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Resumen— En este trabajo se describe la evaluacion del
tiempo de vuelo de un avion eléctrico empleando un modelo de
SIMULINK® de MATLAB®. El modelo permite evaluar los
diferentes tiempos y distancias que puede recorrer el avion
considerando diferentes capacidades de baterias. Los resultados
muestran que, con las tecnologias actuales, la autonomia de los
aviones eléctricos es muy limitada, lo que restringe su aplicacion a
viajes cortos.

Abstract- This paper describes the assessment of the flight time
of an electric aircraft using a SIMULINK® model in MATLAB®.
The model allows analyzing the different flight times and distances
the aircraft can cover, considering various battery capacities. The
results show that, with current technologies, the range of electric
aircraft is highly limited, restricting their application to short-
distance flights.

Palabras Clave — Avion eléctrico, baterias, autonomia de
vuelo, modelo dinamico, SIMULINK.

. INTRODUCCION

Los medios de transporte son un facilitador para el impulso
econdmico de un mundo globalizado, el cual esta en constante
cambio y evolucion. La conectividad aérea permite el turismo,
impulsa el comercio, pero a su vez forma parte de una creciente
preocupacion hacia el dafio al medio ambiente que supone su
uso frecuente.

Debido a lo anterior, se busca que se haga y acepte un marco
regulatorio, que, si bien fomente el crecimiento de la industria
eléctrica, también se preocupe por el impacto ambiental, con el
fin de lograr una electrificacion total o parcial de los medios de
transporte [1].

Con lo anterior, se debe de tener en cuenta que la
electrificacién de una aeronave se convierte en un entorno de
alta exigencia para tematicas relacionadas a los sistemas a los
que se planea hacer la conversion total o parcial, esto es, debido
a que, en caso de presentarse una falla, representaria perdidas de
mantenimiento y tiempo, siendo este el mejor de los casos, tras
un fallo de los sistemas [2].
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El principal paradigma de la electrificacion de una aeronave
se centra en no comprometer su funcionamiento general tras
realizar la optimizacion de los componentes; si bien se pretende
erradicar provisiones excesivas en el disefio, también se debe de
tomar en cuenta las restricciones que se presentan en &reas
ajenas a los componentes electrificados, los cuales pueden poner
en riesgo las medidas de seguridad [3].

El objetivo de realizar una evaluacion con base en la
electrificacion de una aeronave, es tener el conocimiento de
cudles son los componentes eléctricos que pueden suplantar a
los sistemas neumaticos, mecanicos e hidraulicos, tomando en
cuenta que, al aumentar la cantidad de componentes eléctricos,
la demanda de potencia creceria a la par. Por ende, el disefio
debe de estar validado y probado exhaustivamente para obtener
su certificacion, previo a una posible implementacion [4].

Il. METODOLOGIA/DESARROLLO

A. Analisis de Factores de Disefio y Produccion en Aeronaves
en Desarrollo
Previo a la realizacion de las pruebas mediante simulacion
en SIMULINK ®, se realiz6 una investigacién para determinar
cudles eran los principales inconvenientes para implementar una
aeronave puramente eléctrica [5].

El inconveniente de disefio no solamente recae en satisfacer
las necesidades del mercado, sino también en la capacidad que
tiene dicho disefio para ser producido a gran escala; esto recae
en gran porcentaje debido al problema de dimensionalidad. Este
problema se presenta al pretender buscar una mayor eficiencia
en un rubro, ya que directamente incrementarad el nimero de
variables que alteran el producto final [6].

Se tomd como referencia aquellos prototipos que se
encuentran en periodo de pruebas para determinar cudles eran
los principales avances que habian presentado, y a su vez las
problematicas que aun deben resolverse para que su aeronave
inicie su periodo de produccién. En la tabla 1 se presenta los
prototipos analizados y el tipo de electrificacion que sus
creadores planean implementar en su disefio.
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Tabla 1.Prototipos de aeronaves analizadas [5].

Marca / lugar de | Modelo Tipo de
procedencia electrificacion
Boeing 787 Parcial
universidad Tecnoldgica de VUT 051 RAY Total
Brno
Eviation ALICE Total
Airbus-Boeing E-FAN X (BAe

146) Total
Embraer- Universidad
Federal de Uberlandia Cheeta Total
Airbus E-FAN Parcial / Total
Pipistrel Alpha electro Parcial / Total

Se tomaron en cuenta las dificultades que ha presentado cada
prototipo, desde dimensionamiento de componentes, el circulo
vicioso derivado del aumento de capacidad, condiciones
climaticas, materiales, tecnologia implementada, tiempo de
vuelo, peso y posibilidad de produccion en masa.

B. Modelo utilizado para la simulacion.

El modelo utilizado fue la simulacién desarrollada por Wang
y Miller [6], ya que permite el dimensionamiento de los
componentes de la aeronave segun el modelo elegido, ya que
entre sus funciones integra la capacidad de modelar una avioneta
monoplaza (como el Airbus E-Fan) o una avioneta biplaza
(como el Pipistrel Alpha Electro), el cual se muestraen la Fig. 1.
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Existen tres bloques que recibieron mayor consideracién en
el analisis. Uno de ellos es el subsistema aeronave, que se
muestra en la Figura 2, ya que a partir de este subsistema se
puede configurar la dindmica de vuelo de la aeronave, abarcando
aspectos cruciales como la propulsion y la aerodindmica. El
modelo parametriza las configuraciones realizadas mediante un
barrido de los valores de cada subsistema, permitiendo la
simulacion de la red eléctrica de la aeronave.

Otros componentes a los cuales se les debe de hacer énfasis,
son los dos sistemas de conversion de energia:

e El sistema de 28 VCD incluye un convertidor DC-DC que
alimenta diversas cargas, como el sistema de iluminacion, el
sistema de enfriamiento/calefaccion, la electronica de la
aeronave y la bomba de combustible.

e El sistema de 250 VCD incluye un convertidor DC-DC que
alimenta un motor eléctrico.

Y, finalmente, el sistema del motor es el tercer bloque que se
analiz6 con mayor detalle, ya que se encarga de convertir la
energia almacenada en las baterias en energia mecénica para la
propulsion de la aeronave.
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Figura 1.Modelo de una aeronave monoplaza [7].
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Figura 2.Subsistema aeronave (Adaptado de [7]).

C. Condiciones de simulacion.

Para este articulo, se analizara la Aeronave Biplaza “Alpha
Electro”, bajo las condiciones méas demandantes, para asi
presentar un andlisis mas apegado a la realidad. Sin embargo, la
simulacién solo permite modificar el peso, la capacidad de las
baterias, el coeficiente de arrastre, el coeficiente de sustentacion
de la aeronave y la altura de vuelo, mientras que los factores
ambientales no los toma en cuenta. Se consideran los siguientes
intervalos de valores de las variables en las simulaciones
realizadas [5]:

o  Altura de vuelo de 900 a 1800 metros.
o Coeficiente de arrastre es de 0.055

o Coeficiente de sustentacion es de 0.45
e Areatotal de la aeronave es de 15 m%

¢ Velocidad méxima de vuelo 50 m/s.

La tabla 2 muestra un resumen de los resultados.

Tabla 2 Influencia de la Capacidad de la Bateria en el Rango y
Tiempo de Vuelo de un Avion Eléctrico [5]
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limitaciones energéticas propias de las baterias, cuya densidad
de energia es significativamente menor en comparacion con los
combustibles convencionales.
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Figura 3.Comparativa de la capacidad de las baterias [5].

I1l. RESULTADOS Y DISCUSION

Los resultados de las simulaciones son positivos, ya que es
posible predecir el comportamiento de la duracion de vuelo, ya
sea en horas o los kilometros recorridos, a partir de la capacidad
de la bateria con la que cuente la aeronave.

Es posible determinar que aln se necesitan avances
significativos en la tecnologia de las baterias, si realizamos la
comparacion de la simulacién de la aeronave puramente
eléctrica con su version hibrida. Esta comparacion se realiza
bajo las mismas condiciones presentadas en la seccion 2, y los
resultados se pueden visualizar en las figuras 4 y 5.

Rango de vuelo vs Capacidad de bateria

Tamario de la Rango de vuelo [km] Tiempo maximo de
Bateria [Ahr] Vuelo [min]

100 61.8593 29.3097

120 80.3854 37.102

140 96.2102 43.3905

160 110.455 48.7604

180 123.441 53.4077

200 135.376 57.4606

A partir de la Tabla 2 y de la Figura 3, se puede notar que en
este caso es posible aumentar el tamafio de las baterias hasta
200 Ahr sin tener inconvenientes con el dimensionamiento de
los demas componentes que conforman a la aeronave puramente
eléctrica; sin embargo, es notorio que a pesar del aumento del
tamafio de la bateria el rango o tiempo méximo de vuelo son
reducidos. Lo cual implica que la aeronave solo pueda tener
aplicaciones en operaciones de corta duracion, como vuelos de
demostracion, entrenamiento, vigilancia de proximidad o
transporte en distancias muy reducidas. Esto se debe a las
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Figura 4. Rango de vuelo vs Capacidad de bateria [5].
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Figura 5. Tiempo de vuelo vs capacidad de la bateria [5].

A partir de la figura 4 y de la figura 5 es posible determinar
que la aeronave hibrida, caracterizada por la curva en color
naranja es superior a la aeronave totalmente eléctrica
caracterizada por la curva azul en todas las capacidades de la
bateria.

IV. CONCLUSIONES

Durante la elaboracién de este articulo queda establecido que
el desarrollo de aeronaves puramente eléctricas es posible, sin
embargo, aun requiere de avances tecnolégicos significativos
para lograr una transicién Optima, pero a su vez segura,
cumpliendo todos los lineamientos impuestos en el disefio
aeronautico.

A pesar del compromiso global existente por reducir las
emisiones de gases contaminantes, la industria aerondutica se
encuentra en problemas técnicos, especialmente en términos de
densidad energética de las baterias, relacion peso-potencia y
gestion térmica. El panorama es prometedor, y los diversos
prototipos presentados tienen avances gradualmente, lo cual
apunta a una evolucion a la par de los avances tecnoldgicos.

Las simulaciones son una herramienta clave para evaluar el
desempefio y optimizar los sistemas que se pretenden
electrificar; la implementacién en la aviacion comercial sigue
presentando desafios y la tendencia sera a que sigan
presentandose mas conforme se pretendan hacer méas grandes,
veloces u optimas las aeronaves.

Una aviacién con cero emisiones es una propuesta altamente
demandante en cada rubro, pero la continua investigacion y
desarrollo en la materia indican que los avances ayudaran a
lograr una aviacion mas sostenible y eficiente, alineada con las
metas gubernamentales internacionalmente.
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