valor medio de tension de
entrada, calculado en base a la potencia a la que estd sometida la pila de combustible

durante el vuelo.
o+ +0
o

Linear Transformer

Figura 3.15 Transformador linear usado.

Respecto a los demds pardmetros, se han dado los siguientes valores:

.V, =270V
. f, = 120kH

* Pn = 50kW
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El valor de la potencia del transformador ha sido establecido de forma que fuese
mayor que la potencia maxima de la pila de combustible establecida en la tabla 4.1
(Prrucero = 44.T72kW).

A continuacion, se describe el método de modulacién implementado para controlar
cada puente del convertidor. Para el puente activo se ha optado por una modulacién PWM
unipolar. En este caso se dispone de una sefial de disparo independiente para cada rama del
puente. Con esto, es posible obtener una tension nula entre los polos de salida del puente y,
por tanto, una sefial PWM tendrd menos distorsion para la misma frecuencia de modulacion
[20].

Como queda representado en la Figura 3.16, al modulador se le ha dado un indice de
modulacion de amplitud de 0.8, siendo esta la relacion entre los valores pico de la sefial
portadora y la sefial de referencia. A la sefial de referencia se le ha dado la misma frecuen-
cia que al circuito f, = 120kHz. Esta sefial modulada se compara con la sefial portadora,
produciendo asi una salida de pulsos que controlan los interruptores del puente.

Q <Q
T 3

Indice de modulacion

Figura 3.16 PWM unipolar.

Para 1a modulacién del puente secundario se ha optado por la modulacién por despla-
zamiento de fase (Phase-shift modulation), en la que el desfase entre los transistores lo
calcula un controlador PI, ajustado mediante el Método de Ziegler-Nichols de la ganancia
limite [22]. Para ello se han seguido los siguientes pasos:

1. Se desactiva el término integral y se va aumentando el término proporcional hasta
alcanzar el limite de estabilidad.

= =]
Hep Hep
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2. Registramos el valor de ganancia critica K|, y el periodo de las oscilaciones sostenidas
T,.

3. Se usan las férmulas de Ziegler-Nichols para obtener los valores de K, y K;.

K, =0.45-K, (3.6)

Ky
K =-F (3.7)
T;
conT;=T,/1.2

Con esto se obtienen los valores de las ganancias a implementar en el controlador en
Simulink. El circuito implementado se muestra en

Lk e + 3

iR

i E

BB

Figura 3.17 Salida del circuito.

Para que la salida del controlador regule los transistores, se suma el desfase hallado por
el PI al producto de 2- f, -t y se introduce en una sefial seno, la cual va a controlar los
MOSFET implementados.

Una vez implementados los elementos moduladores de cada puente, junto a los filtros
y transformador, se repite el proceso para conseguir el bus secundario de 28V, quedando
el circuito como se muestra en la Figura 3.18. Los valores requeridos de tension en este
punto del disefio se alcanzan tras pasar un transitorio de ~ 0.1s.
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Figura 3.18 Modelo de distribucion eléctrica sin cargas.

3.7.3 Perfil de cargas

Como se puede ver en la Figura 3.18, el sistema eléctrico estd dividido en dos circuitos prin-
cipales: uno conectado a la pila de combustible y otro a la bateria. Para modelar la potencia
que debe suministrar cada fuente, se considera la potencia total requerida durante cada fase
de vuelo y se distribuye entre dos resistencias, cada una ubicada en su respectivo circuito.
El valor de cada resistencia representa la potencia que debe entregar cada fuente, en funcion
del grado de hibridacién definido para cada fase del vuelo, usando los valores de la tabla 4.1.

De esta forma, aunque los circuitos no estdn conectados entre si, conseguimos que las
fuentes de energia contribuyan de manera proporcional a las necesidades del sistema,
consiguiendo asi una aproximacion realista al comportamiento de un sistema hibrido, tal y
como se reflejé en la Figura 3.8.

En la Figura 3.19, se muestra el esquema utilizado para la simulacién. En ella se observa
como para cada elemento generativo se han instalado tres subsistemas, cuyo interior se
muestra en la Figura 3.20. Tal y como se ha descrito anteriormente, el valor de cada una de
las resistencias se ha calculado de forma que la potencia demandada por cada subsistema
corresponda con la potencia demandada en cada fase. Ademas, debido a los cambios de
tension que se les va a someter a las fuentes, se han instalado unas bobinas para suavizar
este efecto.

Para modelar las condiciones de cada etapa durante la simulacién, se utilizan los inte-
rruptores ubicados en la parte inferior de la Figura 3.19. Estos interruptores se conectan al
transistor asociado a la resistencia correspondiente a cada fase de vuelo, de forma que al
accionar los interruptores, las resistencias se integran al circuito.
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Por tltimo, cabe destacar la presencia de dos interruptores para la fase de despegue; esto
se debe a que durante la simulacién se va a suponer que durante el crucero, la potencia
va a permanecer constante y se van a despreciar los picos de voltaje generados durante el
vuelo. La finalidad de anadir varios interruptores asociados a la fase de despegue es la de
modelar el desfase de la conexién de la pila de combustible durante el encendido de los
motores. Esto, como se comentd anteriormente, se hace con el fin de evitar dafos en sus
componentes mas comprometidos ante los cambios de tension.

.
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Figura 3.19 Circuito utilizado para simular el vuelo.
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Figura 3.20 Esquema utilizado para modelar cada fase de vuelo.



4 Resultados de la simulacion

En este capitulo se mostrardn los resultados de las simulaciones previamente modeladas.
Como paso previo a simular una misién se deben definir los tiempos de cada fase de vuelo,
con el fin de variar la potencia de forma semejante a la realidad.

Como modelo para definir nuestra mision, se han usado las misiones descritas en [14],
[2] y [10]. Usando los perfiles de vuelo mostrados en los articulos, se estima que el crucero
ocupa ~ 90 % del tiempo total de vuelo; ademds, se ha observado como la etapa inicial de
planeo ocupa ~ 0.2 % del tiempo de vuelo, siendo esta la fase inicial en la que se arrancan
los motores y solo se conecta la bateria para evitar deterioros en la pila de combustible.
Finalmente, a las fases de despegue y aterrizaje se les da una duracién similar siendo
~0.04- Lotal-

Una vez definidos los pesos de cada fase se decide un tiempo total de misién. En este
caso se ha escogido un ¢,,,,; = 0.3s, con el fin de que se aprecien todas las fases de vuelo y
destacara la importancia del crucero respecto a las demaés etapas. Los resultados obtenidos
se exponen a continuacion:

Carga total
T

300 — =

250 — H

200 — T

1A)

150 — b

50 — H

0 | | | | |
0.05 0.1 0.15 0.2 0.25 0.3
tiempo(s)

Figura 4.1 Perfil de carga total.
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En la Figura 4.1 se representa la evolucion de la carga demandada al circuito durante el
tiempo de mision. En la grafica se diferencian las distintas fases de vuelo segun el valor de
la corriente demandada.

En los primeros instantes, se aprecia como se parte de OA y una vez arrancan los motores,
la corriente empieza a aumentar hasta el punto en el que empieza a estabilizarse. En este
momento, se conecta la pila de combustible y se alcanza la potencia requerida para realizar
el despegue. Esta potencia mdxima se mantiene durante la fase de despegue y subida de la
mision.

Una vez alcanzada la altura de vuelo, se reduce la potencia hasta la requerida durante el
crucero y se mantiene constante durante la duracién completa de esta etapa.

En los ultimos instantes de la grafica se observa el crecimiento de la potencia, corres-
pondiente al aterrizaje y planeo final hasta tocar tierra.

Perfil de cargas

I I I
Bateria
Pila de combustible

300 — —
250 — —

200 — ||
150 (— F H
100 —
50 — | |
—
| | | | |

0.05 0.1 0.15 0.2 0.25 0.3
tiempo(s)

I(A)

Figura 4.2 Perfil de cargas de la bateria y la pila de combustible.

En la Figura 4.2 se muestra la distribucion de la carga total durante el vuelo, de la pila
de combustible y la bateria, siendo la bateria la linea azul y la pila de combustible la roja.

En el primer tramo que abarca desde que la aeronave estd en tierra hasta que se alcanza el
régimen de crucero, la carga aplicada a la baterfa es superior a la de la pila de combustible.
Esto se ha modelado de esta forma, debido a la alta eficiencia de potencia de las baterias, tal
y como se comentd en el capitulo 2. Ademads, si se estudia el comportamiento de la corriente
en la pila de combustible, se observa el desfase entre la bateria y la pila de combustible,
implementado a modo de proteccion.

Una vez la aeronave alcanza las condiciones de crucero, correspondiendo en la Figura 4.2
al instante ¢ ~ 0.05s, se aprecia una disminucion de la potencia de la bateria y un aumento
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en la correspondiente a la pila. Esto se debe a que en el crucero, tal y como se define en la
tabla 4.1, el grado de hibridacién es de 0.82 y, por tanto, el peso de la potencia demandada

en esta fase recae mayoritariamente en la pila de combustible.

Tabla 4.1 Potencias de la mision.

Fases de vuelo
Despegue Crucero | Aterrizaje
Potencia total 79.1 kW 54.6 kW 70 kW
Doh 0.08 0.82 0.15
Potencia bateria | 72.772 kW | 9.928 kW | 59.5 kW
Potencia pila 6.328 kW | 44772 kW | 10.5 kW

Finalmente, en la dltima fase de vuelo, se observa como se alcanza un comportamiento
similar al del despegue, en el que la potencia requerida a la bateria supera a la de la pila de
combustible; es decir, comienza el aterrizaje y planeo final de la mision.

En la Figura 4.2, si se observa el comportamiento de la pila de combustible se ve como
la potencia en las fases de poca corriente tiene un comportamiento oscilatorio, mientras
que en el crucero se tiene un caracter fijo. Este comportamiento se justifica haciendo uso
de la curva i-v de la pila de combustible (Figura 3.2). Debido a que en estas fases se tiene
el menor grado de hibridacion y, por tanto, la corriente demandada a la pila de combustible
es menor, en las fases inicial y final la pila se encuentra en su zona de activacion, donde el
voltaje de la pila de combustible varfa de forma no lineal, provocando que una variacién
de poca magnitud en la corriente se traduzca en una variacion significativa de la tensién
proporcionada. En cambio, puesto que en el crucero la corriente es mayor, la pila se
encuentra en su zona 6hmica, donde tiene un comportamiento lineal.






5 Conclusiones

En este ultimo capitulo se comentard el contenido de cada uno de los capitulos anteriores
del trabajo a modo de resumen del mismo.

En el primer capitulo de este trabajo se introdujeron los eVTOL, aeronaves que, gracias
a sus prestaciones, estdn llamadas a ser la solucién de problemas del transporte actual,
como la congestion del trafico terrestre o la contaminacion, al ser aeronaves formadas
completamente por motores eléctricos. Ademds, se vio como el catdlogo de tipos de eVTOL
es extenso, teniendo desde multirotores aptos para misiones dentro de una ciudad con una
alta eficiencia en las fases de planeo, al ser aeronaves de bajo peso; hasta eVTOL con alas
y rotores inclinables capaces de recorrer grandes distancias.

En la segunda parte, a partir de estudios anteriormente realizados sobre las arquitecturas
eléctricas, se hizo una comparacién de sus prestaciones y un andlisis de los puntos fuertes
de cada arquitectura. Se lleg6 a la conclusion de que tenemos dos grupos de arquitecturas:
aquellas que tienen un buen comportamiento a gradientes de potencia al tener una alta
eficiencia en este aspecto, en este grupo tenemos las baterias y los sistemas hibridos con
altos grados de hibridacidn, y otras cuyo punto fuerte es la cantidad de energia que nos dan
en un vuelo, estando en este grupo las arquitecturas que tienen pilas de combustible y los
sistemas hibridos con bajo grado de hibridacion.

En ese capitulo se menciona también las limitaciones actuales de las baterias, debido a
su peso y su baja energia gravimétrica. Es por ello por lo que se llega a la conclusion de que
en la actualidad, para la distribucion eléctrica de los eVTOL, las arquitecturas hibridas o
turboeléctricas son una buena opcién al compensar las limitaciones de las baterias usando
otro medio de generacién de energia.

En el tercer capitulo ya se comienza con el disefio del circuito objeto del trabajo. Tras ver
en el capitulo anterior que en la actualidad las arquitecturas hibridas de bateria mds otro tipo
de fuente son la mejor alternativa a la distribucion de los eVTOL, se decide basar el circuito
en una arquitectura hibrida de una bateria y una pila de combustible polimérica, con toda la
distribucién en continua para un eVTOL multirotor con bajo rango de vuelo. Se definieron
también los convertidores necesarios para implementar la generacién propuesta, con el fin
de alargar la vida util de la bateria y la pila de combustible. En el caso de la bateria, al
darnos una tension constante, se implementan convertidores reductores Buck, mientras que
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en el caso de la pila de combustible, debido a su mecanismo de generacion de energia, se
opta por la implementacion de convertidores con aislamiento galvanico, Dual Active Bridge.

En el siguiente capitulo, se realizan los célculos y consideraciones para el disefio y simu-
lacion del sistema de distribucion. Mediante los convertidores presentados en el capitulo 3,
se consiguen dos lineas de corriente continua, una a 270VDC para la propulsion y otra a
28VDC para la avidnica y el resto de sistemas.

Por tltimo, se simula un perfil de vuelo mediante un ajuste de la carga perteneciente
a cada fase de vuelo, a partir del grado de hibridacion definido para cada etapa. Con el
fin de hacer el modelo més eficiente y duradero, se incluye un desfase entre fuentes en el
arranque de la mision, para evitar que la pila sufra picos de potencia que puedan dafiar sus
componentes. Finalmente, se representa la potencia total de cada fase de vuelo y el reparto
de potencia entre la bateria y la pila de combustible a lo largo de la mision, obteniendo un
perfil de vuelo similar al obtenido en otros estudios realizados.



6 Lineas futuras del estudio

En este apartado, se analizan posibles mejoras y extensiones del trabajo realizado, con el
objetivo de avanzar hacia un diseflo mds realista y funcional del circuito.

Realismo en la modelizacion de los componentes

En el desarrollo actual, se han idealizado varios componentes del circuito, como las
fuentes de alimentacion y el transformador lineal del convertidor DAB. Una posible mejora
consiste en incorporar modelos mds realistas de estos elementos. En el caso de las fuentes
de alimentacion, se podria incluir un modelo que contemple la descarga progresiva de
las mismas a lo largo de una mision tipica, permitiendo un estudio mas detallado del
comportamiento dindmico del sistema. Este andlisis podria proporcionar informacion
valiosa sobre la eficiencia del circuito en escenarios reales y su impacto en la gestion
energética del eVTOL.

Impacto de las condiciones climaticas y las interferencias

El sistema de distribucion eléctrica de un eVTOL debe operar de manera confiable bajo
condiciones climdticas adversas, como altas temperaturas, humedad, o cambios bruscos
de presion. Ademds, debe ser inmune a las interferencias generadas por otros sistemas a
bordo, como los motores eléctricos, sistemas de comunicacion o radar. Un estudio futuro
podria centrarse en simular y analizar el rendimiento del circuito en tales condiciones. Esto
incluiria la incorporacion de ruido eléctrico y la simulacién de perturbaciones externas
para garantizar la estabilidad y confiabilidad del sistema.

Disefio para aeronaves de mayor tamafio

Otro aspecto relevante es la posibilidad de escalar el disefio del circuito para aeronaves
de mayor tamafio. Esto implicaria estudiar si el concepto de un sistema hibrido basado
en baterias y pilas de combustible sigue siendo vdlido para eVTOLs mds grandes o con
requisitos energéticos diferentes. Seria necesario analizar la capacidad del convertidor DAB
para manejar mayores potencias y determinar si la arquitectura del sistema permite una
adaptacion eficiente sin comprometer el rendimiento o la seguridad. Este andlisis podria
extenderse también a misiones con mayores duraciones o perfiles de vuelo més exigentes.
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Desarrollo de algoritmos de control avanzados

El uso de técnicas avanzadas de control podria mejorar la eficiencia y estabilidad del
circuito. Por ejemplo, podria explorarse el empleo de control predictivo o algoritmos de
inteligencia artificial para optimizar la operacion del convertidor en tiempo real. Estos
enfoques podrian adaptarse a las condiciones cambiantes de carga y a las fluctuaciones
en las fuentes de energia, maximizando la eficiencia y prolongando la vida util de los
componentes.

Validacion experimental

Finalmente, una linea de trabajo crucial seria la validacion experimental del disefio. Esto
implicaria construir un prototipo funcional del circuito y someterlo a pruebas bajo con-
diciones controladas. La validacion permitiria identificar posibles discrepancias entre el
modelo tedrico y el comportamiento real del sistema, asi como optimizar el disefio antes
de su implementacion en un eVTOL real.
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