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RESUMEN

En el presente proyecto se expone un anadlisis multidisciplinar que muestra las ventajas e
inconvenientes que plantean la utilizacién, a dia de hoy, de motorizaciones eléctricas en
turbohélices comerciales.

En este trabajo se estudia el mercado actual de los turbohélices, el estado de arte de las
tecnologias de propulsidn eléctrica aerondutica y se disefia y analiza una arquitectura de
motorizacidn basada en pilas de combustible de hidrégeno. Esto se realiza con el fin de sefalar
aquellas oportunidades de mejora que esta tecnologia tiene que ofrecer a la aviacién actual, asi
como los desafios en los que habrd que trabajar para formalizar su implantacién a nivel mundial.

Palabras clave: aerondutica, propulsion eléctrica, hidrégeno, pilas de combustible,
turbohélices, gastos de operacién (DOC).
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1.INTRODUCCION

Las tendencias hacia un futuro energéticamente sostenible son cada vez mas relevantes a nivel
mundial e influyen de manera creciente a todos los mercados e industrias, dentro de las cuales
la aerondutica no es una excepcion. A la vista de los recientes avances tecnoldgicos en materia
de propulsién eléctrica, sobre todo la basada en hidrégeno, la aviacidn tiene la oportunidad de
reducir drasticamente la contaminacion en sus operaciones y de liderar uno de los mercados
emergentes mas prometedores en los préximos afnos.

2. JUSTIFICACION Y OBJETIVOS

El compromiso por parte del sector aeroespacial hacia un futuro de “cero emisiones” es claro y
conocido, por eso resulta imprescindible conocer las posibilidades y desafios que puede suponer
la implantacién de este tipo de tecnologia en el corto y medio plazo.

En el presente Trabajo de Fin de Master se ofrece un analisis multidisciplinar de la propulsion
eléctrica en aeronaves comerciales, teniendo en cuenta el contexto actual, los avances
tecnolégicos recientes, y los proyectos que se encuentran en desarrollo hoy en dia. De esta
manera, este estudio tiene como finalidad:

e Estudiar las tendencias actuales del mercado aeronautico y explicar el estado de arte de
las tecnologias de motorizacién eléctrica, en especial las basadas en pilas de
combustible de hidrégeno.

e Comparar entre distintos tipos de vuelos y aeronaves, buscando la configuracién mas
idénea para la implantacién de configuraciones de propulsion eléctricas.

e Diseflar de manera preliminar una arquitectura de propulsion basada en pilas de
combustible, teniendo en cuenta especificaciones realistas de la industria actual y los
requisitos de potencia y eficiencia minimos necesarios.

e Analizar el disefo propuesto y contrastar los resultados frente a una configuracién de

propulsiéon por combustién convencional, en términos de peso, volumen ocupado por
el sistema y principales gastos de operacion de la aeronave.

10
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3. TENDENCIAS ACTUALES DE MERCADO

Los recientes avances dentro del campo de la propulsién eléctrica presentan un nuevo futuro
en el mundo de la aviacidn, el cual constituye una oportunidad de negocio de creciente interés
para las companiias de este sector en todo el mundo. En este apartado se numeran algunas de
las razones principales por las que resulta interesante la inversion e innovacidon en motorizacion
eléctrica de aeronaves, de manera que se dote de realismo al presente proyecto y se
fundamente su elaboracidn.

3.1 Nuevas restricciones medioambientales

Los motores eléctricos no basan su operacidn en la combustién directa de combustibles, por lo
que no se generan gases de efecto invernadero (como son el CO2 y los NOx) durante su
funcionamiento. Debido a los recientes avances en las baterias, ya existen estudios que apoyan
la posible reduccidn global de emisiones a lo largo de todo el ciclo de vida de un motor eléctrico,
siempre y cuando en la recarga se utilicen fuentes de energia renovables y se fomente el
reciclaje de componentes [1].

Actualmente, se espera la implantacién de nuevas restricciones en cuanto a las emisiones de
gases contaminantes en todo el mundo, cada vez con mayor frecuencia y severidad. Este tipo
de regulaciones puede incurrir en mayores costes de operacion y pérdida de ingresos para las
compaiiias aéreas, siendo el motor eléctrico una alternativa a estos problemas. Dentro de las
medidas mas importantes en este aspecto, destacan:

e Acciones de la Unién Europea (UE) para reducir las emisiones en el transporte aéreo y
maritimo, como la aplicacion del criterio “quien contamina paga” y el desarrollo del Plan
CORSIA junto con la Organizacién de Aviacion Civil Internacional (OACI) [2].

e Asignacion por parte de la UE de nuevas responsabilidades a la Agencia Europea de
Seguridad Aérea (EASA) en materia ambiental [3]. Cabe resaltar la implantacién de
objetivos para un porcentaje minimo de combustible sostenible de aviacion (SAF) en el
combustible de todas las aeronaves, asi como un sistema de etiquetado destinado a
revelar informacidn sobre las emisiones por pasajero para cada aerolinea. Esto puede
afectar a la imagen de marca de las aerolineas, aparte de las posibles sanciones
econdmicas adjuntas.

e Desarrollo de programas con la ambicion de fabricar una aeronave de “cero emisiones”
con disponibilidad en el mercado para 2035, segun el AIRBUS Global Forecast 2023 [4].

11
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3.2 Crecimiento del trafico y de la demanda

A pesar del periodo de recesion propiciado por la pandemia de la COVID-19 en los ultimos afios,
el mercado de la aviacidn mundial se ha estado recuperando de manera constante, previéndose
el restablecimiento de los valores de demanda a niveles de 2019 para finales del afio 2025 [5]:

Exhibit 7: Monthly in service fleet, 2019-2026

Number of aircraft

35,000 Forecast
30,000
25,000
20,000
15,000
10,000
5,000 } | I
0
2019 2020 2021 2022 2023 2024 2025 2026

I Narrowbody Il Widebody Regional jet Turboprop

Source: Curium Fleets Analyzer, Aviation Week Intelligence Network's Fleet Discovery, Oliver Wyman analysis

Figura 1. Prondstico de recuperacion del nimero de aeronaves en servicio a nivel mundial.

(I51)

De hecho, existe una expectativa de crecimiento del trafico en todo el mundo para la préxima
década con valores entorno al 5% anual, lo que influye en el aumento generalizado del Producto
Interior Bruto (PIB o “Gross Domestic Product”, GDP) y que puede favorecer la inversidn en
nuevas tecnologias como lo es la propulsién eléctrica:

Exhibit 1: 2023 to 2033 projections for traffic growth and gross domestic product

4.1%
3.0% .
Europe ‘
*—
3.8%
2.6%
North America Middle East
6.8%
5.9%
2.8%
Latin America Africa

B GDP growth I Traffic growth

Figura 2. Prondstico de crecimiento del trafico y del PIB a nivel mundial para la proxima
década. ([5])
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En particular, se espera un aumento del mercado de la aviacién eléctrica del 19,8 % para 2030
[6], abarcando cada vez aeronaves de mayor tamafio y capacidad. Adicionalmente, cabe
destacar que el mercado principal donde se esta desarrollando la aviacion eléctrica es el de los
vuelos regionales, y que también se pronostica que experimente una subida sustancial de hasta
un 4,9 % a lo largo de los préximos 20 afios [7].

De manera complementaria a todo lo anterior, se prevé un aumento significativo de la demanda
en el campo del mantenimiento aeronautico o MRO (“Maintenance, Repair and Overhaul”).
Siendo el MRO de los motores el que se espera que obtenga un mayor crecimiento de demanda
frente al resto de componentes de las aeronaves, la importancia de la reduccion de los costes
de mantenimiento en las plantas propulsoras se hace evidente. En este sentido, los motores
eléctricos pueden constituir una inversidn muy interesante, debido a la tendencia (en otras
industrias) de un menor mantenimiento necesario de algunos de los componentes que los
conforman. Esto intentara desarrollarse posteriormente en este trabajo.

Exhibit 26: Total MRO demand forecast by segment, 2023 and 2033

Us% in billions CAGR
80 2%
70 7%
60 6%
50 5%
40 4%
30 3%
20 2%
‘ .
0 0%
Engine Airframe Component Line
Il 2023 Spend B 2033 Spend 10-year CAGR

Note: Note: CAGR stands for compound annual growth rate
Source: Oliver Wyman analysis

Figura 3. Prondstico de crecimiento de la demanda en materia de MRO para la préxima
década. ([5])

3.3 Aumento de los costes de operacion y envejecimiento de las aeronaves

Los costes de operacidn de las compafiias aéreas se han incrementado de manera sostenida a
lo largo de los ultimos afios, con expectativas de mantenerse dicha propensién en el futuro. El
factor de mayor impacto en esta subida se trata del combustible la cual si bien presenta una
oscilacion ciclica, han aumentado su valor de mercado en mas de 5 veces en apenas 2 afios, y su
dependencia de factores geopoliticos supone una gran incertidumbre en los planes a largo de
las compafiias operadoras. Los motores eléctricos suponen una alternativa para paliar ese
incremento de costes, por lo que su relevancia de inversion solo se ve reforzada por dicho
prondstico.

13
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Exhibit 5: Spot prices of crude oil and jet fuel, 2007-2022

US$ per gallon

a Jet fuel prices increased over
552% between April 2020 and
June 2022

2007 2008 2009 2010 2011 2012 2013 2074 2015 2016 2017 2018 2019 2020 2021 2022 2023

— Jet fuel —— Brent crude WTI crude

WTI = West Texas Intermediate
Note: Crude prices are calculated by dividing the price by the number of gallons in a barrel
Source: US Energy Information Administration

Figura 4. Evolucidn del precio del petréleo y combustible para aviacién en los ultimos 15

anos. ([5])

Este factor adquiere una relevancia incluso mayor en aeropuertos regionales, ya que el precio

del combustible puede amplificarse hasta el doble frente a aeropuertos “hub” internacionales

[8]. Ademas, en el rango de la aviacidn regional existen muchos otros transportes competidores

en el mercado, por lo que los costes de operacidn son criticos para asegurar la rentabilidad del

servicio.

Por otro lado, también se observa un fendmeno de aumento de la edad media de las aeronaves

en servicio, en concreto de 11,5 afos en 2020 a una media de 11,9 en 2023 [5].

Exhibit 14: Global in service fleet segmented by age in years
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Figura 5. Evolucion de la edad de las aeronaves en servicio (2010-2023). ([5])

Esto podria acentuarse en los préximos afios si las restricciones dirigidas a aeronaves de

propulsiéon convencional siguen aumentando y, por tanto, se redujera el nimero de nuevos

pedidos de estos aviones. Por tanto, para combatir el efecto de envejecimiento y deterioro de

los motores en aeronaves que no se puedan renovar en los préximos afios, el reemplazo de estos

por motores eléctricos podria representar un mercado relevante en un futuro cercano.
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4.SELECCION DE AERONAVE DE REFERENCIA

Una vez analizado el estado del mercado de la aviacidon actual, se estudian cuales son las
soluciones tecnolégicas que se estan utilizando que mdas se adaptan a los requisitos
operacionales del proyecto, con el fin de obtener valores de referencia sobre los que
posteriormente disefiar un sistema de propulsién eléctrico valido y alcanzable de manera
practica.

4.1 Seleccion de la categoria de aeronave

Una de las principales limitaciones de los sistemas de propulsién eléctricos es la capacidad de
sus baterias, porque de ellas dependera la potencia que se le puede suministrar al motor y la
autonomia del sistema.

La propiedad mas importante, y que se utiliza como referencia entre todos los estudios y
fabricantes de baterias eléctricas, es la densidad energética o energia especifica. Esta
caracteristica muestra cuanta energia es capaz de producir una bateria por unidad de masa o
por unidad de volumen. Dependiendo del caso, se denomina:

e Densidad energética gravimétrica: suele ser la mas comun y representativa. Se mide en

Wh/kg o en MJ/kg (1 Wh equivale a 0,0036 MJ). También se denomina a veces “energia
especifica”.
e Densidad energética volumétrica: mas aplicada a combustibles. Se mide en Wh/I o MJ/I.

A partir de esta definiciéon, se puede calcular la densidad energética de una bateria o celda de
combustible, y compararla con cual seria la minima necesaria como para que un tipo de
aeronave en concreto complete sus vuelos planificados. Precisamente esto es lo que se calcula,
a través de un método de Monte Carlo, en el estudio de la referencia [9]. Los resultados se
dividen en las tres categorias de aeronaves mas comunes y dicha clasificacion se adopta también
para el presente analisis, a saber:

e Regional (Rg): vuelos de alrededor de 500 millas nduticas (nm) y entre 30 y 75 pasajeros.

e De fuselaje estrecho (“Narrow Body”, NB)): vuelos alrededor de 1000 nm y nimero de
pasajeros intermedio entre los otros dos grupos.

¢ De fuselaje ancho (“Wide Body”, WB): vuelos de mas de 2000 nm y desde 200 hasta
400 pasajeros.
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Figura 6. Densidad energética minima requerida en Wh/kg para el vuelo de los tres tipos
principales de aeronaves. ([9])

Como se puede observar, la minima densidad energética para que una aeronave pueda volar es
de unos 500 Wh/kg dentro de la categoria de menor capacidad como lo es la aviacidn regional.

Por tanto, si se observa la capacidad de las baterias eléctricas actuales segun el estudio de la
referencia [10] (ver figura 7), Gnicamente las baterias de aluminio-aire o las de litio-aire (mas
comunes) serian capaces de satisfacer los requisitos de densidad energética gravimétrica
minima para propulsar una aeronave. A pesar de ello, se tratan de energias emergentes que no
estdn los suficientemente probadas y aseguradas como para su utilizacidn en aviacién.

iesel a o

10* Kerosene (jet fuel 2 c
P— ) t[nda[)l LNG v
B Kerosene effective s g
= (usable) specific energy ViethanolHaNG . I
o Practical limitfor : i 1 &
S batteries Li-ion Imr(';;“ Air. Li-Alr 2] c
z = / Zn-Air CH 8
e e\ i-metal v w
g Ni-Cd Li- S =
10? E o

& , polymer o o
) Lead-Acid e ®
= | =~
S z S
10! Heavy Light weight | S

10! 10? 103 104

Specific energy - SE (Wh/kg)
®- using fuels; @ , @ - alternative fuels; @ - old accumulators; « - available

batteries; @ - emerging technology; (batteries next 10 — 15 years); LNG / CNG -
liquid and compressed natural gas. LH, CH — liquid and compressed hydrogen

Figura 7. Densidades energéticas de los principales tipos de baterias disponibles
actualmente. ([10])

Parailustrar la inviabilidad de utilizacion de baterias eléctricas en la propulsion de una aeronave,
se calcula la energia necesaria para el vuelo de una aeronave regional y de fuselaje ancho. En el
estudio de la referencia [11], se analiza el combustible necesario en funcién de la distancia de
vuelo de la aeronave:
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Tabla 1. Medias de consumo de combustible en funcién de la distancia de vuelo. [11]

Fuel burn aggregated by distance group.

Distance BADA-based estimation Registration-based estimation Afuel CCD [%]

sroup Average CCD fuel Average cruise fuel flow Average CCD fuel Average cruise fuel flow (BADA/registration)
[t] [kg/min] [t] [kg/min]

500 sm 214 34.30 2.50 34.37 —14.4%

750 sm 3.10 33.53 3.49 33.57 -11.2%

1000 sm 4.46 37.06 4.88 37.10 —8.6%

1500 sm 7.90 43.75 8.30 43.78 —4.8%

2000 sm 1117 47.90 11.65 47.93 -4.1%

2500 sm 15.85 54.46 16.27 54.45 -2.6%

Estos datos se muestran en millas (“statue miles”, sm), que corresponde a una relacién 1:0,87
con las millas nduticas (nm). Por tanto, recordando la distancia media de vuelo para cada tipo
de aeronave antes comentada, se coge como ejemplo del avidn regional el grupo de 750 sm (652
nm)y el grupo de 2500 sm (2172 nm) para el avion de fuselaje ancho.

Cabe destacar que en este estudio se utilizan medias basadas en rutas reales de aeronaves que
operan en esas distancias de vuelo, ademas de tomarse los valores medios de CCD (“Climb-
Cruise-Descent”), mas similares entre tipos de aeronaves.

Si la energia especifica del queroseno aeronautico es de 3 507,6 Wh/kg [12], se obtiene:

Energia mediaRg (Wh) = Pesocombustivierg * E especificacompustivie

Wh (1)
=3100kg *3 507,6E = 10873560 Wh

Energia mediaWB (Wh) = Pesocombustible,WB * E eSpeCificacombustible
Wh (2)

= 15850 kg * 3 507,66 = 55595460 Wh
Por otro lado, se toma como ejemplo el uso del tipo de bateria mas extendido a nivel global: la
bateria de ion de-Litio o Li-ion. Segun el articulo de la referencia [13] la energia especifica media
de esta tecnologia actualmente puede llegar a 360 Wh/kg, por lo que el peso de las baterias

necesarias para propulsar cada tipo de aeronave resultaria:

Energia mediag, 10873 560 Wh

E especificapaterias - 3601;'(/—; (3)

Peso bateriasgy(kg) =

= 30204 kg

Energia mediayp 55595460 Wh

E espedficabaterias - 360];(V_gh (4)

Peso bateriasy,g(kg) =

=154 432 kg

De esta manera, se puede observar como para ambos casos el aumento de peso al utilizar
baterias eléctricas como propulsante incrementaria alrededor de 10 veces mas. Por tanto,
resulta inviable la utilizacién de este tipo de baterias eléctricas en la aviacién comercial actual.
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A pesar de ello, cabe destacar que se estan alcanzando valores en algunos modelos de baterias
experimentales de unos 711 Wh/kg [13] (algo menos de 2 veces las actuales), pero todavia se
esta lejos de igualar la rentabilidad de peso que ofrece el combustible tradicional.

Frente a la alternativa de las baterias eléctricas convencionales, existe la posibilidad de energizar
una aeronave a través de pilas de combustible, cuya tecnologia se ha mejorado mucho a lo largo
de los ultimos afos, especialmente en base al uso del hidrogeno como reactivo.

Siendo un campo que actualmente se encuentra en continuo desarrollo, los distintos modelos
de pilas de combustible actuales pueden ofrecer densidades energéticas que varian entre los
500 Wh/kg y los 2 000 Wh/kg. En cualquier caso, y como se puede comprobar en el siguiente
grafico, siempre obteniéndose densidades energéticas mayores que con baterias eléctricas
convencionales.

Supgr
Caps

Power density (W/kg)
5‘.0

v

10 ' . ;
10 10" 10° 10

Energy density (Wh/kg)

Figura 8. Densidades energéticas de las pilas de combustible de hidrégeno en comparacion
con los principales tipos de baterias eléctricas disponibles actualmente. ([12])

Como se ha comentado, la densidad energética de cada tipo de pila puede variar en funcién del
fabricante y estado de la tecnologia. Si se analizan los dos tipos de pilas de combustible de
hidrégeno utilizadas actualmente, las PEMFC (“Proton Exchange Membrane Fuel Cell”) y las
SOFC (“Solid Oxide Fuel Cell”), se concluye que los rangos de densidades alternan entre
500-1 000 Wh/kg para las primeras y entre 1 000-2 000 Wh/kg para las segundas. A modo de
resumen de todo lo comentario anteriormente, se muestra una comparativa de las densidades
energéticas medias de las baterias de Li-ion, pilas PEMFC, pilas SOFC y un sistema turboeléctrico
alimentado por queroseno convencional:
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Figura 9. Comparativa de las densidades energéticas de los principales métodos de
generacion de potencia eléctrica para propulsion de aeronaves. ([14])

Por tanto, se concluye que el tipo de aeronave 6ptimo para la implantacién de un motor
eléctrico es una aeronave regional, utilizando pilas de combustible con hidrégeno como
reactivo. Esta serd la configuracidn de este proyecto y, como ya se ha comentado, se toma como
referencia que las rutas a seguir por la aeronave son de unas 500 nm (926 km) y que se llevan
aproximadamente 50 pasajeros por vuelo (50 pax).

4.2 Seleccion del tipo de propulsion
Dentro de la aviacién regional existen dos modelos de propulsién predominantes:

e Turbofanes de baja relacion de derivacion (jets regionales): centran su funcionamiento
en la expulsidn de gases de combustion a través de su tobera de salida, proporcionando
empuje en la direccidn de vuelo. También se utiliza parte de la energia para mover un
fan a la entrada que proporciona empuje adicional.

e Turbohélices: basados en la produccion de energia mecdnica a través de
turborreactores convencionales u otro tipo de motores, que posteriormente se
transmite a una hélice que proporciona el empuje a la aeronave.

Debido a los objetivos de este trabajo de encontrar una configuracién que reduzca emisiones,
costes operativos y gastos de mantenimiento, la propulsién debe ser compatible con la
utilizacion de un motor eléctrico. La Unica arquitectura que cumple con este requisito es la del
turbohélice, ya que se puede alimentar con energia eléctrica un motor y que posteriormente
este le transmita potencia a la hélice.

Algunos fabricantes ya estdn estudiando la posibilidad de utilizar hidrégeno como combustible
directo para propulsar turbofanes regionales [15], pero a pesar de poder reducir emisiones, no
existe una solucién técnica fiable en el futuro cercano y no se asegura la reduccion en costes
operativos y de mantenimiento.
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Es por ello que se centra el presente anadlisis en las aeronaves propulsadas por turbohélice.
Adicionalmente, se muestran otros factores por los que los turbohélices resultan mds rentables
en el rango de operacion de la aviacion regional ([7], [16], [17]):

- Mayor rentabilidad frente a otros turborreactores: presentan menores costes directos
de operacién en el rango de vuelos de hasta 100 pax y 500 nm y menores gastos de
mantenimiento que los jets regionales.

- Menor potencia solicitada en vuelo: debido a su menor velocidad de vuelo, los
turbohélices necesitan una menor densidad de potencia en sus plantas propulsoras
durante el vuelo, repercutiendo generalmente también en un menor gasto de
combustible.

- Menor contaminacion acustica: cumplimiento con las regulaciones cada vez mas
estrictas de contaminacién acustica, en contraposiciéon con los jets regionales menos
modernos.

- Mayor adaptabilidad a aeropuertos regionales: Los turbohélices suelen tener
capacidades de despegue y aterrizaje cortas, lo que les permite operar en aeropuertos
mas pequefios o con pistas mas cortas que podrian ser inaccesibles para los jets
privados. Ademds, este modelo de aeronave recibe una menor penalizacién de
combustible a medida que se acorta la distancia de la pista de despegue.

- Mayor capacidad de carga: los turbohélices pueden ofrecer mayor capacidad de carga
util independientemente del tipo de combustible utilizado, lo que es ventajoso para el
transporte de carga o pasajeros en rutas regionales con menos demanda.

- Mayor cuota de mercado frente a jets regionales: por todas estas razones los
turbohélices predominan en la aviacion regional, sobre todo para distancias cortas
(hasta 700 nm), el rango de interés de los motores eléctricos.

Si el lector quiere profundizar mas en estos aspectos, se le invita a consultar las referencias
mencionadas y el Anexo 1 de este informe, donde se recopilan todos estos datos.

4.3 Seleccion del modelo de turbohélice

En este apartado se pretende escoger un modelo de aeronave turbohélice, que sea
representativo de la actividad general de la aviacion regional y que sirva de referencia para
proximos calculos y estimaciones del presente estudio.

Los motores de reaccidon (turborreactores simples o turbofanes) no suministran potencia, sino
empuje. Los motores turbopropulsores (como los turbohélices) si suministran potencia a una
hélice propulsora, a pesar de poder tener un empuje residual de los gases de escape en algunos
casos. Asi, la clasificacion de los primeros se hace en funcidn de los “newtons” (N) de empuje
gue generan, mientras que los segundos varian en funcién de los “watios” (W) o “caballos de
potencia” (hp) o “de vapor” (CV) que pueden proporcionar.

En cuanto a turbohélices, existe un rango muy amplio de potencia disponible. Aviones mas
pequefios pueden tener motores alternativos parecidos a los del mundo de la automocién, que
pueden ser de 30 o 40 kW para las avionetas mas pequeiias. En el otro extremo se encuentran
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aviones como el Tu-95 o el avidn de transporte militar A400M, con motores como el TP400 con
una potencia maxima de mas de 8 MW [18].

Para este proyecto, se va a tomar como referencia el fabricante de los turbohélices mas vendidos
y utilizados en todo el mundo: Pratt and Whitney (P&W) [19]. Los modelos con mas afos de
trayectoria son la familia PT6, aunque se suelen utilizar hoy en dia para avionetas y aviones de
pequefio tamafio. La evolucidn natural es la familia de motores PW100, mas eficiente y con
capacidad para propulsar aeronaves de mayor tamafio dentro de la aviacidon regional, por lo que
estos seran los modelos de referencia para este trabajo.

La familia de motores Pratt & Whitney Canada PW100 es una serie de turbohélices que varia
entre los 1.400 y los 3.800 kW de potencia. La potencia es transferida a la hélice exterior a través
de una caja de engranajes reductora de tres etapas, conectada a su vez con una turbina de gas
que genera la potencia.

Figura 3. Motor PW 100

Figura 10. Esquema de un motor de la familia PW100 del fabricante Pratt & Whitney. ([20])

Analizando las flotas de los principales operadores de turbohélices de aviacidn regional en todo
el mundo ([21], [22], [23], [24], [25]), se concluye que los modelos de avidon mas utilizados son
los modelos de ATR42 y ATR72 del fabricante “Avions de Transport Régional”, asi como las
distintas versiones del Dash 8 de “De Havilland Canada”.

En concreto, las versiones que mas se asemejan a los requisitos antes descritos en el trabajo son
el ATR42-300 y el Dash 8-Q300, por lo que van a ser los elegidos como base en el proyecto.

N3

I

ATR 42-300 Dash 8-Q300

Figura 11. Modelos de avion propulsados por turbohélice. Izquierda: ATR 42-300. Derecha:
Dash 8-Q300. (Elaboracion propia a partir de imagenes publicas)
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Tabla 2. Especificaciones de los modelos de avién ATR 42-300 y Dash 8-Q300. ([26], [27])

Modelo de aeronave ATR 42-300 Dash 8-Q300
Tipo de propulsion Turbohélice Turbohélice
Numero de motores 2 2
Modelo de motor Serie PW120 Serie PW120
Capacidad maxima de pasajeros (Pax) Hasta 48 Hasta 56
Alcance maximo 449 nm (832 km) 637 nm (1 180 km)

Estos modelos de avidn son propulsados por motores de la serie PW120, subfamilia de los antes
mencionados PW100, por lo que estos motores también son los seleccionados como referencia
para el disefio de la planta de potencia eléctrica.
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5.DISENO DE LA PLANTA PROPULSORA

Habiendo analizado el mercado y obtenido valores de referencia fiables, se procede al disefio
preliminar de una planta propulsora eléctrica con caracteristicas y componentes factibles
actualmente. El objetivo es modelar, en una primera aproximacion, un sistema motor que pueda
propulsar una aeronave basando su produccién de empuje Unicamente en fuentes de
generacidn de energia eléctrica, sin utilizacion de combustibles fésiles. Para este analisis, se
estudian las principales innovaciones y limitaciones de la tecnologia, asi como propuestas
propias que conformen finalmente una motorizacion eléctrica que sea realista y que pueda ser
rentable a corto o medio plazo en la industria aerondutica.

5.1 Disefio de la arquitectura

El primer paso es disefiar la arquitectura elemental del sistema de propulsidon, en la que se van
a definir los principales componentes del mismo y cdmo se interconectan entre si para poder
proporcionar la potencia necesaria para el vuelo.

5.1.1 Arquitecturas posibles de propulsion eléctrica

La propulsién eléctrica es un campo de creciente interés dentro del transporte de pasajeros y
mercancias, y aunque ha evolucionado mucho ultimamente en el ambito automovilistico,
también se han desarrollado varios proyectos dentro del mundo aeroespacial en afos recientes:
“Piper matrix” de Zero Avia, “BN-2 Islander” de Cranfield Aerospace, “HK-36 Super Dimona” de
Boeing, etc. [28].

En aviacién, se pueden clasificar las motorizaciones eléctricas de turbohélices en 4 grupos
principales [29]:

e Turbo-eléctrica: es una turbina de gas la que acciona unos generadores para suministrar
electricidad. Posteriormente, la electricidad se transmite a los conversores de corriente,
motores eléctricos individuales de corriente continua (CC) y, finalmente, impulsa los
propulsores o hélices individuales. Esta configuracién no incluye almacenamiento de
energia eléctrica; almacena toda la energia en el combustible y la convierte total o
parcialmente en electricidad. Como ejemplo se tiene una turbina tipo APU, que genera
electricidad que se envia directamente a los motores eléctricos.

e Hibrida-eléctrica: la energia eléctrica necesaria para la propulsion es generada tanto por
turbinas de gas como de baterias. Existen 2 tipos de arquitecturas hibridas:

o En serie: las hélices se accionan mediante motores eléctricos, y la energia
eléctrica que los acciona puede proceder de una turbina de gas o de una fuente
de almacenamiento de energia en baterias. Gracias a la conversion de la energia
eléctrica y al sistema de transmision, el funcionamiento de la turbina de gas
puede desacoplarse de las hélices, lo que permite que la turbina de gas funcione
con la maxima eficiencia. Sin embargo, en los sistemas de propulsién hibridos
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en serie, los motores eléctricos deben proporcionar toda la potencia de
propulsién, y por tanto deben dimensionarse correctamente para alcanzar su
potencia requerida. En este caso, las baterias se recargan Unicamente por la
accion de la turbina.

o En paralelo: tanto el motor eléctrico como la turbina de gas convencional estan
montados en un eje para accionar las hélices. Ademas, el motor eléctrico esta
respaldado por una bateria de almacenamiento de energia que puede cargarse
a bordo o entierra. En este caso, las baterias se recargan por la accidon del motor
o por la energia potencial de las hélices en el descenso.

e Totalmente eléctrica o “All-electric”: las baterias son la Unica fuente de energia para los
sistemas de propulsidn. La configuracion totalmente eléctrica es un sistema de
conversion de energia de alta eficiencia y es el Unico candidato que tiene el potencial de
lograr vuelos con cero emisiones (siempre y cuando se considere que el combustible
utilizado en las otras configuraciones contamina y/o no tiene un origen 100 % verde).
Sin embargo, esta arquitectura cuenta con las dificultades vistas arriba del peso de las
baterias, por lo que hoy en dia solo se utiliza en aeronaves de pequefo tamafio.
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Figura 12. Arquitecturas posibles para la propulsion eléctrica en turbohélices. ([29])

Por tanto, la Unica arquitectura capaz de cumplir con los objetivos del trabajo es la totalmente
eléctrica. En este caso, se escoge una variante de la configuracion “all-electric”, pero se sustituira
la bateria eléctrica por pilas de combustible de hidrégeno.

Este tipo de arquitecturas a veces se denominan hibridas por algunos autores, ya que se utiliza
el hidrégeno como combustible dentro de la pila. A pesar de ello, su funcionamiento es mas
parecido al de una motorizacidn totalmente eléctrica, siendo en este caso la fuente de
alimentacién una pila de combustible en vez de una bateria eléctrica. De esta manera, es posible
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igualmente alcanzar vuelos con cero emisiones y se consigue una densidad energética mucho
mayor que con baterias convencionales, necesaria para la viabilidad del proyecto.

En concreto, en la referencia [30] se realizé un estudio del limite de disefio de densidad
energética que deben tener los sistemas de propulsion eléctrica para los principales modelos de
turbohélice, en funcion de los PAX y el rango de vuelo. Aqui, se afirma que con sistemas con
densidades energéticas de 750 Wh/kg seria posible cubrir los requisitos de PAX y de rango
impuestos en el presente trabajo:
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Figura 13. Limites de disefo de densidad energética necesaria para propulsion eléctrica de
turbohélices, en términos de PAX y rango de vuelo. ([30])

Cabe destacar que en el grafico de la figura 13 nuestros modelos de avién a estudio (ATR 42-300
y DHC 8-Q300) aparecen con un mayor rango de vuelo maximo. Esto es debido a la aparicién de
nuevas versiones del mismo modelo, asi como la mejora en eficiencia y potencia de los motores
que los propulsan frente a los primeros con los que se certificaron.

Todo esto esta en consonancia con lo estudiado anteriormente en el proyecto, y como se ha
visto es alcanzable con pilas de combustible.

5.1.2 La pila de combustible de hidrégeno

Una pila de combustible es un dispositivo que produce energia eléctrica a través de un proceso
electroquimico de oxidacion-reduccién y utilizando un combustible, funcionando de manera
semejante a una bateria. La principal diferencia radica en que la pila de combustible recibe sus
reactivos de fuentes externas, lo que significa que su capacidad para generar electricidad no
estd restringida por la capacidad de almacenamiento de una bateria tradicional [28]. Se
compone de tres componentes principales:

e Anodo: es un electrodo generalmente formado por platino, debido a que es un
catalizador muy eficaz para la reaccion de oxidacion del hidrégeno, es decir, facilita la
rotura de sus enlaces moleculares. Ademas, es resistente a la corrosidn y posee alta
conductividad eléctrica, lo que facilita el flujo de electrones a través del propio dnodo.
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e Catodo: es el electrodo donde se produce la reacciéon de reduccién. Se suele utilizar
niquel por los mismos motivos que antes: favorece este tipo de reacciones quimicas con
suficiente resistencia a la corrosion y conductividad eléctrica.

e Electrolito: se trata de un material intermedio que separa los electrodos, permitiendo
el paso de iones positivos y dificultando el de electrones de uno a otro. Existen
electrolitos tanto liquidos como sélidos.

El funcionamiento de una pila de combustible comienza en el dnodo, donde las moléculas de
hidrégeno se oxidan y dividen en un electrén y un ion positivo. Como el electrolito solo permite
el paso de los iones positivos del dnodo al catodo, se fuerza a los electrones a transcurrir por un
circuito eléctrico externo, generandose energia eléctrica. Finalmente, en el cdtodo se juntan de
nuevo los iones positivos de hidrégeno y los electrones que, junto con la aportacion externa de
oxigeno, reaccionan formando agua. De esta manera, las reacciones electroquimicas que
ocurren en cada uno de los electrodos son:

Anodo:H, » 2H* + 2e~ (5)

1
Catodo: EOZ +2H* +2e~ > H,0 (6)

Salida de

Salida de
agua y calor

combustible

H,

Entrada de [

combustible Entrada de aire

Catodo
Electrolito

Figura 14. Esquema de funcionamiento de una pila de combustible de hidrégeno. ([28])

De entre todas las clasificaciones que se pueden realizar de las pilas de combustible, la mas
generalizada es en funcién del tipo de electrolito que se emplea. En el Anexo 2, se pueden
observar los tipos mds relevantes y que pueden producir una mayor potencia eléctrica. Como
se justifica mas adelante en el trabajo, aquellas con las caracteristicas dptimas para sistemas de
propulsién de aeronaves son las pilas de membrana polimérica o tipo PEMFC.
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5.1.3 Definicidn de la arquitectura con pila de combustible

Para la definicion conceptual de la planta de potencia eléctrica de este proyecto, se han
analizado varios estudios en los que se exploran las distintas posibilidades existentes. Si el lector
quiere revisar los mas relevantes, puede consultar las referencias [31] y [32].

Investigando varios modelos, comparando elementos comunes entre ellos y compatibilizando
los mismos con los requisitos de este trabajo, la arquitectura propuesta para un avidn
turbohélice propulsado por pila de combustible de hidrégeno consta de los siguientes
componentes:

1. Sistema de almacenamiento y distribucién de hidrégeno: incluye tanques o depésitos
de almacenamiento de hidréogeno que suministran el combustible a la pila de
combustible. También puede incluir sistemas de control y distribucion para el manejo
seguro del hidrégeno.

2. Sistema de control térmico (TMS): la temperatura del hidrégeno debe estar siempre
regulada, tanto en su almacenamiento como en la pila de combustible, para controlar
su reactividad y manejo seguro. En caso de utilizar hidrégeno gaseoso, el mayor desafio
se encuentra en la regulacién de temperatura durante del vaciado de los tanques. Por
otro lado, si se utiliza hidrégeno liquido este debe mantenerse a 2532C negativos para
perpetuar ese estado, muy costoso energéticamente. Este sistema puede utilizarse,
ademas, para refrigerar en mayor o menor medida (dependiendo del disefio) el resto de
los componentes del sistema motor.

3. Pilade combustible: como ya se ha comentado, el hidrégeno se combina con el oxigeno
del aire, generando electricidad a través de reacciones electroquimicas de oxidacion-
reduccion. Las pilas de combustible mds comunes son las de membrana polimérica
solida (PEMFC) o las de sdlido cerdmico (SOFC).

4. Sistema de control y gestion de energia: se encarga de controlar y distribuir la energia
generada por la pila de combustible hacia el motor eléctrico para la propulsidn. Seran
necesarios dos tipos de convertidores en este sistema:

o “DC-DC Converter” ("convertidor de corriente continua a corriente continua"):
es un componente eléctrico cuya funcién principal es tomar una entrada de
corriente continua a un nivel de voltaje determinado y generar una salida de
corriente continua a un nivel de voltaje diferente, permitiendo asi regular la
tension que sale de la pila de combustible.

o “DC-AC Converter” ("convertidor de corriente continua a corriente alterna" o
“inversor”): tras haber conseguido el voltaje deseado, es necesario un
componente eléctrico que transforme la corriente continua en corriente
alterna, para que funcionen los motores eléctricos correspondientes.

5. Motor eléctrico: es el elemento encargado de convertir la energia eléctrica en energia
mecdanica para propulsar la aeronave. Puede haber uno o mas motores eléctricos
dependiendo del disefio y tamanio del avion.

6. Cajade engranajes: en algunos disefios, puede estar conectado el motor eléctrico a una
caja de engranajes que aumenta o reduce la velocidad de giro y ajusta la relacion de
transmisidn antes de transmitir la potencia a la hélice. Generalmente, suele ser una caja
reductora, debido a las menores revoluciones de giro de la hélice frente al motor
eléctrico.
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7. Hélice: la energia mecanica producida por el motor eléctrico, la turbina o el generador
se transfiere a la hélice a través de la caja de engranajes, y dicha hélice es la que se
encarga de generar el empuje necesario para propulsar la aeronave.

8. Bateria eléctrica auxiliar: una de las principales desventajas de las pilas de combustible
es su ineficiencia para adaptarse a demandas de energia variables, ya que la potencia
eléctrica que se suministra con ellas suele ser muy constante. Para ayudar en las
situaciones mas criticas de variacién energética, como el despegue, se incluye una
bateria eléctrica convencional que complemente dicha demanda de potencia. También
se utiliza para el arranque del sistema de propulsién en su conjunto.

5.2 Seleccion de los componentes y andlisis de rendimientos

5.2.1 Sistema de almacenamiento y distribucion de hidrégeno

Hoy en dia, el modelo de almacenamiento de hidrégeno predominante para aplicaciones tanto
estacionarias como de movilidad es en forma de gas comprimido. Para aplicaciones
estacionarias de generacion de potencia, se utiliza hidrégeno comprimido a una presion de
alrededor de 137 bares, mientras que el estandar para sistemas de transporte se ha mantenido
durante muchos afios en tanques de 300 bares.

Existe una relacién directa entre la presion del tanque y la densidad gravimétrica del sistema, la
cual esta condicionada por el porcentaje en masa de hidrégeno que se puede almacenar. Es por
ello que la industria ha desarrollado un nuevo estilo de tanques a 700 bares de presion. El
responsable de esta innovacion fue el fabricante Toyota con su modelo de coche Mirai,
consiguiendo una mejora en densidad de un 1,7% de H; hasta un 5,7% de H, [33].

Este tipo de tanques constituye la cuarta generacion (“tipo IV”) desde que se empezd su
fabricacidn, y estd conformada en su totalidad por material compuesto. A partir de este tanque
de combustible se obtiene una densidad gravimétrica de 1 135 Wh/kg (4,09 MJ/kg) [34], lo que
supera ampliamente los requisitos del proyecto y, por tanto, va a ser el sistema seleccionado
para este trabajo.

High-density polymer liner

Carbon fiber composite

Dome protection

TPRD

TPRD=Thermally Activated
Valve Pressure Relief Device
Temperature sensor

Boss

Figura 15. Tanque de almacenamiento presurizado de hidrégeno “tipo IV” a 700 bares. ([33])
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Sin embargo, como se puede deducir, con este tipo de tanques a alta presion, no es posible el
almacenaje del combustible en las alas por motivos de seguridad y volumen. Es por ello que
suelen instalarse en el fuselaje, pudiendo reducir el nimero de asientos disponibles en la
aeronave como se vera posteriormente en el presente informe.

El otro método de almacenamiento en el que mas se esta trabajando es en el almacenaje de
hidrégeno liquido criogénico. Se denomina criogénico pues se necesita mantener su
temperatura interior a -2532C para que el hidréogeno permanezca en estado liquido. Aunque
existen estudios que ya han calculado que se podria llegar a una densidad energética de 1619
Wh/kg (5,83 MJ/kg) [12] con estos sistemas, el coste de mantener el hidrégeno en estado liquido
puede suponer alrededor de un 17% de la energia en contenido de H,. Durante un ciclo de
funcionamiento se estima que se puede llegar hasta una pérdida de otro 40% de energia en
contenido de H; por evaporacién [34] y, ademas, debido a que las pilas de combustible utilizan
hidrogeno en estado gaseoso, esto resulta en otro cambio de estado del combustible y en una
pérdida de rendimiento adicional en el sistema.

Es por todo esto que no se considera viable la utilizaciéon de sistemas de almacenamiento de
hidrégeno liquido en aviacion a corto plazo, y por eso los principales proyectos de motorizacidon
eléctrica basados en hidrégeno actuales (como son el de “Zero Avia” y el de “Universal
Hydrogen”) utilizan H, en estado gaseoso [35].

A pesar de ello, se sigue investigando en el desarrollo de esta tecnologia, ya que sus requisitos
volumétricos son menores y desalojan un menor nimero de pasajeros de la cabina. Por otro
lado, el limite de porcentaje de H; Util que se obtiene con hidrégeno comprimido ronda entre el
5y el 9%, mientras que las estimaciones para el H, criogénico se encuentran entorno al 15-20%,
mas del doble [36]. Adicionalmente, en vuelos regionales de corta duracion (alrededor de 1
hora) se estima que las pérdidas de evaporacién por hidrégeno sean mucho menores que en
trayectos largos, otra razén para pensar que este puede ser un posible mercado en el que
explotar este tipo de tecnologia.

5.2.2 Sistema de control térmico (TMS)

A la hora de trabajar con tanques de hidrégeno comprimido, siempre es necesario tener un
correcto control de la temperatura, para asegurar la seguridad y rendimiento del proceso. En
primera instancia, la temperatura en el interior de los tanques de H; suele ser similar a la del
ambiente, pero debido a la alta presidn de almacenamiento y a la baja conductividad térmica
del material compuesto de fibra de carbono (CFRP) del que se fabrican, se produce un efecto de
enfriamiento dentro de los mismos en su proceso de vaciado.

Esto puede resultar en temperaturas por debajo de -40 2C en el interior de los tanques, lo que
puede causar fallos en los elementos de sellado del tanque, inducir la transicién vitrea del
revestimiento de polimero de los tanques de “tipo IV” y, en Ultima instancia, provocar fugas de
hidrégeno y graves problemas de seguridad. Esto se puede observar en las siguientes figuras,
extraidas del estudio de la referencia [37]:
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Valvula de descarga

Figura 16. Variacion de temperatura durante el proceso de descarga de un tanque de
hidrégeno comprimido. (a) t=0,10's, (b) t=0,60 s, (c) t= 1,26 s. ([37])

Por tanto, resulta necesario un sistema que sistema de control térmico (TMS, “Thermal
Management System”) que prevenga esta situacién. Ademds, con este sistema se optimiza la
eficiencia del sistema, la cual estd relacionada directamente con la velocidad de descarga del
tanque y esta, a su vez, con la temperatura de descarga del gas.

Para solucionar este problema existen muchas propuestas, desde utilizar materiales
conductores dentro de los tanques y que aumenten la temperatura por efecto Joule, hasta
utilizar circuitos cerrados de agua o aceite que pasen por el interior de los tanques y hagan de
intercambiadores de calor. De entre las opciones posible, en este proyecto se opta por escoger
un sistema de recirculacién de parte del hidrégeno del tanque (ver figura 17), el cual se canaliza
a través de los principales componentes calientes del sistema (pila de combustible, motor
eléctrico, etc.) para después reinsertarse a mayor temperatura dentro del tanque. Se trataria de
un circuito cerrado independiente, por lo que funcionaria Unicamente con una cantidad
constante de hidrégeno, pero no afectaria negativamente a su eficiencia.

Fin  Heat Pipe Tank Refueling line

1000000080, o0 o0

0% %% %% %" a0 W %

Defueling line

Figura 17. Diagrama esquematico de la aplicacion de un sistema TMS a un tanque de
combustible de hidrégeno comprimido. ([37])
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En general, existen andlisis que aseguran que con un TMS se podria mejorar la eficiencia de
transferencia de H, del tanque a la pila hasta en un 2,4%, ademds de que se reduciria la
degradacion a largo plazo de la pila de combustible hasta en un 3% [38]. Por tanto, para el
presente andlisis no se tendrd en consideracion ninguna pérdida de rendimiento inferida
directamente por el sistema TMS.

5.2.3 Pila de combustible

En un estudio llevado a cabo por el “Centro Aeroespacial Aleman” (DLR) [39] se ponderan las
principales caracteristicas de los distintos tipos de pilas de combustible disponibles actualmente,
en base a su idoneidad para aplicaciones aeronauticas. En dicho analisis, los tipos de pila de
combustible que obtienen una mayor puntuacion son las PEMFC (“Proton Exchange Membrane
Fuel Cell” o “Polymer Electrolyte Membrane Fuel Cell”) y las SOFC (“Solid Oxide Fuel Cell”).

En particular, las mas desarrolladas y utilizadas a dia de hoy son las PEMFC [28], habiéndose
empleado en modelos como el “Airbus ATRA” o el “Boeing Phantom Works”. Las pilas de
combustible PEMFC utilizan un electrolito sélido denominado “membrana de intercambio de
protones”, que permite el paso de protones mientras bloquea el paso de electrones. Estas pilas
de combustible funcionan, con hidrégeno como combustible y oxigeno del aire, generando
electricidad y produciendo agua como Unico subproducto.
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Figura 18. Esquema de una pila de combustible PEMFC. ([39])

Las pilas PEMFC son muy valoradas en aplicaciones aeroespaciales debido a su eficiencia,
tamafio compacto, peso ligero, moderadamente répida respuesta a cambios en la demanda de
energia y su capacidad para no necesitar operar a temperaturas muy elevadas. Estas
caracteristicas las hacen adecuadas para el sector de la aviacién, donde estos factores son
criticos, por lo que se van a seleccionar para la arquitectura de este trabajo.

En términos generales, se puede considerar que los sistemas completos de almacenamiento y
distribucidn de hidrégeno, junto con la conversién de energia mediante la pila de combustible,
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tienen rendimientos que pueden oscilar entre el 40% y el 60%, segln las tecnologias empleadas
y las condiciones especificas de la aeronave. En el estudio de la referencia [31] se toma un valor
nominal del 50% de eficiencia para el pre-dimensionado de un sistema de propulsién eléctrico
por pila de combustible de hidrégeno, valor que se va a escoger también en el presente andlisis.

5.2.4 Motor eléctrico
Atendiendo al estado del arte actual de los motores eléctricos [40], existen 5 tipos principales:

e Motores de Corriente Continua (CC) con escobillas (“Brushed DC motors”): funcionan
a través de la variacion de corriente eléctrica a través de las bobinas del estator, lo que
genera un campo magnético variable que hace girar el rotor a través de imanes. Lo
particular de este tipo de motores es que utiliza el rozamiento de escobillas con un
conmutador para ir variando la polaridad de la corriente de las bobinas, manteniendo
el movimiento continuo del motor.

e Motores de CC sin escobillas (“Brushless DC motors”, BLDC): similar al anterior, pero
en vez de utilizar escobillas, se usan sistemas electrénicos de posicion del rotor para ir
variando la corriente eléctrica. Tienen mayor eficiencia y son mas duraderos que los
motores con escobillas.

e Motores SRM (“Switched Reluctance Motors”): se basan en ir generando campos
magnéticos de manera consecutiva que vayan variando la reluctancia de distintas zonas
del motor, atrayendo asi continuamente al rotor a zonas de menor reluctancia
(“resistencia magnética”) y generando movimiento.

e Motores de Induccion (“Induction Motors”) o motores asincronos de Corriente Alterna
(CA): el campo magnético variable del estator se consigue pasando CA a través de sus
bobinas. Este campo magnético induce una corriente eléctrica en el rotor, lo que a su
vez genera un campo magnético inducido. Es esta interaccion electromagnética entre
ambos campos magnéticos la que genera el movimiento. A diferencia de los anteriores,
en este tipo de motores no se requieren conexiones eléctricas directas en el rotor.

e Motores sincronos de CA (“AC Synchronous Motors”): con un estator similar al
anterior, en este caso se consigue que la velocidad del rotor sea igual a la del campo
magnético rotativo del estator a través de la utilizacion de imanes permanentes en el
rotor o de inducir una corriente continua en el mismo. De esta manera, la velocidad de
rotacion del motor se sincroniza con la frecuencia de la CA suministrada. Asi, se consigue
un motor ideal para aplicaciones en las que se necesiten velocidades constantes o
cuando se requiera un control mas preciso que con los motores asincronos.

EV Traction Motors

Y ! ! ! Y

DC Motors Rsem::iZﬁSe Induction AC Synchronous Brushless DC
(Brushed) Motors Motors Motors Motors (BLDC)

Figura 19. Tipos de motores eléctricos utilizados actualmente. ([40])
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En un estudio comparativo entre todos estos tipos de motores eléctricos [41], se concluyd que
los motores sincronos de CA producian menos contaminacién, tenian un menor consumo de
combustible y mas potencia por unidad de volumen que el resto, lo que los hace éptimos para
aplicaciones aeroespaciales. Dentro de este modelo de motores, hay 2 clasificaciones
principales:

- Motor sincrono de CA con rotor bobinado: el rotor lleva un bobinado que se alimenta
con una corriente continua, generando un campo magnético que se sincroniza con el
del estator para generar movimiento.

- Motor sincrono de CA con imanes permanentes: el roto lleva imanes permanentes que
producen su movimiento por su interaccion con el campo magnético del estator.

En este aspecto, los motores con rotor bobinado se consideran indeseables para aplicaciones
aeroespaciales, debido a la reducida fiabilidad de alguno de sus componentes y a ser
susceptibles de que se formen arcos eléctricos. De esta manera, se considera que el modelo de
motor eléctrico éptimo para aviacion seria el motor sincrono de CA con imanes permanentes,
gue a pesar de tener un peso algo mayor en algunos casos son mas fiables en largos ciclos de
funcionamiento y mas seguros.

Este tipo de motores tiene un funcionamiento y caracteristicas bastante similares a los BLDC,
pero son preferibles para altas velocidades debido a su mayor control del campo magnético. A
pesar de ello, los motores que mas se han utilizado de momento en aviacion son los BLDC. Por
tanto, y debido a todo lo explicado anteriormente, se supone que el rendimiento del motor que
se seleccione para el siguiente estudio es de al menos igual o mayor rendimiento que el de un
BLDC.

A continuacidn, se muestran algunos de los rendimientos de los motores eléctricos mas
destacados utilizados en aviacién durante los ultimos afios:
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Figura 20. Rendimiento y potencia especifica de distintos modelos de motores eléctricos
utilizados en aviacidon en afos recientes. ([40])
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Debido a que la mayoria de los valores se encuentran por encima del 90% de eficiencia, y que el
Unico que se encuentra por debajo es un modelo de motor de pequefio tamafiio y potencia que
no es representativo para el caso de estudio, se supone una eficiencia de al menos un 90% para
el motor eléctrico de este proyecto.

5.2.5 Sistema de control y gestion de la energia

Al haber elegido una configuracién con un motor sincrono de CA, y al obtenerse energia eléctrica
en forma de CC a la salida de la pila de combustible, se necesitan dos componentes en la
arquitectura de la planta de potencia bajo estudio:

- Convertidor de CC a CC: para regular el voltaje de salida de la pila de combustible al
voltaje éptimo en el que opera el motor.
- Convertidor de CC a CA: necesario para el funcionamiento del motor sincrono de CA.

El primer tipo de convertidor suele tener rendimientos superiores al 95% [42], mientras que los
nuevos convertidores de CC a CA llegan a eficiencias superiores al 99% [43]. Por tanto, esto son
los rendimientos que se van a tener en cuenta en el andlisis del presente trabajo.

5.2.6 Caja de engranajes:

Como ya se ha comentado, una caja de engranajes suele ser uno de los componentes tipicos en
un motor turbohélice. Su principal funcidn es regular las velocidades de rotacidn o revoluciones
entre los componentes del motor. En concreto, se suele utilizar para reducir las altas velocidades
de rotacidn que produce el motor eléctrico en revoluciones apropiadas para el correcto
funcionamiento de la hélice, optimizando a su vez el empuje que esta proporciona.

La eficiencia de las cajas de engranajes en turbo-maquinaria depende de muchos factores:
requisitos de revoluciones, par o torque de trabajo, tipo de lubricante, o modelo de engranajes
utilizados, entre otros. Por ejemplo, en el caso de un motor turbohélice de aviacion, dos de los
tipos de engranajes mas utilizados son:

e Engranajes helicoidales: se emplean para transmitir potencia de manera mas suave y
eficiente que los engranajes rectos. Esto proporciona ademas una distribucion mas
uniforme de la carga y una operaciéon mas silenciosa.

e Engranajes planetarios: se suelen combinar con el resto de engranajes para aportar
compacidad y mayor durabilidad. Son altamente versatiles y permiten manejar cargas
elevadas al poder distribuir la misma entre varios engranajes de manera simultanea.

Figura 21. Ejemplos de engranajes helicoidales (izquierda) y planetarios (derecha).
(Elaboracion propia a partir de imagenes publicas)
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Por otro lado, tanto el régimen de revoluciones como el de torque requerido suelen ser muy
elevados en motores de aviacidn. Tras el analisis de varios estudios al respecto, se encuentra
que la eficiencia de la caja de engranajes se va estabilizando para valores de potencia creciente,
pudiendo irse reduciendo a medida que se aumenten las revoluciones.

En la siguiente figura [44] se muestra a evolucidn de la eficiencia de una caja de engranajes para
un turborreactor convencional teniendo en cuenta las caracteristicas antes descritas:
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Figura 22. Rendimiento de una caja de engranajes helicoidal en régimen de altas
revoluciones y par de trabajo. ([44])

La velocidad de rotacidn tipica de la hélice de un motor turbohélice se encuentra entre 1 500 y
1 900 rpm [45]. En un turbohélice convencional como los PW120, la turbina de baja que se
acopla a la caja de engranajes trabaja a una velocidad de rotacidn tipica de entre 10 000 y 20
000 rpm, lo que daria una relacidon de transmision de mas de 10:1. En el caso de motores
eléctricos, las revoluciones de trabajo son bastante menores, del orden de la cuarta parte o
incluso menores. En la figura 23 puede observarse el régimen de vueltas a los que trabajan los
principales modelos de motores eléctricos aeronduticos hasta la fecha.
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Figura 23. Potencia y velocidad de rotacion normal de trabajo de distintos modelos de
motores eléctricos utilizados en aviacion en anos recientes. ([40])
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Como puede observarse, el rango de revoluciones normales de trabajo varia entre las 1 500 y
las 5 500 rpm. Para la estimacion de la eficiencia que puede proporcionar la caja de engranajes,
se supone que el motor trabaja en un valor medio de entre los motores estudiados, unas 3 500
rpm. Esto daria una relacion de reduccion de 2:1, asumiendo que en el disefio propuesto la hélice
es similar a una arquitectura convencional y tiene la misma velocidad de giro.

La potencia de los motores de la serie PW120 oscila entre los 1 400 y 1 800 kW. Se toma como
referencia la configuracién de menor potencia, que puede propulsar los modelos de avién antes
descritos en el trabajo.

A continuacion, se puede calcular el par o torque que debe ofrecer el motor eléctrico
suponiendo que debe entregar una potencia 1 400 kW y girar a 3 500 rpm:

T (Nm) Potencia (W) 60 1400000 60
= * = *
oTque M) = Velocidad de giro (rpm) 2xm 3500 2% (7)
= 3819,7 Nm

De esta manera, entrando en la grafica de la figura 24 con el torque y la velocidad de giro, se
puede obtener la eficiencia de una caja de engranajes helicoidales como la que se plantea en el
presente disefio.
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Figura 24. Eficiencia de una caja de engranajes helicoidales en funcidén de la velocidad de giro
y del par entregado. [46]

Analizando la grafica, se puede corroborar la tendencia antes comentada de una mayor
eficiencia tanto si se aumenta el par entregado por la caja de engranajes como si se reduce el
régimen de vueltas al que esta trabaja. Finalmente, puede comprobarse que para una
configuracién moderna de caja de engranajes helicoidales como la del estudio de la referencia
[46], en las condiciones de operacidn antes descritas, la eficiencia es superior al 99%, tomandose
dicho valor en los célculos sucesivos de este informe.
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Figura 25. Ejemplo de caja de engranajes reductora helicoidal y planetaria de un turbohélice.

([471)

5.2.7 Hélice

Una hélice propulsora en un turbohélice es un componente imprescindible, el cual proporciona
el empuje necesario para el movimiento del avion. Funciona convirtiendo la potencia generada
por el motor eléctrico en movimiento rotativo, creando asi una fuerza que impulsa el aire hacia
atras. Esta accidn, por tanto, genera el empuje requerido para propulsar el avidn hacia adelante.
La eficiencia y el disefio de la hélice propulsora son criticos para la eficiencia general del sistema
de propulsion.

En primer lugar, se debe conocer el rendimiento propulsivo de la hélice, que se define como la
relacidn entre la potencia propulsoray el cambio de energia cinética en el flujo cuando este pasa
a través de la misma. Es decir, se trata de la capacidad de convertir la potencia de un motor
turbohélice en empuje atil para propulsar la aeronave.

Hay dos angulos principales en una hélice, el angulo de ataque (“angle of attack”) y el angulo de
paso (“pitch angle”), que a veces se denomina también dngulo de la hélice (“blade angle”):

e Angulo de ataque: es el angulo que forma la linea media de cuerda de la hélice con la
direccion real del aire que pasa a través de esta.

e Angulo de paso: es el dngulo que forma la linea media de cuerda de la hélice con la
direccion de rotacién de la propia hélice.

Ambos angulos estan relacionados, y si se modifica la posicidn relativa de la hélice los dos
variaran su valor para una misma velocidad de vuelo.
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4

Figura 26. Angulos de ataque y dngulo de paso de una hélice. ([48])

Existen motores turbohélice capaces de ir modificando el angulo de paso para optimizar las
actuaciones a distintos regimenes de vuelo. En la siguiente grafica se muestra como varia el
rendimiento propulsivo de una hélice en funcién del dngulo de paso y del régimen de vuelo,
representado por el parametro de avance: J = V/nD.
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Figura 27. Rendimiento propulsivo tipico de una hélice en funcion del pardametro de avance
(J=V/nD) y del angulo de hélice o angulo de paso (“pitch angle”). ([49])

Se concluye que, a pesar de ir variando el angulo de paso, siempre existe un valor dptimo de
rendimiento entre el 80 y 90% para una hélice, por lo que en realidad sera ese porcentaje el que
se use en propulsidn pura de toda la potencia suministrada por la planta propulsora.

En el proyecto actual, en el que se analiza el disefio de la planta de potencia de la aeronave, se
estima que la hélice a utilizar es ajena a la arquitectura de la misma. Al convertir una arquitectura
convencional en una eléctrica propulsada por pilas de combustible, no se modifica la hélice de
la aeronave y los rendimientos propulsivo y mecanico de la misma se consideran similares.

Ademas, estos rendimientos no influyen en la potencia que generan los motores nominalmente,
ya sean motores convencionales como el PW100 o motores eléctricos, por lo que no se tendran
en cuenta a la hora del célculo de la potencia necesaria que debe entregar el sistema de pilas de
combustible.
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5.2.8 Bateria eléctrica auxiliar

Como ya se ha comentado, una bateria eléctrica auxiliar se ha incluido en el disefio de la planta
propulsora al proporcionar respaldo energético y estabilidad operativa en las fases mas criticas
del vuelo. Estas fases son el despegue y el ascenso, asi como la fase de crucero inicial. En las
configuraciones “all-electric”, por tanto, lo que se va a intentar es que se utilice la capacidad de
dicha bateria en suministrar potencia durante dichas etapas de la misidn, optimizando el
consumo de hidrégeno global.

En el estudio de la referencia [50] se analiza el consumo de hidrégeno por parte de las células
de combustible y de energia eléctrica de las baterias auxiliares de distintos modelos de
turbohélices en funcidn de 4 fases de vuelo:

e Fase I: despegue y primera fase de ascenso. Es la etapa que mds energia demanda por
unidad de tiempo, tanto en términos de cantidad de hidrégeno como de bateria
eléctrica consumida.

e Fase ll: se corresponde con la Ultima fase de ascenso y primera parte del crucero. La
demanda de ambos tipos de energia disminuye, y se ajusta el consumo de energia
eléctrica de la bateria para que se descargue en su totalidad durante esta etapa. De esta
manera, se optimiza el consumo de hidrégeno para el resto del vuelo y se obtiene
tiempo adicional para que dicho consumo se adapte progresivamente a la potencia
requerida, supliendo los problemas de demanda de energia repentina con los que
cuentan las células de combustible.

e Fase lll: comprende la segunda etapa del crucero e inicio del descenso. En esta fase del
crucero Unicamente se utiliza hidrégeno como método de propulsién, optimizandose
para que se consuma casi en su totalidad en esta etapa.

e Fase IV: se trata de la fase de descenso final, donde se requiere la minima potencia del
sistema de propulsion.
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Figura 28. Simulacidn del consumo de hidrégeno y de energia eléctrica auxiliar en un modelo
“retrofit all-electric” de un ATR72. [50]
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En el mismo estudio, se estima que para un avion ATR 72 (de mayor tamafio que un ATR 42) la
bateria auxiliar necesita de al menos una potencia especifica de 400 W/kg y de una densidad
energética de al menos 250 Wh/kg.

Actualmente en la industria aeroespacial, las baterias con mayor utilizacién son las baterias de
ion de litio o Li-lon, debido a su alta fiabilidad, potencia especifica y capacidad de adaptacién a
distintas demandas de energia. De entre ellas, los tres tipos con mayor aplicacién en aviacion
son: las baterias de litio-ferrofosfato (LiFePO4, o LFP), las baterias de dxido de litio-cobalto
(LiCoO2, 0 LCO) Yy las baterias de éxido de litio-niquel-manganeso-cobalto (LiNiMnCo02, o NMC).

Atendiendo a la figura 29, la bateria de litio que asegura los requerimientos anteriores es la LCO,
por lo que serd la que se escoja en el presente trabajo.
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Figura 29. Potencia especifica frente a densidad energética de distintos tipos de baterias de
ion de litio. [32]

Cabe destacar que las baterias que mas se han estado utilizando hasta ahora en aviacion y
automocidn son las LFP, debido a su seguridad de manipulacién y un presumible mayor ciclo de
vida. Aun asi, a pesar de obtener picos de potencia iguales o mayores en algunos casos que las
LCO, su densidad energética no es tan elevada. Por tanto, si se escogieran baterias LFP, se

I”

deberian llevar mas cantidad o “masa util” de bateria (en kg), lo que comprometeria el peso

total de la aeronave.

Este componente se considera adicional al sistema de propulsién, y su rendimiento no afecta a
la eficiencia general del sistema, por lo que no se tendra en cuenta en calculos posteriores. Se
propone como trabajo futuro realizar un estudio de masas mds en detalle de la aeronave
completa y del sistema de baterias, con tal de optimizar tanto el peso como la densidad
energética de la aeronave en su conjunto.
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5.3 Sistemade propulsién

5.3.1 Cdlculo de la potencia que deben entregar las pilas de combustible

Tras haber analizado los rendimientos de cada uno de los componentes del sistema de potencia,
la potencia minima necesaria que deberian suministrar las pilas de combustible se muestra en
la siguiente tabla:

Tabla 3. Calculo de potencia minima necesaria a suministrar por las pilas de combustible.
(Elaboracion propia).

Valor nominal - 2,80

Caja de engranajes 99 2,83

Motores eléctricos (entre los dos) 90 3,14

Sistema de Control y Gestion de la Energia (CC a CC) 95 3,31
Sistema de Control y Gestion de la Energia (CC a CA) 99 3,34
Sistema de Hidrégeno 50 6,68

Rendimiento total del sistema de propulsién / Potencia
minima que deben suministrar las pilas de combustible para 41,9 6,68
alimentar al sistema de propulsién completo

5.3.2 Seleccion del modelo de motor eléctrico

A la hora de escoger un motor eléctrico aerondutico, no se puede contar con motores eléctricos
industriales convencionales. Si se estudian los catdlogos de los algunos de los principales
fabricantes de motores eléctricos en otras industrias tales como Siemens, Leroy-Somer o WEG
(ver referencias [51], [52] y [53]), se puede observar como la potencia de la mayoria de los
modelos no es suficiente para la demanda de la aeronave, mientras que los que si alcanzan esa
potencia requerida pesan demasiado. Por ejemplo, el modelo LC 500 L de Leroy-Somer
proporciona una potencia de 1 500kW, pero pesa mas de 6 000kg, algo inviable en el entorno
aeroespacial. Es por ello que se centra el presente andlisis en fabricantes y modelos con
objetivos de potencia y peso acordes al sector aerondutico (es decir, con alta potencia
especifica), como los presentados en la figura 20.

De entre los motores eléctricos para aviacidn que se han desarrollado en los Ultimos afos, cabe
destacar el éxito de los magni650. Estos son motores sincronos de CA e imanes permanentes
que pueden producir 700 kW con un peso de 206kg. Como ya se ha visto anteriormente, los
motores de la familia PW120 producen una potencia entre los 1 400 y los 1 800 kW, y al pesar
de media unos 450 kg, significa que el modelo eléctrico supone una mejora en potencia
especifica (por unidad de peso) frente a los modelos PW de menor potencia.

En marzo de 2023, el proyecto “Universal Hydrogen” consiguié el primer vuelo de la historia de
un Dash 8 (DHC8-Q300) modificado, en el que uno de los motores PW120 se sustituyd por un
motor magni650 y se mantuvo en el aire durante 15 minutos [54]. De esta manera, queda
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demostrado que la utilizacion de este tipo de motores va a resultar viable técnicamente a corto-
medio plazo.

Ademas, atendiendo a la existencia de motores con incluso mayor potencia especifica (ver figura
20), se considera que una configuracion bimotor es razonablemente valida para el presente caso
de estudio.

El caso mas reciente que confirma de nuevo la viabilidad de la propulsién eléctrica en aviacion
turbohélice regional es el de Wright Electric. Su motor denominado “Wright Motor” (en lo
sucesivo WM) esta disefado para proporcionar una potencia maxima de 2 MW y su objetivo es,
justamente, la propulsién de los modelos de avidn regional tratados en este proyecto (DHC8-
Q300 y ATR 42).

En junio de 2023 el WM alcanzd una potencia en banco de ensayo de 1 MW y en noviembre de
ese mismo afio se consiguid su primer vuelo en un turbohélice, donde se registré una potencia
maxima de 1,2 MW [55]. Se espera que el limite de potencia del motor vaya aumentando
progresivamente en los préximos meses hasta alcanzar su valor de disefio de 2 MW.
Adicionalmente, el WM no solo se ha disefiado de manera que puede utilizarse en motores
turbohélice, sino también se espera que sea compatible en el futuro con turbofanes.

Duc_ted

\s._-.s———vL

Figura 30. Motor WM (izquierda) y sus dos posibles configuraciones de turbofan (“ducted”) y
turbohélice (“prop”) (derecha). ([55])

En armonia con lo estimado en este estudio, Wright Electric calcula que, al alcanzar una potencia
probable de 1,5 MW, sera posible propulsar uno de los turbohélices antes citados con una
capacidad de entre 50 y 100 pasajeros y en vuelos de mds de una hora. Esto va en la linea de lo
estudiado en este trabajo, cumpliendo las especificaciones del motor WM con los requisitos de
potencia especificados anteriormente.

Por todo esto, se escoge el WM como motor de referencia en el presente proyecto. Sus
principales caracteristicas de potencia se muestran a continuacion:

e Potencia maxima: 2 MW (2 000 kW).
e Potencia especifica nominal: 10 kW/kg.
e Peso total estimado: 200 kg.

Debido a la falta de mas especificaciones técnicas sobre el motor, el volumen exacto que ocupa
el mismo es desconocido.
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A pesar de ello, se puede realizar una estimacién de su tamafio a partir de una fotografia que
existe sobre el WM. Esta se muestra en la figura 31, donde se muestra el motor al lado de una
lata de refresco vy, por tanto, es posible inferir una aproximacién inicial sobre su volumen.

7 cm

12 cm

Figura 31. Motor WM junto a una lata de refresco (izquierda) y dimensiones de una lata de
refresco convencional (derecha). ([55] y elaboracidn propia)

Atendiendo a la fotografia, se estima que el didmetro del WM se corresponde con
aproximadamente 5 dimensiones de altura de la lata. Después, aproximando cada uno de los
“paneles de abeja” del motor como un didmetro de lata, se estima que existirian unos 6
didmetros de lata por seccién del motor. Al haber dos secciones, y para tener en cuenta de
manera conservativa las uniones entre secciones cilindricas y parte trasera del motor, se asume
gue la longitud del WM equivale a unos 15 didmetros de lata de refresco.

Sabiendo que las dimensiones principales de una lata de refresco convencional son 12 cm de
alto y 7 cm de didmetro y asumiendo que el motor tiene forma cilindrica, el volumen estimado
que ocupa el WM resulta:

Diametroy,y, (cm) = longitud;,;q *5 = 12%5 =60 cm (8)

Longitudyy (cm) = diametro;,;q * 15 =7 * 15 =105 cm (9)

2

) * Ly * 1076
2 (10)

60
= T* (7) * 105 % 107° = 0,297 m3

Dy

Volumeny,,, (m3) = m x (

Comparando el resultado con el motor magni650, el cual tiene un peso similar al WM (206 kg) y
un volumen de 0,260 m3, se confirma que la estimacidn entra dentro del rango de este tipo de
motores eléctricos y, por tanto, se utilizara en lo sucesivo.

Este dato es importante, porque el volumen de este motor es significativamente menor que el
de un motor de la familia PW100 (0,675 m?3, calculado mas adelante en este trabajo). Esta
reduccion de “volumen colgante” en el ala, sumado a no necesitar una entrada abierta de aire
para funcionar (al ser un motor eléctrico), supone una reduccién de la resistencia aerodindmica
de la aeronave, desembocando en un consumo general menor en la misma. A pesar de estar

43



Analisis multidisciplinar de la propulsidn eléctrica en turbohélices
Diego Cirugeda Lara

fuera del alcance de este proyecto, se considera interesante un estudio futuro en el que se
analicen las ventajas aerodinamicas de este tipo de configuraciones.

5.3.3 Seleccidn del modelo de pila de combustible

En la tabla 4 se han comparado los principales fabricantes de pilas de hidrégeno de tipo PEMFC.
Para el andlisis se han seleccionado modelos que permitieran ser escalables y poder acoplarse
formando “stacks” o grupos de pilas de combustible, con el fin de poder obtenerse a potencia
total requerida calculada en la tabla 3.

Tabla 4. Comparacion entre los principales fabricantes de pilas de hidrégeno de tipo PEMFC.
(Elaboracidon propia a partir de informacion de [56], [57], [58] y [59])

Comparacion entre fabricantes de PEMFC

Fabricante Ballard Toyota PowerCell Nuvera
Modelo FCgen - HPS TFCM - F P System 100 E-60-HD
Potencia (kW) 140 80 100 67
Aplicacion Transporte Transporte Transporte Transporte
Permite acoplamiento
en stacks en serie Si Si Si Si
(escalable)
Peso (kg) 55 240 212 190
D'm‘:::'f:::n(")"m X | 484 x555x195 | 1270 x 630 x 410 | 606 x 696 x 674 | 1000 x 600 x 500
Volumen (m3) 0,0524 0,328 0,284 0,300

La seleccidn final del modelo de pila de combustible es el “FCgen — HPS” de Ballard, debido a su
gran ventaja frente a sus competidores en términos de mayor potencia y menor peso y volumen.

Esta gran diferencia entre competidores es prueba de que el mercado de las pilas de combustible
en aviacioén es todavia emergente e innovador, en el que las diferencias tecnoldgicas son mas
apreciables. Asimismo, se puede observar que Ballard ha orientado mucho sus disefios al ambito
aeroespacial, tanto por las especificaciones de sus pilas como por su participaciéon en programas
internacionales como el “CleanSky 2” de la Unién Europea [60].

En base a la estimacién de la potencia total necesaria en la tabla 3, se calcula el nimero de pilas
PEMFC necesarias para la aeronave del presente proyecto, asi como el peso y volumen total del
conjunto de estas:

Potencia total necesaria (MW) 6,68
Potencia por pila (MW) 0,14

Numeropjjqs = =477 =~ 48 (11)

Peso totalyjqs(kg) = pesopiq * NGmeroy;, = 55 = 48 = 2 640 kg (12)

Volumen totaly;qs(m®) = volumeny;, * Nimero,;,s = 0,0524 * 48

13
= 2,515m3 (13)
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5.3.4 Seleccion del modelo de tanque de hidrogeno comprimido

Como ya se ha visto, para la arquitectura del sistema de propulsidn se va a utilizar un tanque de
hidrégeno de tipo IV. Al igual que en el apartado anterior, se ha realizado un estudio de mercado
de los principales fabricantes de tanques de hidrégeno comprimido tipo IV para poder
seleccionar el mas adecuado para este trabajo.

Los principales criterios de seleccidn que van a ser, como es habitual, el menor peso y volumen
de ocupacidn posible. El estudio de mercado y el calculo de estos requisitos se muestra en la
tabla siguiente:

Tabla 5. Comparacion entre los principales fabricantes de tanques de hidrégeno comprimido
de tipo IV. (Elaboracidn propia a partir de informacidn de [61], [62], [63], [64] y [65])

Comparacion entre fabricantes de tanques de hidrégeno
comprimido
. Steelhead Hexagon
F L
abricante oS Toyota uxfer Purus Mahytec
COPVs G-Stor® H2-70-
Modelo Type IV G2XL-1 Go H2 705X2078 RGV500
Permite acoplamiento
en racks si i si si si
almacenables
(escalable)
Aplicacion Transporte | Transporte | Transporte | Transporte | Transporte
Forma Cilindrica | Cilindrica | Cilindrica | Cilindrica | Cilindrica
Presion de 700 700 350 700 500
almacenamiento (bar)
Peso total (kg) 118 243,8 244,1 264 260
Masa de H2
almacenada (kg de 7 18,8 19,1 18,4 9,4
H2)
Porcentaje demasa | ;3 7,71% 7,82% 6,97% 3,62%
de H2 almacenada (%) 17270 1050 1L 120 e
Diametro exterior 410 702 685,8 705 480
(mm)
Longitud (mm) 2100 2060 2762 2078 3070
Volumen (m3) 0,277 0,797 1,020 0,811 0,556
Densidad de H2
frente a volumen 25248 | 23579 | 18721 | 22,683 16,921
ocupado (kg de
H2/m3)
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Analizando los distintos competidores, se ha escogido como mejor opcidn la propuesta de
Toyota y sus tanques G2XL-1. A pesar de que otros fabricantes tienen un valor ligeramente mas
alto en porcentaje o en densidad de hidrégeno, Toyota se mantiene en segundo lugar en ambos
criterios muy cerca de la primera posicién, por lo que no se compromete ninguno de ellos de
manera exagerada.

Cabe destacar que, de manera general, los tanques de hidrégeno que se encuentran a mas
presidn interna son capaces de aumentar su densidad de hidrégeno almacenado. Aun asi, se
puede observar que al tratarse este también de un mercado innovador y reciente, el disefio de
cada compaiiia resulta clave. Por ejemplo, el tanque de Luxfer de tan solo 350 bar es capaz de
obtener una densidad de H, mayor que el de Mahytec a 500 bar. También se hace notar que los
pesos de los tanques recogidos en la tabla incluyen el hidrégeno en su interior.

Segun el estudio ya comentado de la referencia [50], la cantidad estimada de hidrégeno
necesaria para un vuelo turbohélice regional de caracteristicas similares al presente proyecto es
de alrededor de 250 kg. A continuacidn, se calcula el nUmero minimo de tanques G2XL-1
necesarios para el vuelo y su peso y volumen total:

H, total necesario (kg) 250
H, por tanque (kg) ~ 18,8

Numeroanques = =133 = 14 (14)
Peso totalignques (Kg) = PeSOtanque * NUMETOrgnques = 243,8 * 14

(15)
= 34132 kg

Volumen totaligngyes (IN*) = volumen,gngye * NUmerognques

16
= 0,797 * 14 = 11,158 m3 (16)
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6. ANALISIS DEL DISENO PROPUESTO

Tras el disefio de la planta propulsora eléctrica para un avién regional turbohélice, en este
capitulo se analizan los distintos presupuestos o “budgets” del proyecto. Estos presupuestos se
utilizan para cuantificar varias caracteristicas generales del sistema, de manera que se pueda
obtener una visidn global de la iniciativa y compararla con otras.

En este caso se han tomado aquellos “budgets” con el mayor interés desde el punto de vista
aeronautico y de estudio de negocio, con el objetivo de aportar realismo al trabajo y analizar la
viabilidad y practicidad de la propuesta de disefio.

6.1 “Budget” de peso

En anteriores apartados de este estudio se han analizado los pesos y volumenes de los
componentes principales de una planta propulsora eléctrica basada en hidrégeno: “racks” de
tanques, “stacks” de pilas y motor.

El resto de las partes descritas en la arquitectura, tales como el sistema de calentamiento de los
tanques de hidrégeno, las canalizaciones por tuberias y convertidores de corriente se considera
gue pesan y ocupan mucho menos que los otros componentes, y muchos se encuentran
incorporados en los otros componentes principales. Por tanto, todos ellos no se han tenido en
cuenta en este estudio.

Asimismo, la caja de engranajes suele ser parte de la arquitectura del propio motor y suele
contabilizarse en términos de peso y volumen dentro de este. Ademds, como en la mayoria de
las configuraciones de motores de los principales fabricantes aeronauticos, la hélice se considera
un componente externo a la planta propulsora a la hora de analizar las propiedades de dichos
motores. Asi, en este proyecto tampoco se tendrdn en cuenta el peso y volumen ocupado por
la caja de engranajes y la hélice, considerandose que pertenecen al conjunto avién y no al
conjunto motor.

De esta manera, el peso total estimado de la planta propulsora de hidrégeno resulta:

Peso tOtalplanta propulsora H2 (kg)
= Peso totalgnques + Peso totalyqs + 2 x Pesoyy (17)

= 3413,2+ 2640+ 2 x 200 = 6 453,2 kg

Atendiendo a las especificaciones del ATR42-300, por ejemplo, la maxima carga de combustible
es de 4500 kg [26]. Si este se encuentra motorizado por un PW120 [66], el peso total de una
configuracién basada en queroseno convencional seria:

Peso tOtalplanta propulsora queroseno (kg)
= PeSOcompustibie + 2 * PeSOmotor = 4500 + 2 % 417,3 (18)
= 5334,6 kg

Como se puede observar, la configuracién de hidrégeno supone un aumento de peso de la
planta propulsora del 20,97% frente a una arquitectura de combustible convencional.
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En términos de carga de pago, esto significaria la pérdida de 1118,6 kg, o el equivalente a unos
11 pasajeros (suponiendo una carga de pago media de 100 kg por pasajero), con su
correspondiente efecto en la rentabilidad.

6.2 “Budget” de volumen

Al igual que con el peso, se calcula el volumen total ocupado por la planta propulsora de
hidrégeno propuesta:

Volumen tOtalplanta propulsora H2 (m3)
= Volumen total;gngues + Volumen totaly;
+ 2 xVolumeny,; = 11,158 + 2,515 + 2 « 0,297
= 14,267 m3

(19)

Sabiendo que la densidad del queroseno aeronautico (por ejemplo, jet A-1) es de alrededor de
804 kg/m3, y que las dimensiones de un motor PW120 (aproximado a una forma cilindrica) son
2,130 m de longitud y 0,635 m de diametro, el volumen de una arquitectura de combustién de
gueroseno resulta:

Peso bustible 4500
Vol , 3 = comous = = 5,597 m3 20
oltumen compustible (m ) DenSidadcombustible 3804 m (20)
5 0,635\° 5
Volumen,ptor (M>) = 1 * ( ) x 2,130 = 0,675m (21)

Volumen tOtalplanta propulsora queroseno (m3)
= Volumen ompustibie + 2 * Volumen o ;or (22)
= 5,597 + 2 % 0,675 = 6,947 m3

Asi, el disefio de propulsion basado en hidrégeno supone un aumento del 105,37% (mas del
doble) con respecto a una configuracidon de queroseno convencional.

Como ya se ha comentado antes en el trabajo, el volumen ocupado por los tanques (11,158 m3)
se debe distribuir por el fuselaje de la aeronave, en términos de seguridad operacional y de
optimizacion del espacio. Esto, sin embargo, supone una reduccidn de los pasajeros disponibles
en cabina. Suponiendo una configuracion estandar de un ATR42-300 de 48 asientos, se calcula
el volumen que ocupa cada uno de los asientos en base a las especificaciones de los mismos en
la referencia [26]. Se utiliza la altura, el ancho y el “pitch” o espacio entre un punto de un asiento
y ese mismo punto en el asiento de la fila siguiente:

Volumenggionto (M3) = altura = ancho * pitch = 1,91 * 0,44 = 0,762

23
= 0,64 m3 (23)

De esta manera, el volumen extra en cabina debido a los tanques de hidrégeno comprimido
supone que se deben reducir 17,43 asientos, es decir 18 en términos practicos.

Esta restriccidn en el nimero de asientos disponibles debidos a la nueva configuracién basada
en hidrégeno no es adicional a la ya estudiada en el “budget” de peso, pero si mas restrictiva.
Asi, un turbohélice modelo ATR42-300 de 48 pasajeros debe reducir su nimero de asientos
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disponibles a 30 para que sea compatible un sistema de propulsién basado en pilas de
combustible como el presentado en este proyecto (pérdida del 37,5% de su capacidad).

El precio medio de los billetes de vuelos regionales en Estados Unidos en 2023 analizados en la
referencia [67] ha sido de 367 $ (340 €). La flota de ATR 42 y ATR 72 a nivel mundial realizé en
2021, de media, 1459 FH al afio [68], por lo que suponiendo vuelos de 1 hora serian 1 459 vuelos
anuales resulta:

Ingresos asientos anualesplanta propulsora queroseno (M€)

— o) : o
= N@asientoSgyeroseno * N QueloS nyales

(24)
* Precio billete = 48 x 1459 » 340 = 23 810 880 €
= 23,81 M€
Ingresos asientos anualesyiantq proputsora vz (M€)
= Noasientosy, * Novuelos nyaies * Precio billete (25)

=30 * 1459 * 340 = 14 881 800 € = 14,88 M€

Por tanto, se concluye que la reduccion de la carga de pago debida al almacenamiento de los
tanques de combustible en el fuselaje del turbohélice supone una falta de ingresos de 8,93 M€
anuales por aeronave (un 37,5% menos, como ya se habia adelantado).

El volumen, por tanto, representa el mayor de los condicionantes a la hora de implementar un
sistema de propulsién basado en hidrégeno comprimido. Es por eso que configuraciones con
hidrégeno liquido, las cuales se espera que optimicen el volumen de los tanques, jugaran un
papel fundamental en el uso de este reactivo como propulsante.

6.3 “Budget” de gastos asociados a la aerolinea

Para poder analizar los beneficios que puede ofrecer una arquitectura eléctrica basada en
hidrégeno frente a una de combustidn convencional, primero debe conocerse en qué categorias
se dividen los gastos de una aerolinea y qué proporcién del total ocupa cada una de ellas.

A pesar de que pueden existir pequefias discrepancias a la hora de agrupar los costes
dependiendo de la aerolinea y su estructura empresarial, existen dos grupos principales de
gastos: directos e indirectos. Dentro de estos, se encuentran los siguientes costes asociados
(clasificacidon basada en OACI y estudios especializados, [69] y [70]):

e Gastos Directos (DOC, “Direct Operating Costs”): son los costes relacionados con la
operacion propia de la aeronave:
o Adquisicién de la aeronave y derechos de uso. Amortizaciones.
o Combustible.
o Mantenimiento.
o Operacion: tasas de navegacion, tasas aeroportuarias, tasas de mercancias,
tasas de handling, etc.
o Personal.

e Gastos Indirectos: son los costes que no se relacionan directamente con el vuelo de la

aeronave de un punto a otro, pero que una aerolinea también debe tener en cuenta
debido a su importancia econémica. Se pueden dividir en dos grupos:
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o Costes de operacion en tierra: servicios de la aeronave y de pasajeros en tierra,
adquisicion de equipamiento en tierra, tasas de aparcamiento, reservas, etc.

o Costes de operacidon sistematicos: gastos administrativos, de marketing,
recursos humanos y personal de la empresa, servicios a pasajeros en vuelo, etc.

El peso que tienen cada una de estas categorias sobre los costes totales varia en funcién de:
regimenes de vuelo y operacidon, modelo de aeronave, situacion geografica, etc. En el estudio
de la referencia [71] se analizan los costes de las principales aerolineas regionales de Ecuador.
Al tratarse de aerolineas que operan con modelos de turbohélices Dash 8 y ATR 42 y en
regimenes de vuelo, los datos recogidos se consideran de especial relevancia para el presente
proyecto. A partir de dichos datos, se ha elaborado en el Anexo 3 una distribucion de gastos en
base a las categorias antes explicadas y por modelo de aeronave.

Al representar los gastos directos (DOC) mas del 80% de los gastos totales asociados a la
aerolinea, estos son en los que se pondra el foco en el presente informe, con el objetivo de ver
cédmo varian los principales DOC al cambiar una propulsién tradicional por otra basada en
hidrégeno.

Por ultimo, en el Anexo 3 se realiza el promedio de los porcentajes de DOC calculados para
ambos modelos de aeronave, el cual se toma como representativo de la distribucidén de los DOC
en una aeronave turbohélice regional. Esta distribucién de gastos se muestra en forma de grafico
circular seguidamente:

Direct Operating Costs of a Regional Turboprop Airline

14,2%  18,8%

B Adquisicion y derechos de uso B Combustible
B Mantenimiento Operacion

M Personal

Figura 32. DOC de una aerolinea regional operando modelos turbohélice ATR 42 y Dash 8.
(Elaboracion propia en base a datos de [71])
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De esta manera, se puede observar que el coste de mayor relevancia dentro de los DOC (y, por
tanto, de todos los gastos en general) para un turbohélice regional se trata del mantenimiento
del mismo (30,9%), seguido de su gasto en combustible (22,4%). Por tanto, estos seran los DOC
a analizar en profundidad en este trabajo, contemplando en el gasto de combustible tanto el
consumo del mismo como el ahorro en emisiones debido a este.

En cuanto al resto de DOC (adquisicion, personal y operacion), se decide postergar su estudio
exhaustivo debido a que:

e Falta informacidn relevante disponible en estos campos en materia de propulsion
basada en hidrégeno.

e Representan menos de la mitad de los gastos directos totales.

e Se estima que las variaciones en estos tipos de gastos entre un modelo de propulsiény
otro no sean tan notorias como en el resto de conceptos.

Aun asi, se deja como trabajo futuro el analisis en detalle del posible ahorro o sobreconsumo
ocasionado por la implementacion de un motor basado en hidrégeno en cada uno de estos DOC.

6.3.1 “Budget” de mantenimiento

Los gastos de mantenimiento de una aeronave pueden dividirse en los distintos segmentos de
mantenimiento que preponderan en la industria actual. Estas categorias, en las cuales se
clasifican todas las operaciones de mantenimiento aeronautico, se explican brevemente a
continuacién:

e “Line Maintenance”: constituye todo tipo de tareas de mantenimiento que se pueden
realizar fuera de un hangar. Se trata de operaciones e inspecciones simples que se
ejecutan mientras la aeronave sigue en su entorno de operacidn. Entre las actividades
mas frecuentes destacan las inspecciones rutinarias antes del vuelo, inspecciones
boroscépicas, deteccién de errores o reemplazo de piezas LRU (“Line-Replaceable
Unit”), que son componentes disefiados para ser sustituidos rapidamente en este tipo
de mantenimiento denominado de “Primera linea” o ML1 (“Maintenance Level 1”).

e “Base Maintenance”: al contrario que con la categoria anterior, cuando se realiza este
tipo de mantenimiento la aeronave debe ser retirada del servicio. Las operaciones se
ejecutan en un hangar, tienen mas complejidad técnica que las de “Primera linea” y
pueden durar varios dias o semanas. Esta condicién de mantenimiento agrupa
actividades relacionadas con revisiones programadas, como analisis de la estructura,
prevencion de la corrosion o reemplazo de algunos componentes principales,
incluyendo mdodulos o motores enteros de la aeronave. Este tipo de mantenimiento se
considera de tipo ML2.

e “Component” 6 “Shop Maintenance”: se trata del mantenimiento mas exhaustivo. Esta
categoria engloba las operaciones realizadas sobre todos los componentes aeronduticos
retirados durante los procesos de “Line” y “Base Maintenance”, entre los que se
incluyen los motores de la aeronave. En este tipo de intervenciones se desmonta y
analiza profundamente cada sistema, reparando o reemplazando los componentes que
sean necesarios para asegurar la aeronavegabilidad de todos ellos. Estas operaciones se
denominan “Shop Visits” (SV), se llevan a cabo en talleres especializados y su duracidn
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es de varios meses, dependiendo de la complejidad de las mismas. Estos centros de
mantenimiento se consideran de tipo ML3.

Seguln un estudio llevado a cabo por la IATA analizando datos de las principales 37 aerolineas a
nivel mundial, el gasto total de todas ellas en mantenimiento se distribuye de la siguiente
manera:

Component
26%

Figura 33. Distribucion de los costes de mantenimiento por segmento en base a datos de las
principales aerolineas de 2021. [72]

Donde se han separado los gastos de mantenimiento totales del motor en un solo apartado
(37%), y luego los 3 tipos de ML del resto de componentes principales por otro (24%, 13% y 26%
para ML1, ML2 y ML3 respectivamente). De esta manera, se observa que la planta propulsora
de la aeronave es el sistema que mayores costes supone a nivel de mantenimiento.

Tras haber concluido que el mantenimiento del sistema propulsor es fundamental en el calculo
de los costes directos de una aeronave, se procede a analizar si la planta propulsora eléctrica
supone algun ahorro en este aspecto frente a un sistema motor convencional.

Para obtener una estimacion lo mas fiable posible de los costes de mantenimiento por motor
turbohélice regional estandar, se toman datos del mayor “lessor” o arrendador de aeronaves
regionales en todo el mundo: Nordic Aviation Capital (NAC).

En 2018, NAC tenia una flota de 466 aeronaves regionales [24], de las cuales mas de la mitad
eran turbohélices (276) y siendo la mayoria de estos modelos ATR 42 y ATR 72. Al observarse
esta tendencia, se considera una medida conservadora el asumir que al menos el 50% de la flota
del grupo NAC son aeronaves regionales turbohélice que se corresponden con los modelos de
estudio de este proyecto. Ademas, se estimara que la distribucion de costes es uniforme entre
modelos de aeronaves al tratarse de un analisis preliminar.

Asi, analizando que en 2022 NAC asumio unos costes totales de 3 032 millones de doélares (unos
2 813 millones de euros) [73] y contaba con una flota de 315 aeronaves (por lo tanto, alrededor
de 158 regionales turbohélice):

Costes anualesyorqres(M€) 2813
N¢ aeronavesg, 158 (26)

Costes anualesgyisn pg(M€) =

=17,80 M€
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Estimando que los DOC medios de este tipo de aeronaves se corresponden con el 87,78% de los
costes totales (media de ambos valores del Anexo 3), resulta:

DOC anualesgyisn rg (M€) = Costes anualesgyisn rg(M€) * 87,78%

,78 (27)
= 17,80 * = 15,62 M€
Costes mantenimiento anualesgyisn g (M€)
30,9
= DOC anualesgyisn g (M€) * 30,9% = 15,62 * 100 (28)
= 4,83 M€
Costes mantenimiento anualesyianiq propuisora turbohélice Rg (M€)
= Costes mantenimiento anualesgyisn rg (M€) * 37% (29)

= 4,83 *

= 1,79 M€

100 ’
Por tanto, se obtiene que el mantenimiento de Unicamente la planta propulsora supone un coste
medio de 1,79 M€ anuales por avidon regional turbohélice, o lo que es lo mismo, mas del 10% de
todos sus DOC anuales. De esta manera, se destaca la gran repercusion que puede tener el
ahorro en este campo para las aerolineas.

En este aspecto, se procede a evaluar los componentes principales que componen la planta
propulsora eléctrica, para ver si existen rangos de mejora o ahorro en su mantenimiento frente
a turbohélices convencionales.

Por un lado, si se compara un motor eléctrico con un motor turbohélice de combustién, se
concluye que el primero tiene:

- Menos partes moviles: al tratarse de un disefio con menor complejidad, en el que no se
involucran tantos componentes mdviles y rotatorios como un compresor o una turbina,
se reduce el indice de potenciales fallos mecanicos y necesidades de calibracidn,
repuesto, equilibrado, etc.

- Menos componentes sujetos a desgaste: en este caso, al haber escogido una
arquitectura de motor “brushless” o sin escobillas, estas no pueden interferir en el
mantenimiento del motor, no teniendo que reparar ni sustituirlas debido a su uso
continuado. De la misma manera, existe un ahorro en necesidad de cambios de filtros,
bujias, etc. debido a no realizarse una combustién dentro del motor eléctrico.

- Menor susceptibilidad a contaminantes y deterioro: al no producirse una combustién
interna, no existen sedimentos y residuos de la reaccién del combustible con el oxigeno
que puedan favorecer la contaminacién y posterior corrosidon de los componentes del
motor, sobre todo a alta temperatura. Por otra parte, debido a que el motor eléctrico
no necesita estar abierto al ambiente para extraer aire y utilizarlo en la combustién, se
elimina el paso de todas las particulas de contaminacién ambiental, arena, etc. que
deterioran por abrasién los componentes de los motores convencionales, reduciendo
también las necesidades de mantenimiento.

Para poder contabilizar estos efectos, es necesario definir el “Shop Visit Rate” (SVR). EI SVR es
un parametro que cuantifica la cantidad de veces que un motor debe ser retirado del servicio y
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enviado a taller (de manera planificada o no) en un periodo de tiempo concreto. Este esta
relacionado con los gastos de mantenimiento ML3 del motor, los cuales son los mas mayoritarios
en este tipo de componentes y, por tanto, se consideran suficientemente representativos del
gasto en mantenimiento total del motor.

El SVR se calcula normalmente como el nimero de retiradas dividido por el nimero de horas de
vuelo (“Flight Hours”, FH) en un periodo de 12 meses, y se multiplica el resultado por 1 000 para
conocer cuantas retiradas hay por cada 1 000 FH. En el estudio de la referencia [74], se establece
una relacién entre el SVR por cada 1 000 FH y el tiempo de vuelo medio de la aeronave:

SVR vs. FLIGHT LENGTH

o
[
I

=]
=
M

0.10

0.08

0.06

SVR SHOP VISIT PER 1,000 FH

o
g

0.02

1.0 1.5 2.0 25 3.0 35 4.0 4.5 5.0
Flight Length (Hours)

Figura 34. Relacion entre el SVR por cada 1 000 FH y el tiempo de vuelo. ([74])

Conociendo el SVR, se puede calcular el tiempo medio entre revisiones o MTBR (“Mean Time
Between Removals”), que es el inverso del primero (multiplicado por las 1 000 FH que se habian
afiadido antes al SVR). Sabiendo que el vuelo medio de la aeronave del presente proyecto es de
1 hora, se tiene:

1
* 1000 FH =

MTBR ;4 FH) =
avién Rg( ) SVRRg 0,12

«1000 = 8 333,33 FH (30)

La flota de ATR 42 y ATR 72 a nivel mundial realizé en 2021, de media, 1 459 FH al aio [68]. Si se
toma ese dato, se tiene que en un turbohélice regional convencional debe retirarse el motory
realizarle mantenimiento ML3 cada 5,7 afios aproximadamente.

A dia de hoy, no existen valores fiables sobre el mantenimiento de motores eléctricos en
aviacién debido a que no se estdn utilizando de manera regular. A pesar de ello, si se consulta
un manual de un motor sincrono de CA con imanes permanentes que existe hoy en el mercado
como los del fabricante EMWB (“Elektro Motoren Werk Brienz AG”) [75], se puede comprobar
que se debe realizar una revisidn general cada 16 000 horas de funcionamiento. Aplicando este
valor a un avidn comercial se obtiene un MTBR de 16 000 FH, casi el doble que en el caso
convencional. Ademas, el nUmero de componentes a reemplazar es mucho mas bajo que en un
turbohélice al uso, como ya se ha comentado, lo que reduciria ain mdas los gastos en
mantenimiento.
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Con los MTBR calculados anteriormente, se obtienen el nimero de SV anuales para cada tipo de
configuracion:

Uso mediogy(FH) 1459
MTBR ion rg(FH) ~ 8333,33

SV anualesgyisn pg = = 0,175 (31)

Uso mediogy(FH) 1459
MTBReléctrico Rg(FH) 16000

SV anualeseiecerico rg = = 0,0911 (32)

Y con los gastos de mantenimiento anuales para un avion turbohélice regional resulta:

Costes mantenimiento anualesyignta propuisora eléctrica Rg (ME€)

= Costes mantenimiento anualesyianiq propulsora turbohélice Rg (M€) (33)
SV anualeseiectrico rg 0,0911
= *

) = 0,93 M€
SV anualesgyisn rg 0,175

Por tanto, se concluye que una planta propulsora eléctrica tiene unos gastos de mantenimiento
anuales de 0,93 M€ (al menos en ML3). Esto supone un ahorro de alrededor de 860 000 €
anuales, o lo que es lo mismo, del 48,04% de los gastos de mantenimiento de un avidn
turbohélice regional.

En el caso de la planta de propulsién eléctrica, también se deben tener en cuenta los dos
componentes que no forman parte de una arquitectura de combustién al uso: las pilas y los
tanques de combustible.

En cuanto a las pilas PEMFC, se ha determinado en muchos estudios como el de la referencia
[76] que no necesitan mantenimiento durante su vida Util. De hecho, se estima que poseen hasta
20 000 horas de vida, es decir, 20 000 FH en el caso de un avidn comercial. Esto es mas del doble
del MTBR calculado anteriormente, y suponiendo la misma media de 1 459 FH anuales da como
resultado que las PEMFC deberian reemplazarse de manera obligatoria cada 13,7 aifios. Ademas,
debido a su configuracidn en “stacks” ya comentada, su reemplazo se puede realizar “en linea”
y es sencillo e individualizado celda a celda.

Por otra parte, se estima que los tanques de hidrégeno comprimido tienen una vida de 10 afios
[77], también por encima del MTBR de un turbohélice de combustidn. Al estar almacenados en
“racks”, se cumple la misma casuistica de reemplazo que con las pilas de combustible.
Adicionalmente, al haber seleccionado tanques hecho de material compuesto estos no sufriran
grietas por fatiga ni por fragilizacién a baja temperatura (como los metales), reduciendo aun
mas las necesidades de mantenimiento de estos componentes.

De esta manera, no se estima que las pilas de combustible ni los tanques de hidrégeno supongan
un incremento adicional en gastos de mantenimiento frente a configuraciones turbohélices
convencionales.

6.3.2 “Budget” de consumo

En este apartado se pretende calcular cual es el consumo de combustible (queroseno, “JET-A1")
o reactivo (hidrégeno) por vuelo medio para cada uno de los casos modelo, con intencién de
comparar ambos y estimar el posible ahorro o sobrecoste de la moderna configuracidn eléctrica
frente a la configuracidn tradicional.
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Atendiendo a los datos ya utilizados de la tabla 1, se toma que el vuelo regional medio (alrededor
de 600 nm) de un turbohélice convencional necesita de unos 3 100 kg de queroseno por
operacion. Sabiendo que el precio de mercado del “JET-A1” segun IATA [78] esta alrededor de
109,66 $ (101,22 €) por barril (“bbl”, equivalente a 159 litros), y que la densidad del queroseno
es de 0,804 kg/I, se tiene que:

€ 1bbl 1 1

€
Precio JET — Al (—) =101,22— *—— %
kg

€
bbl 1591 Q804E§'_(L792__

kg

(34)

Gasto consumo por vuelogyisn rg(€)
= Peso combustiblegyisn gg * Precio JET — Al (35)
= 3100 * 0,792 = 2455,2 €

Como ya se ha visto anteriormente en el presente proyecto, un vuelo regional de similares
caracteristicas en el caso eléctrico necesita de unos 250 kg de hidrégeno comprimido. Si se tiene
en cuenta que el hidrégeno se estd vendiendo en el mercado al consumidor por un valor de
alrededor de 25 S (23 €) por kg [79], resulta:

Gasto consumo por vuelogisctrico rg(€)
= Peso reactivogisctrico rg * Precio Hy = 250 x 23 (36)
= 5750 €

Lo que significa que, en el caso eléctrico, cada vuelo sale un 234,2% mas caro que en una
configuracion propulsada por queroseno. Esto son 3 294,8 € de sobrecoste por vuelo.

Si se realizan 1 459 FH anuales, estas cantidades resultan:

Gasto consumo anualgyisn rg(M€)
= Gasto consumo por vuelogyisn g * FHanuaies (37)
= 2455,2 * 1459 = 3582 137 € = 3,58 M€

Gasto consumo anualeectrico rg(M€)
= Gasto consumo por vuelogiscirico rg * FHanuates (38)
= 5750 * 1459 = 8 389 250 € = 8,39 M€

Visto de otra manera, el precio de combustible por cada vuelo podria salir rentable (es decir,
por al menos el mismo precio que actualmente) si:

€
Precio minimo rentabley, <@)

Gasto medio por vueloy,isy, Rg

= Precio H
recio i * Gasto medio por vuelogsctrico Rg .
’a 2455,2 982 €
= * = T
5750 " kg

Es decir, el vuelo saldria rentable en términos de combustible si el precio del hidrégeno se
redujera hasta los 9,82 €/kg o menos, inferior a la mitad de su precio actual.
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Sabiendo de apartados anteriores que el avidn regional modelo del trabajo realiza unas 1459 FH
anuales, y que el vuelo regional medio en este proyecto se estima con una duracién de 1 hora:

Sobrecoste anual medioggctrico Rg(M€)
= Sobrecosteyor yyelo * Horas de vuelognyqies (40)
= 3294,8 x 1459 = 4807 113 € = 4,81 M€

Por tanto, la configuraciéon eléctrica supone un sobrecoste en materia de combustible de unos
4,81 M€ anuales (un incremento del 134,36%), algo que debe reducirse si se pretende utilizar
este tipo de arquitecturas en la aviacidon comercial del futuro.

6.3.3 “Budget” de emisiones

Como ya se ha comentado, las principales organizaciones gubernamentales y de aviacién como
la UE o EASA estan imponiendo cada vez mas restricciones al uso de sistemas de propulsién con
alto nivel de emisiones. Esto engloba a los motores de aviacidon convencionales, los cuales
empiezan a tener ya tasas impositivas cada vez mas altas por la cantidad de emisiones que estos
liberan a la atmdsfera.

Dado que la utilizacién de hidrégeno como propulsante en pilas de combustible no supone la
emisién de gases contaminantes, como lo son el CO; o los NOx, se pretende calcular el ahorro
en este tipo de penalizaciones econdmicas que se obtiene con el uso de un motor basado en
hidrégeno. A dia de hoy, Unicamente existen impuestos a la emisién de CO, e impuestos directos
al queroseno en algunos paises (como Suiza o Noruega), siendo los que se calculen a
continuacién.

Teniendo en cuenta las especificaciones de un ATR42-600 [80] (con motorizacidén de la familia
PW100), este emite en un vuelo estandar de 400 NM (alrededor de 740 km, similares a los del
presente estudio) 3,22 toneladas de CO.. Si dicho vuelo tiene una duracién de 1 hora, y sabiendo
que un turbohélice de estas caracteristicas realiza 1459 FH anuales, se obtiene:

emisiones C0O, anuales (ton CO,)
= Emisiones CO, por vuelo * FHypyq1es (41)
= 3,22 ton CO, * 1459 = 4 698 ton CO,

Primeramente, se pone el foco en los impuestos por tonelada de CO, emitida o ETSs (“Emission
trading systems"). Este es un valor que muestra el impuesto medio que se ha aplicado a un aviéon
por sus emisiones por vuelo, calculdndose en base a un porcentaje arbitrario de las emisiones
totales de la aeronave. En el 2022, en la zona de la UE se aplicé de media un ETS de 45 € por
tonelada de CO, [81]. De esta manera, resulta:

Sobrecoste anual,pmisiones co2 (M€)
= ETSpor vueto * emisiones €O, anuales = 4698 * 45 (42)

=211410€ = 0,21 M€

Aun asi, se ha de tener en cuenta que, a dia de hoy, no se esta aplicando este impuesto a la
totalidad de las emisiones de las aeronaves. Actualmente, el valor de ETS es de 45€ porque se
aplican impuestos al 15% aproximadamente de las emisiones totales de CO,. Por tanto, si en un
futuro (en el afio 2050 o posterior) se calculara dicho impuesto con la totalidad de las emisiones
(el 100%), el ETS aumentaria, y se podria llegar a sobrecostes anuales de:
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Sobrecoste anual en el futurogmisiones coz (M€)

= ETS en el futuroyor yyeio * emisiones CO, anuales (43)

100
= (4698 * I ) *45=1409400€ = 1,41 M€
Como ya se ha visto, en un vuelo regional como los de este estudio se necesitan 3100 kg de
gueroseno por vuelo, siendo la densidad de este 0,804 kg/I. Si se aplicara en un futuro en toda
la UE la tasa que impone Suiza de 0,45 € por litro de queroseno [81], anualmente esto supondria
un sobrecoste de:

Sobrecoste anualympyesto ai fuet (M€)

_ Pesocompustibie por vuelo
DenSldadcombustible
3100

0,84

* FH gnuates * tasa Suiza (44)

* 1459 * 0,45 = 2422982 € = 2,42 M€

En conclusidon, sumando los resultados obtenidos podria llegarse, en un futuro no muy lejano, a
un sobrecoste anual de 3,83 M€ anuales debido a la utilizacién de queroseno en el sistema de
propulsiéon. Esto supone otro gran ahorro si se opta por una arquitectura basada en hidrégeno,
la cual esta exenta de este tipo de tasas impositivas.
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7.RESUMEN DE RESULTADOS

Después de todo el estudio presentado, se muestran en forma de tabla la arquitectura final
seleccionada en el proyecto, asi como las variaciones finales en los “budget” propuestos y de la
rentabilidad anual al pasar de una configuracién turbohélice convencional a otra basada en pilas

de combustible de hidrégeno:

Tabla 6. Disefio de arquitectura basada en hidrégeno propuesta en el presente estudio.

(Elaboracion

propia)

ARQUITECTURA PROPUESTA BASADA EN HIDROGENO

Componente Ti

po

Modelo/Fabricante

Sistema de almacenamientoy
distribucién de hidrégeno

Tanques de hidrégeno
comprimido tipo IV (700 bar)

Toyota (G2XL-1)

Sistema de control térmico
(TMS)

Recirculacion de hidrégeno

Genérico

Pilas de combustible PE

MFC

Ballard ("Fcgen-HPS")

Sistema de control y gestion de

energia converti

Convertidor DC-DCy

dor DC-AC

Genérico

Motor eléctrico

Motor sincrono de CA con
imanes permanentes

Wright Electric (motor "WM")

Caja de engranajes Helicoidal y planetaria Genérico
Hélice - Genérico
Bateria eléctrica auxiliar LCO Genérico

Tabla 7. Comparativa actual de ahorros, sobrecostes y rentabilidad anual asociados al uso de
una configuracidn basada en hidrégeno frente a una convencional basada en queroseno.
(Elaboracion propia)

COMPARATIVA DE CONFIGURACIONES BASADAS EN QUEROSENO / HIDROGENO

"Budget" econémico Queroseno [Hidrégeno| Variacion | Porcentaje

Peso (kg) 5334,6 6453,2 1118,6 N20,97%

Volumen (m3) 6,947 14,267 7,320 N 105,37%

Asientos (pax) 48 30 -18 4 37,50%

Ingresos asientos anuales (M€) 23,81 14,88 -8,9 {4 37,50%
Mantenimiento anual (M€) 1,79 0,93 -0,9 1 48,04%
Consumo anual (M€) 3,58 8,39 4,81 N 134,36%
Emisiones anuales (ton CO2) 4698 0 -4698 J,100,00%
Impuestos emisiones y combustible anuales (M€) 3,83 0 -3,8 J100,00%
RENTABILIDAD ANUAL (Ingresos - Costes) (M€) 14,61 5,56 -9,05 J.61,94%
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8. CONCLUSIONES Y TRABAJOS FUTUROS

e La propulsidn eléctrica se postula como una alternativa real para la reduccién de
emisiones de la aviacién mundial. Actualmente, este tipo de propulsién resulta factible
en aviacion turbohélice regional, y se espera que se vaya desarrollando en términos de
potencia y eficiencia para poder utilizarse en mercados de mayor capacidad y rango.

e El disefio preliminar propuesto es capaz de suministrar la potencia minima estimada
(6,68 MW) para el vuelo de las aeronaves regionales DHC8-Q300 y el ATR 42 y de
sustituir la utilizacion de motores convencionales como los de la serie PW100,
ofreciendo un rendimiento del sistema completo del 41,9 %.

e La configuracion de propulsion por pilas de combustible que se ha escogido es la basada
en hidrégeno comprimido, la mds recomendable hoy en dia en cuanto a consumo
energético y seguridad. Aun asi, la utilizacién de hidrégeno liquido podria ser clave en
el corto plazo. Se necesitaria energia adicional para alimentar el sistema de
refrigeracion, pero el porcentaje de H; Util que se puede llegar almacenar es mas del
doble que con hidrégeno comprimido, lo que podria ayudar a optimizar el espacio y la
capacidad de carga.

e Se han podido calcular los principales gastos de operacién asociados al sistema de
propulsién, siendo los mdas determinantes el mantenimiento y el consumo de
combustible (representando mas del 50% de estos).

e Comparando ambas configuraciones, el disefio basado en hidrégeno presenta
desventajas competitivas en cuanto a peso, volumen ocupado, reduccién de pax y
consumo de combustible. Por otro lado, las mejoras en el mantenimiento y eliminacién
de emisiones e impuestos asociados pueden representar una ventaja creciente en el
futuro préximo.

e En términos de peso y volumen, los componentes que mas influyen dentro del disefio
son, con mucha diferencia, los tanques de hidrégeno y “stacks” de pilas de combustible.
En cuanto al consumo de combustible, la configuracion del proyecto podria igualar la
rentabilidad del consumo de queroseno si se redujera el precio del hidrégeno al menos
hasta 9,82€/kg.

e Larentabilidad anual de una arquitectura basada en hidrégeno, aunque positiva, es muy
inferior a la que se consigue hoy en dia con una basada en queroseno (mas de un 60 %
menor). Segun este estudio preliminar, parece que la disminucion del precio del
hidrégeno no podria compensar esta pérdida de rentabilidad. Por tanto, resulta
necesario resolver el problema de optimizacion del espacio disponible y minimizar la
pérdida de carga util en cada vuelo para que este tipo de tecnologia resulte competitiva.

e Como trabajo futuro, se podria ampliar el disefio de la planta propulsora, analizando
cada componente de manera aun mas pormenorizada. También se podria ainadir el
estudio de una misién de vuelo real para que pudieran obtenerse valores de consumo,
peso, volumen, etc. cada vez mds precisos.
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9. ANEXOS

9.1 ANEXO 1: Datos comparativos entre turbohélices y turborreactores dentro de la
aviacion regional.

Global market share of turboprops vs regional jets

s
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60%
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20%

10%

Cumulative Market Share

0% >
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Stage length (NM)

Figura 35. Cuota de mercado de turbohélices y jets regionales en funcidn de la distancia de
vuelo. ([7])

Turboprop vs single aisle profitability on Direct Operating Costs
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Figura 36. Rentabilidad de turbohélices y jets regionales en funcidn de la distancia de vuelo.

([71)
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Figura 37. Comparativa de emision de ruido de turbohélices y jets regionales en funcién de la
distancia de vuelo. ([7])
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Figura 38. Comparativa de la distancia minima de despegue/aterrizaje (BFL, “Balanced Field
Length”) entre turbohélices (izquierda) y jets regionales (derecha). ([16])
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Figura 39. Comparativa de la capacidad de carga frente al rango de vuelo de una
configuracion turbohélice frente a una de turborreactor, analizandose tanto para una
propulsion basada en hidrégeno como para una basada en queroseno. ([17])
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9.2 ANEXO 2: Tipos de pilas de combustible de hidrégeno mas utilizados
actualmente y que proporcionan mayor potencia eléctrica.

Tabla 8. Comparativa de los tipos de pila de combustible mas empleados. ([28])

Electrolito Catalizador Temperatura de Potencia Eficiencia eléctrica Veatajas Desventajas
operacion
Baja sensibilidad 2
12 comosion Alto coste de los
Membrna Platino sobre 50-70% (pth)  Baja temperatura de g
) " 0% 22 <
PEMFC e 80-95°C 0.1-100 kW > Alt sensibilidad a la
solida  sustrato de carbooo °, Taby;
po—— 30-50% (sistema) " contaminacion del
Bajo nempo de combustible
activacion
Reducida eficiencia
debido al
Membeana . . 2030% () Combustbleficilde Combusthle
DMFC R . Platino 50-120°C 1 mW-100kW
polimerica solida = 10-25% (sistema) ansportar
Al sensibiidad al
CO;
Necesanioun
Membrana de sales 55-60° vanedad i preciso
SAFC solias conductoras  Plarno 00300C  10W-1kW POASH S S
e protorss 40-45% (sistema) gutn
Bajo coste de los
: a anlizadores
Disolucioe de e :
ARy 20" . Aln sensibilidada b
[idroxido de potasio : 60-70% (pl)  Baja remperatura de :
AFC o de hidroxido de Metales no preciosos 70-140°C 10-100 kW 6% Gi ) P cmg:»npa
sodio Bayo nempo de
(:’ubum Alwo coste de los
Acido fosfosico Platino sobre a : 55% (peha) oot canazadores
PAFC Hod dac 150-200°C 100300 kW 38-40% (s ) Baja sensibilidad 2 Ao de
— las mpurezas del xmmm P
combustible
Alta remperatura de
Alna eficiencia mabljo
electnca Baja resistencia de
Sales de carbonatos 2 . 4555% () Grnvwariedadde  loscompomentes
MCFC n matriz corimics Metales no preciosos 650°C 03W-3MW 55% (sisvema) combustibles Ao o de
\'ﬂ»m 2ATVIACOD
cogeneracion Baja densidad
energenca
Alnaeficiencia  Alta tempenatuna de
electrica mabsjo
Granwvanedad de  Bajaresistencia de
combustibles los componentes
iz ; : - 60-65% (pth)
SOFC Solido ceramico  Ceramico, miquel $00-1000*C 100 kW N Viable pana Alzo nempo de
0-60% (sistema)  copeneracion activacion
Numero kmitado de
apagades
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9.3 ANEXO 3: Distribucion de costes de una aerolinea regional operando aeronaves
turbohélice.

Tabla 9. Distribucidén por categorias de los costes directos e indirectos de las principales aerolineas
regionales de Ecuador. (Elaboracion propia a partir de datos de [71])

COSTES INDIRECTOS COSTES DIRECTOS (DOC)
Porcentaje | Porcentaje
Aeronave Categorias Conceptos de Porcentaje | Porcentajesélo| Categorias Conceptos de gasto i e: - l
rincipales asto incluidos | sobre el TOTAL | INDIRECTOS rincipales incluidos
TR EELlE i el TOTAL | DIRECTOS
Costes de Adquisicion y ..
L. - ; Depreciacion (reserva) +
operacién en Servicios Tierra 6,36 82,2 derechos de uso Leasin 14,40 16,8
tierra (%) (%) i
Fiducia
Costes de (administracion
operacion de flujo de 1,38 17,8 Combustible (%) Combustible 18,74 21,8
sistematicos (%) fondos) +
Publicidad
Reservas de
Dash 8: se obtienen Mante(r;/ir)niento maRntenin;ienctio + 27,84 324
6,34% de beneficios, ° epuestos de
mantenimiento
eso sumado al total —
) Servicio a Bordo +
de Indirectos y de L
i Operacién (%) Servicios Aeropuerto + 1174 137
Directos da el 100% Seguros + Otros gastos ! !
operacionales
Sueldos Directos +
Prestaci Sociales +
Personal (%) | | oo laciones soclales 13,20 15,4
Capacitacion (Mecanicos
+ Tripulacién)
Ut TOTAL DIRECTOS
INDIRECTOS (%) 7,74 100,0 85,92 100,0
(%) Dash 8
Dash 8
Costes de Adquisicion y .
L T Depreciacion (reserva) +
operacién en Servicios Tierra 4,91 82,2 derechos de uso Leasin 18,72 20,9
tierra (%) (%) ¢
Fiducia
Costes de (administracién
operacion de flujo de 1,06 17,8 Combustible (%) Combustible 20,57 22,9
sistematicos (%) fondos) +
Publicidad
Reservas de
ATR 42 : se obtienen Mante(r;{i,r)niento m:ntenint\ien;o + 26,36 20,4
4,40% de beneficios, ePue% °§ N
mantenimiento
eso sumado al total —
) Servicio a Bordo +
de Indirectos y de .
: Operacion (%) Servicios Aeropuerto + 1235 138
Directos da el 100% Seguros + Otros gastos ! !
operacionales
Sueldos Directos +
Prestaciones Sociales +
Personal (%) o, L, 11,63 13,0
Capacitacion (Mecanicos
+ Tripulacién)
TOTAL
TOTAL DIRECTOS
INDIRECTOS (%) 5,97 100,0 89,63 100,0
(%) ATR 42
ATR 42

Tabla 10. Promedio entre DOC de las aeronaves Dash 8 y ATR 42. (Elaboracidn propia)

Valor del porcentaje promedio DOC entre Dash 8 y ATR42
Adquisicién y derechos de uso 18,8
Combustible 22,4
Mantenimiento 30,9
Operacién 13,7
Personal 14,2
TOTAL DIRECTOS (%) 100,0
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