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Resumen

El sector aerondutico se enfrenta a nuevos retos. Los objetivos de reduccidon de
emisiones impuestos por la Unién Europea, el incremento del precio del petréleo y la
necesidad de ahorro de costes de las aerolineas son los principales impulsores del
cambio en el disefo de aeronaves. La propulsién hibrida es una posible solucién a estos

retos, por lo que existe un interés creciente en su investigacién y desarrollo.

El objetivo de este trabajo es el estudio de la remotorizacidon con propulsién hibrida
eléctrica de una aeronave de negocios existente. Al comienzo del trabajo se establecen
los requerimientos propulsivos y la misién que debe cumplir la aeronave. Después, se

presenta el método de dimensionado de los componentes del powertrain hibrido.

La parte central del proyecto consiste en obtener la configuracién propulsiva éptima
para la aeronave estudiada. Para ello, se comparan cualitativamente las arquitecturas
propulsivas propuestas por el estado del arte de la investigacion y se seleccionan las dos
mas adecuadas para remotorizar la aeronave estudiada. Seguidamente, se realiza un
estudio de viabilidad para ambas arquitecturas en funcién del nivel tecnolégico
esperado de los componentes del powertrain. Se establecen 3 horizontes temporales
(2024, 2035 y 2050) y se comparan las prestaciones de la aeronave en cada uno de ellos.
Finalmente, se refina y optimiza la configuracion mas eficiente en términos de consumo

de combustible.

De forma complementaria, se realiza un analisis de estabilidad en vuelo de la aeronave
hibrida. El nuevo powertrain incrementa la masa total y desplaza la posicién del centro
de gravedad del avidén, asi que se propone una solucidén para reestablecer el equilibrio

de fuerzas y momentos.

Por ultimo, se comparan las prestaciones de la aeronave hibrida con la original y se

calcula el ahorro de combustible, costes y emisiones.
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1. Introduccidn

1.1 Motivacién

El sector de la aviacion es responsable del 2.5% de las emisiones globales de CO, y del
3.5% del forzamiento radiativo que afecta al cambio climdtico [1]. Para mitigar el
impacto ambiental del transporte aéreo, la Unidn Europea ha establecido el objetivo de
reducir las emisiones de CO, y NOx en un 75% y 90% respectivamente para el aifio 2050
[2]. Incluso con los avances mas optimistas en las tecnologias propulsivas
convencionales, no solo no se alcanzardn estos objetivos, sino que las emisiones del
sector aumentaran hasta el 12% de las emisiones globales debido al sostenido
crecimiento del tréfico aéreo [2]. Una alternativa a los motores de combustion interna
son las aeronaves eléctricas, pero su alcance y carga de pago estan muy limitados por la
baja densidad energética de las baterias. Es aqui donde entra en juego la propulsién
hibrida, una tecnologia que combina la reduccién de emisiones de los motores eléctricos
con el alcance de la propulsién tradicional. En este trabajo se estudiara la aplicacién de
la propulsién hibrida en una aeronave de negocios, por tratarse del transporte aéreo
con mayor consumo de combustible por pasajero: entre 10 y 20 veces mas que la
aviacion comercial [3]. Las posibilidades de reduccidon de emisiones son elevadas en
estas aeronaves, y servirdn como banco de pruebas para la implementacién de la

tecnologia hibrida en aviacidon comercial.

1.2 Objetivos
El objetivo principal de este trabajo es el estudio preliminar de la remotorizacién con
propulsion hibrida eléctrica de una aeronave de negocios existente. Para cumplirlo, se

establecen los siguientes objetivos de menor escala en orden cronolégico:

e Establecer las necesidades propulsivas de la aeronave y sus requerimientos de
alto nivel, asegurando su cumplimiento.

e Comparar las posibles arquitecturas propulsivas hibridas y configuraciones del
avion, y seleccionar la mds adecuada.

e Calcular las masas y eficiencias del powertrain en funcién del nivel tecnolégico
existente y futuro de los componentes.

e Establecer un horizonte temporal viable para la introduccién de la propulsion

hibrida en la aeronave de referencia.



e Encontrar una configuracion dptima del sistema propulsivo, que minimice el
aumento de MTOW vy el consumo de combustible.

e Analizar el impacto de las modificaciones propulsivas en el equilibrio de fuerzas,
momentos y estabilidad estatica de la aeronave y encontrar una solucion.

e Comparar las prestaciones de la nueva aeronave hibrida con la de referencia.

e Analizar el consumo de combustible, emisiones y costes de operacion de la

nueva aeronave.

1.3 Diagrama Gantt del proyecto
Para la planificacidn del proyecto se establecieron 4 bloques de trabajo (WB), y cada

bloque se dividié en paquetes de trabajo (WP):

WB1: Marco teorico
e WP1: Definicidn de objetivos
e WP2: Busqueda bibliografica. Estado del arte
e WP3: Seleccidén del avion de referencia

e \WP4: Establecimiento de requisitos y definicién de misién

WB2: Analisis propulsivo
e WP5: Estudio de necesidades propulsivas
e WP6: Estimacion de masas y rendimientos de los componentes

e WP7: Seleccién de la arquitectura propulsiva

WB3: Andlisis de la nueva aeronave
e WP8: Impacto sobre la estabilidad y modificaciones

e WP9: Comparacion de prestaciones

WB4: Memoria y defensa
e WP10: Elaboracion de la memoria

e WP11: Preparacién de la defensa

En el siguiente diagrama de Gantt se muestra la organizacidon temporal de los anteriores
bloques de trabajo (barras grises) y sus correspondientes paquetes de trabajo (barras
coloreadas debajo de los bloques de trabajo):
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2023 2024
Name
Apr 2023 May 2023 Jun 2023 Jul 2023 Aug 2023 Sep 2023 Oct 2023 Nov 2023 Dec 2023 Jan 2024 Feb 2024

~ Marco tedrico

S
Definicién de objetivos -
Blsqueda bibliografica: Estado del arte =
Seleccién del avion de referencia .
Establecimiento de requisitos y definicién de .
~ Analisis propulsivo

Estudio de necesidades propulsivas

Estimacién de masas y rendimientos

Seleccién de la arquitectura propulsiva
~ Andlisis de la nueva aeronave

Impacto y modificaciones

Comparacion de prestaciones

~ Memoria y defensa

Elaboracion de la memoria

Preparacion de la defensa [:

Figura 1. Diagrama Gantt del proyecto

1.4 Estructura de la memoria

La memoria se divide en 11 capitulos, compuestos a su vez por varios apartados. En el
capitulo 1 se motiva el interés del estudio de la propulsién hibrida, se establecen los
objetivos de este trabajo y su planificacién temporal. En el capitulo 2 se presenta un
resumen del estado del arte de las aeronaves hibridas y de los componentes de su

sistema propulsivo.

En el capitulo 3 se justifica la decisién de remotorizar una aeronave existente y se
establecen los requerimientos de la aeronave hibrida. Estos requerimientos se utilizan
en el capitulo 4 para representar la grafica de necesidades propulsivas, que servird como

base para los analisis detallados posteriores.

En el capitulo 5 se define la misidon de referencia, y en el 6 se presentan las ecuaciones
de dimensionado de los componentes del powertrain. En el capitulo 7 se selecciona la
arquitectura propulsiva mds adecuada de forma cualitativa y posteriormente se
optimizan sus parametros de potencia y energia para minimizar el consumo de

combustible.

En el capitulo 8 se realiza un analisis de estabilidad en vuelo de la aeronave hibrida, a
partir de la modificacion del centro de masas que introducen los nuevos componentes
propulsivos y energéticos. Se presenta una solucién que asegura el equilibrio de fuerzas,

momentos y estabilidad estatica longitudinal.
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Las prestaciones del avién definitivo se comparan frente al avion de referencia en el
capitulo 9, junto al andlisis de costes y emisiones. Finalmente, en el capitulo 10 se
resumen las conclusiones de este estudio. Las mejoras al proceso de investigacion y los

desarrollos futuros se presentan en el capitulo 11.

1.5 Herramientas utilizadas
Para la estimacién inicial de las masas y rendimientos de los componentes del

powertrain, y para la implementacién y representacion de la grafica de necesidades

propulsivas se ha utilizado MATLAB R2023a.

Para la realizacién de las simulaciones de diseio de la aeronave, estudios comparativos,
optimizacidn del sistema propulsivo y analisis de misién se ha empleado el programa
Pacelab APD (Aircraft Preliminary Design). Es un software comercial creado y distribuido
por la empresa PACE Aerospace & IT GmbH, utilizado en la industria de disefio
aerondutico y en trabajos de investigacion. Ofrece un entorno de disefio y simulacién
gue permite al usuario modelar, analizar y optimizar configuraciones de avion vy
arquitecturas propulsivas. El presente trabajo estd implementado en una versién

personalizada del software a partir de la actualizacién 8.2.

Para el post-procesado de los datos obtenidos en las simulaciones y el andlisis de

estabilidad se ha utilizado Excel para Microsoft 365.

1.6 Competencias demostradas y adquiridas

En este apartado se exponen las competencias empleadas para realizar este estudio,
adquiridas en el Grado en Ingenieria Aeroespacial en Vehiculos Aeroespaciales de la
Universidad Rey Juan Carlos [4]. Después, se presentan las competencias adicionales

obtenidas durante la elaboracidn de este trabajo.

1.6.1 Competencias demostradas

CG1. Capacidad para el disefio de vehiculos aeroespaciales y sistemas de propulsién.
CG7. Capacidad de analizar el impacto medioambiental de las soluciones técnicas.

CE1l. Capacidad para la resolucién de problemas matematicos y aplicar los
conocimientos sobre: célculo diferencial e integral, métodos numéricos y optimizacién.
CE3. Conocimientos sobre el uso y la programacion de ordenadores, bases de datos y

programas informaticos con aplicacién en ingenieria.



CE23/26. Aplicacion de conocimientos sobre los fenémenos fisicos del vuelo, las fuerzas

aerodinamicas y propulsivas, las actuaciones y la estabilidad.

CE28. Conocimiento del lenguaje cientifico-técnico para la redacciéon de documentos

profesionales y la realizacidon de presentaciones. Empleo de herramientas informaticas

de busqueda de recursos bibliograficos y uso de la informacién.

Los conocimientos y competencias adquiridos en las asignaturas de Sistemas de

Propulsién, Aeronaves de Ala Fija, Mecdnica de Vuelo, Tecnologia Aeroespacial y

Fundamentos de la Programacién fueron especialmente relevantes y tuvieron aplicacién

directa en la realizacion de este trabajo.

1.6.2

Competencias adquiridas

Sistemas de propulsion hibridos: Comprension detallada de las distintas
arquitecturas propulsivas existentes y bajo investigacion, incluyendo sus
componentes, funcionamiento y caracteristicas de rendimiento.
Requerimientos de alto nivel: Obtencién y definicién de requisitos propulsivos,
de estabilidad y de mision de la aeronave hibrida, utilizando la normativa CS-23
y aeronaves de referencia.

Metodologia de disefio de aeronaves: Integracién de los métodos tradicionales
de dimensionado de aeronaves de ala fija con métodos especificos aplicables a
aeronaves hibridas. Utilizacién de software especifico de disefio preliminar.
Evaluacion de riesgos y viabilidad: Andlisis de los escenarios de riesgo de los
sistemas propulsivos y energéticos, y toma de decisiones de disefio para

asegurar la viabilidad en etapas tempranas del desarrollo.



2. Estado del arte

Existe un interés significativo en la investigacidn, desarrollo y aplicacion aerondutica de
la propulsion eléctrica e hibrida por su potencial de reduccidon de emisiones y costes de
operacion. Este fuerte desarrollo comenzd a inicios del siglo XXI con aplicaciones en
pequefios UAV y su evolucién crece exponencialmente hasta la actualidad (2024): ya se
han certificado aeronaves eléctricas ligeras como el Velis Electro [5] y existen prototipos

de aeronaves regionales con pruebas en vuelo satisfactorias, como el Alice Eviation [6].

Los avances en sistemas de propulsién hibrida eléctrica en automdéviles son transferibles
a la industria aerondutica, pero deben adaptarse a las limitaciones de peso y estdndares
de seguridad tan restrictivos en la aviacion. El principal reto es la obtencién e integracién
de una fuente de energia eléctrica con una masa reducida, que permita obtener un

alcance y carga de pago similares a las aeronaves con propulsién convencional.

2.1 Aeronaves hibridas

Este trabajo de investigacion se centra en aeronaves tripuladas. En la siguiente tabla se
presentan aquellas con pruebas en vuelo exitosas, tanto demostradores de tecnologia
como prototipos comerciales:

Tabla 1. Aeronaves tripuladas con capacidad de transporte de pasajeros con pruebas en vuelo
exitosas, hasta 2023. Adaptada y actualizada de [7].

. MTOW Alcance Po,t en.ua Pc,>ten.C|a
Aeronave Ao PAX (kg) (NM) eléctrica térmica
g (kw) (kw)
Embry-Riddle Eco-Eagle | 2011 2 1075 170 30 75
Diamond DA-36 E-Star 2013 2 800 - 70 40
Airbus E-Fan 1.2 2016 2 550 - 50 60
Ampaire Eco Caravan 2022 11 3995* 1100 160 410
Airbus Eco Pulse 2023 8 3600 - - -

* Estimado segun el MTOW del avidn base (Cessna 208B Grand Caravan EX Variant)

El numero de PAX incluye a los pilotos, y el afo representado es el del primer vuelo
exitoso. Los parametros vacios indican que el fabricante no ha proporcionado la
informacién, o se desconoce. Ademas de las presentadas en la anterior tabla, existen

numerosas aeronaves hibridas en etapas avanzadas del proceso de disefo, entre las que
6



destacan el Voltaero Casio, aeronave regional de 6 PAX, 1930 kg de MTOW y un alcance
esperado de 695 NM; y el Pipistrel Panthera Hybrid: aeronave ligera de 4 PAX y 1315 kg.

Todos los prototipos exitosos tienen un MTOW inferior a los 3600 kg, por lo que se
enmarcan en la categoria de aeronaves pequeiias (CS-23). Se ha intentado implementar
la propulsién hibrida en aeronaves comerciales de gran tamafio (CS-25), pero hasta
ahora ninguna ha llegado a la fase de pruebas en vuelo. El principal problema es el
incremento exponencial de MTOW que suponen las baterias: una mayor potencia
instalada en la aeronave requiere una mayor masa de baterias. Esto a su vez incrementa
la masa total y por tanto la necesidad de potencia. Con la tecnologia actual no es viable
obtener una soluciéon de convergencia en aeronaves grandes. En el apartado 2.3 se
presentan las baterias en fase de desarrollo que permitirdn el diseno de aeronaves

hibridas de mayor tamafio.

2.2 Motores eléctricos

El motor eléctrico es un componente fundamental en la propulsién hibrida. En los
vehiculos de carretera, esta tecnologia ha sido probada extensamente y comercializada
de forma global. Sin embargo, es necesario adaptar este componente para su uso en
aerondutica. Los ME deben madas eficientes, ligeros y potentes, y superar retos
adicionales como la gestién térmica en un rango amplio de temperaturas, la
adaptabilidad de la velocidad de giro a las exigencias de la hélice, la reduccion de

vibraciones, etc.

De acuerdo con el estado del arte de la investigacién [8][9][10], hay tres tipos de
motores eléctricos cuyas cualidades los convierten en adecuados para aplicaciones
aeronduticas: motores de reluctancia variable (SRM), motores de induccién (IM) y
motores sincronos de imanes permanentes (PMSM). En la Tabla 2 se comparan sus

capacidades de forma cualitativa.

Los PMSM son los Unicos que hasta ahora se han probado exitosamente en aeronaves
eléctricas e hibridas, gracias a su reducido peso, alta eficiencia y elevado par. Su principal
reto tecnoldégico es la mala resistencia a temperaturas elevadas, por lo que requiere ser
enfriado. La solucién encontrada por los fabricantes es el enfriamiento con aceite, que

elimina la necesidad de sangrados y sirve como lubricante. El motor Magnix 650 utiliza



esta tecnologia, y se ha probado exitosamente en vuelo en aeronaves eléctricas como

el Eviation Alice en 2022 y el Universal Hydrogen’s DHC8-Q300 en 2023 [11].

Tabla 2. Comparacion cualitativa de los motores eléctricos con aplicaciones aeronduticas [10]

SRM M PMSM
Tamaiio y peso Intermedio Intermedio Bueno
Resistencia a la temperatura Bueno Intermedio Malo
Rotacidn a alta velocidad Bueno Malo Intermedio
Vibraciones y ruido Intermedio Bueno Intermedio
Eficiencia Intermedio Malo Bueno
Rango de operacion Bueno Malo Intermedio
Torque a baja velocidad Bueno Intermedio Bueno
Coste Bueno Intermedio Intermedio

2.3 Almacenamiento de energia
Las principales fuentes de energia bajo investigacion para su aplicacién en propulsion
hibrida son la solar, las pilas de combustible de hidrégeno y las baterias electroquimicas.

Este trabajo se limita al estudio de las baterias, junto con combustible tradicional.

Entre los tipos de baterias disponibles actualmente, las Li-lon son las mas adecuadas
para electrificar la aviacién. Ofrecen una elevada energia y potencia especificas, altos
niveles de eficiencia, capacidad de recarga rapida y larga vida atil [12]. Sin embargo, su
baja energia especifica en comparacion con el queroseno limita su uso a aeronaves muy
ligeras. Por ello, los investigadores emplean prospectivas tecnolégicas de las baterias

[10]. A continuacidn, se presentan las baterias en proceso de I+D:

e Estado sdlido: En estas baterias, los iones fluyen a través de un electrolito sélido
cristalino, lo que reduce el riesgo de fugas y aumenta la estabilidad térmica. Estos
electrolitos toleran voltajes elevados, consiguiendo una energia especifica de
hasta 700 Wh/kg para su uso practico en un vehiculo. Los retos que debe superar
son el elevado coste de fabricacidn, su peor rendimiento a baja temperaturay la

formacion de dendritas de litio [13].



e Al-air: El anodo de aluminio reacciona con el oxigeno del aire, que se introduce
pasivamente a través de una membrana o activamente mediante bombas. Su
energia especifica tedrica son 8000 Wh/kg, y se estiman 1300 Wh/kg para su uso
practico. El aluminio es un metal abundante y econdmico, lo que reduciria el
coste de produccion. Aunque la pila no es recargable electroquimicamente, pues
el aluminio se consume durante la descarga, los residuos de aluminio son

facilmente reciclables [13].

e Li-Air: Esta pila electroquimica utiliza la oxidacion del litio en el anodo y la
reduccidn del oxigeno en el catodo para inducir un flujo de corriente. La recarga
invierte la reaccién, devolviendo el oxigeno a la atmdsfera. Su energia especifica
tedrica son 3500 Wh/kg y 1000 Wh/kg para su uso practico. Sus desventajas son
la baja eficiencia y la corta vida util debido a la formacién de productos

secundarios (H20 y COz) que degradan los componentes de la pila [13].

2.4 Arquitecturas propulsivas

En una aeronave hibrida, el sistema de almacenamiento y distribucién de potencia no
se puede separar del sistema motopropulsor. Por ello, en la investigacién y desarrollo
de propulsion hibrida se utiliza el concepto de powertrain: “sistema encargado de
almacenar, generar, convertir y desarrollar potencia para propulsar la aeronave [14]”.
Esta compuesto por fuentes de energia, elementos de distribucién y de conversion de
potencia. Una arquitectura propulsiva es una representacién simplificada de la
disposicion y conexidon de los componentes del powertrain. En la siguiente figura se

muestran las arquitecturas hibridas mas eficientes segun la investigacién actual [15]:
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Figura 2. Arquitecturas propulsivas hibridas mds eficientes [15]

En la arquitectura en serie, un generador (EG) convierte la potencia mecanica de la
turbina de gas (GT) en potencia eléctrica y la transmite al sistema de distribucién de
potencia (PMAD). Al mismo tiempo, las baterias (BAT) entregan potencia eléctrica al
PMAD, que regula la potencia total que recibe el motor eléctrico (EMG). Este motor esta

conectado mecanicamente a la hélice (P) a través de la caja de cambios (GB).

En la arquitectura paralela, la potencia del EMG se suma a la potencia de la GT en la caja

de cambios, que sirve como nodo mecanico.

La arquitectura serie-paralela es una combinacién de las anteriores. El combustible (F)
alimenta dos turbinas de gas: una de ellas entrega potencia a una hélice a través de la
GB, y la otra mueve un EG. El PMAD gestiona la potencia eléctrica generada en el EG y

en las BAT, y se la entrega a un EMG que mueve la otra hélice.

Ademas de las anteriores arquitecturas propuestas por el estado del arte de la
investigacion (Figura 2), se estudiara la arquitectura Triple Hélice, disefiada en este
trabajo para maximizar la seguridad de la aeronave gracias a la redundancia de
componentes y la ausencia de elementos criticos. Estd compuesta por 3 ramas sin

conexion entre ellas: 2 ramas eléctricas donde las baterias alimentan el motor eléctrico
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y una rama térmica donde el combustible alimenta un motor turbohélice convencional.

Se representa en la siguiente figura:

Electric

Propeller_
Battery1_1 Motor1_1 Gearbox_EM1_1 EM1_1
) )
1 EI Out 1 Out I %’ Out 1
Elnectrni Electrical a"emrina Mechanical H h’ll‘echanicﬂ Mechanical H F;echaniﬁi
Battery Gearbox
GasTurbine_1 Gearbox_GT_1
)
Gas Mechanica H Mecharica Mechanica H Mecharicd
Turbine GHarnoy
Electric
Battery2_1 Motor2_1 Gearbox_EM2_1
) )
1 EI Out Out I % Out 1
Blectricd Electrica Mechanica |_| Mecharica Mechanica H Mecharicd
Battery Gearbox Propeller

Figura 3. Modelo simplificado de la arquitectura Triple Hélice. Elaboracion propia en Pacelab APD

En el apartado 7.1 se analizan y comparan estas 4 arquitecturas, y se selecciona la mas

adecuada para propulsar la aeronave hibrida.
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3. Requerimientos de la nueva aeronave

El disefio de un avidon puede comenzar desde cero (clean sheet design), o realizarse a
partir de uno ya existente. En el primer caso se definen los requerimientos a partir de
las necesidades de un cliente, o se analizan y estiman los requerimientos futuros del
mercado aerondutico. En el segundo caso, el objetivo es cumplir los requerimientos del
avion de referencia mejorando alguna figura de mérito o reduciendo los costes [16]. En

el apartado 3.1 se justifica la opcion elegida para el desarrollo de este trabajo.

3.1 Remotorizar o disefar un nuevo avion

La decision de remotorizar una aeronave existente con un sistema de propulsién hibrido
eléctrico en lugar de disefiar una nueva es una eleccidn compleja y estratégica. En este

apartado se justifican los motivos por los que se decidié tomar la primera opcién.

Efectividad econdmica: El desarrollo de un nuevo programa de avién es un proceso
complejo que depende de aspectos estratégicos, financieros, politicos y tecnoldgicos. El
proceso de disefio es largo y mas aun el tiempo en recuperar la inversién inicial. Partir
de una aeronave existente presenta una ventaja significativa: se cuenta con una
infraestructura establecida, una linea de produccién y una cadena de suministro que
han demostrado su rentabilidad. Ello reduce la necesidad de inversiones en capital
humano, procesos de fabricacién y certificacion, disminuyendo asi los costes y el tiempo

de desarrollo [17].

Probabilidad de éxito: La mayoria de proyectos de avién no salen adelante y se quedan
en la fase de disefio conceptual [18], por lo que comenzar un disefio desde cero puede
llevar a la no convergencia y al abandono del programa. Los programas de aeronaves
mas exitosos (familias A320 y B737, por ejemplo) han ido evolucionando en funcién de
los requerimientos de las aerolineas y de avances tecnolégicos [17]. Al remotorizar una
aeronave existente, el fabricante puede preservar las caracteristicas aerodinamicas,
estructurales y operativas que han contribuido al éxito de dicho avién sin el riesgo que

conlleva un clean sheet design.

Comparacion de KPIs con la aeronave de referencia: Estudiar la modificacién del
sistema propulsivo permite comparar directamente los pesos, actuaciones, consumo de

combustible y costes operativos entre la aeronave original y la hibrida. Esto facilita la
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evaluacion de las mejoras econémicas y ambientales que presenta la nueva aeronave, y
permite analizar en fases iniciales si merece la pena seguir adelante en el proceso de

redisefio.

En conclusion, se ha decidido partir de un disefo existente para conseguir un equilibrio
entre innovacién y practicidad, reducir los costes de desarrollo y asegurar la viabilidad

econdmica del nuevo avion.

3.2 Aeronave de referencia

3.2.1 Seleccion de la aeronave de referencia

En el presente apartado se justifica la eleccidon de la aeronave a remotorizar con un
sistema hibrido eléctrico. Esta eleccidon se basa en criterios operativos y en la revision
exhaustiva del estado actual de la investigacidon, el mercado aerondutico y los proyectos

de aeronaves hibridas existentes y en desarrollo.

En primer lugar, se establecid el segmento operativo viable para la implementacion del
sistema hibrido. Los proyectos de investigacion que han encontrado soluciones
satisfactorias, incluso realizando los calculos con la capacidad de las baterias prevista
para YEIS futuros, son aquellos de aeronaves desde 0 hasta 19 pasajeros [19][20][21]
[22][23]. Es decir, aeronaves de aviacion general que se enmarcan en las
especificaciones de certificacion CS-23. Dentro de esta categoria se eligié remotorizar
una aeronave de negocios, por ser la forma de transporte aéreo que mds emisiones
genera por pasajero y hora de vuelo con valores entre 10 y 20 veces superiores a la
aviacion comercial [3]. Ademas, la aviacion privada batié el récord historico de vuelos
en un afno con 3.3 millones en 2021 y su tendencia sigue siendo ascendente [24]. El
segmento de 7 a 10 pasajeros el mas demandado por el mercado [25], y se ha

establecido para escoger el avidn de referencia.

En segundo lugar, se seleccionaron aquellas aeronaves con una configuracidn propulsiva
adaptable al powertrain hibrido. Las aeronaves propulsadas por turbohélices suponen
una ventaja frente los turborreactores: permiten una integracién mas sencilla del motor
eléctrico, ya que su potencia puede transferirse facilmente a la hélice a través de la caja

de cambios ya existente.
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Entre los aviones turbohélice, se seleccionaron aquellos con un solo motor en el morro
del avidn. Esta decisidon se sustenta en dos motivos: reducir el peso del powertrain y
solventar problemas de estabilidad y centrado. Como se explicara en el capitulo 8, el
unico lugar factible para situar este sistema en la mayoria de los turbohélices de
negocios disponibles en el mercado es detras de la cabina de pasajeros. Esto genera un
momento de cabeceo positivo, que se compensa parcialmente si el sistema propulsivo

esta en el morro del avidn, en lugar de instalarse en las alas.

Actualmente solo existe un mono-turbohélice con capacidad de 7 a 10 pasajeros: el
Pilatus PC-12 [26]. En particular, se ha seleccionado el PC-12 NG por ser el modelo mas

reciente del que se disponen todos los datos necesarios para realizar este estudio [27].

3.2.2 Descripcion de la aeronave
El Pilatus PC-12 es un avidn de negocios mono-turbohélice disenado y fabricado por
Pilatus Aircraft en Suiza desde 1991. Tiene capacidad de 6 a 9 asientos en funcién de su

configuracion de cabina, y ademas de como transporte ejecutivo es empleado por

pequefias aerolineas regionales, fuerzas armadas, policia y ambulancia aérea.

Figura 4. Fotografia en vuelo del Pilatus PC-12 NG [28]

Su configuracién es de ala baja, motor y hélice en nariz, cola en T y tren retractil en
triciclo. Tiene capacidad STOL y es capaz de operar en aeropuertos con aproximaciones
dificiles, pistas cortas y no pavimentadas. La hélice de 4 palas es de paso variable, lo que

permite mantener una eficiencia cercana a la maxima en todas las condiciones de vuelo.
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La versién NG incorpora un motor PT6A-67P de 1200 CV (890 kW) que mejora sus
prestaciones en ascenso con respecto a la versidn original y aumenta su velocidad
maxima en crucero hasta 280 KTAS. Se trata de un turbohélice bieje, en el que la turbina
de alta presion mueve un compresor de 4 etapas (3 axiales y una centrifuga) y la turbina
libre acciona la hélice a través de una caja reductora concéntrica epicicloidal. En la

siguiente imagen se muestra este motor:

Figura 5. Imagen interna del motor turbohélice PT6A [29]

3.3 Top Level Aircraft Requirements

Los TLARs son los requisitos minimos que debe cumplir la aeronave en la misién de
disefio. El objetivo de este trabajo es remotorizar el Pilatus PC-12 NG con una planta
propulsiva hibrida eléctrica, con el fin de reducir el consumo de combustible y las
emisiones. La aeronave modificada debe cumplir los requerimientos de la original,
mejorando dichas figuras de mérito objetivo. Ademads, se debe asegurar el
cumplimiento de la normativa en la que se enmarca este avion. Es decir, la CS-23 para
aviones de la categoria Normal de Nivel 3, aplicable a aeronaves con una MOPSC entre
7 y 9 pasajeros y un MTOM < 8618 kg [30]. Los requisitos de la nueva aeronave, el

Pilatus PC-12 Hybrid, se establecen a partir de la aeronave de referencia, el PC-12 NG:
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Tabla 3. TLARs del PC-12 Hybrid. [27]

Prestaciones Valor Unidades Condiciones de operacion
PL 688.5 kg Misién de disefio
R 1500 NM Misién de disefio
MPL 1020 kg -
TOFL 793 m ISA @ SL, MTOW. Flaps 30°, pista seca
LFL 661 m ISA @ SL, MLW. Flaps 40°, pista seca, sin
reversa
ROC 1000 ft/min ISA @ SL, MTOW
|7 240 kts ISA @ FL290, peso medio en crucero
Vs 93 kts ISA @ SL, MLW, flaps 40°
Zeor 29000 ft ISA, MTOW
MLW 4500 kg -

La misién de disefio es la que se establece como referencia para dimensionar la
aeronave. Es una misidon representativa de las capacidades del avion, e incluye
tipicamente el alcance maximo para una carga de pago habitual. Se pueden consultar
todos los detalles en el capitulo 5. El alcance y la carga de pago son 1500 NM y 7
pasajeros, con una masa promedio de 98.5 kg/PAX. Esta masa incluye el peso corporal
del pasajero, su equipaje de mano y el equipaje facturado. Se ha obtenido de acuerdo

con los datos del estudio de peso de los pasajeros realizado por EASA en 2022 [31].

Ademas de estos requerimientos, se ha impuesto la necesidad de que el rodaje (taxi-out
y taxi-in) sea 100% eléctrico, de tal forma que toda la potencia sea generada por las
baterias del avidn. Este reto se ha establecido en linea con la tendencia de reduccion de
emisiones en los aeropuertos europeos [32]. La utilizacidon de potencia en cada fase de
vuelo se puede consultar en detalle en el Anexo |: Parametros de la mision de referencia

y ratings de motor.

El MTOW y el OEW se han dejado como variables libres de disefio, pues la integracion
del nuevo sistema propulsivo hibrido supone inevitablemente un aumento considerable
del peso, debido a la inclusion de baterias. El FW también es un parametro libre, que se
calculara a partir de las necesidades de consumo de combustible en la misién de disefio,

como se explicara en el capitulo 7.
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4. Grafica de necesidades propulsivas

Una vez definidos los TLARs que debe cumplir el PC-12 Hybrid (Tabla 3) es necesario
hacer una primera estimacion de la potencia de la planta propulsora necesaria para
cumplirlos [18]. En este punto inicial del dimensionado se desconoce el peso del nuevo
avion, por ello se representa la relacion potencia/peso (P /W) en funciéon de la carga alar
(W /S) Esta relacidn es la utilizada para motores turbohélice y, ademas, facilita la

inclusién de la potencia eléctrica en la total necesaria por la aeronave.

Las ecuaciones que se han utilizado para representar la grafica de necesidades
propulsivas se han obtenido de la bibliografia clasica de disefio conceptual de aeronaves
[33], donde el lector puede encontrar su derivacidn. Estas vienen indicadas en términos
de empuje, por lo que se han convertido a potencia mediante la relacién:
p T-V
=T (1)

Donde I/ es distinta en cada actuacién (despegue, ascenso, crucero, etc.) y se utilizan las
velocidades proporcionadas por el fabricante del PC-12 NG [27]. La eficiencia propulsiva
depende de la velocidad de vuelo. En primera aproximacién, se puede estimar a partir

de una grafica experimental para motores turbohélice [34]:
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Figura 6. Eficiencia propulsiva en funcion del Mach [34]
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Para el calculo de necesidades propulsivas, la extraccion de n,, de la grafica anterior a
partir del Mach de vuelo en cada condicién proporciona resultados con una precisién
suficiente, como se muestra en el apartado 4.6. Mas adelante, para el dimensionado y
optimizacion del powertrain se utilizard una estimacién mas precisa a partir de

Performance Decks de los componentes integrados en Pacelab APD.

Los valores minimos de prestaciones, cuando estos no se han publicado por el fabricante
del PC-12, se han obtenido de las Especificaciones de Certificacién para aviones de

categoria Normal (EASA CS-23) [30].

Los valores de los coeficientes aerodinamicos se han obtenido a partir del modelo
calibrado en Pacelab APD del PC-12 NG [35]. Posteriormente, se han contrastado los
valores con bases de datos de aeronaves similares [33]. Se resumen en la siguiente tabla:

Tabla 4. Coeficientes aerodindmicos del PC-12 NG. Elaboracion propia, adaptada del modelo
calibrado de Pacelab APD [35]

Coeficiente Condicion de operacién Valor
CDO Crucero: Mach 0.47 @ ISA, 29000 ft 0.021
Cpro Despegue: Flaps 30° @ ISA, SL 0.129
Cro Crucero: Mach 0.47 @ ISA, 29000 ft 0.230
CLmax,clean Crucero: Mach 0.47 @ ISA, 29000 ft 1.212
CLmax,TO Despegue: Flaps 30° @ ISA, SL 1.642
CLomax,LDG Aterrizaje: Flaps 40° @ ISA, SL 1.761

Los parametros geométricos del ala son los correspondientes a la aeronave de
referencia. En la siguiente tabla se muestran aquellos necesarios para calcular las

ecuaciones a representar en la grafica de necesidades propulsivas:

Tabla 5. Parametros del ala, PC-12 NG. Elaboracidon propia a partir de datos de [27]

Parametro Valor
A 10.26
e 0.7839
k 0.0396
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El factor de Oswald se ha calculado mediante la estimacion de Obert [36], cuya féormula

depende Unicamente del alargamiento:

1

_ )
® =105+ 0.00774 @)

Y el factor k es el parametro de resistencia inducida:

1
- 3
k — (3)
4.1 Maxima distancia de despegue

La siguiente ecuacion se utiliza para determinar el T/W necesario para no superar una

distancia dada durante la carrera de despegue [33]:

T V2 -C -C
(_) _ o q-Cpro +u- (1 9 L,TO) (4)
w TOD Z'Q‘SG W/S W/S

Vro se puede aproximar como un 10% superior a V; en configuracion de despegue. Es

decir, con los flaps desplegados a 30°, entregando C;,, . .., [33]:

2-W/S

VTO =1.1- (5)

p ) CLmax,TO

4.2 Minima tasa de ascenso

Para estimar el T /W necesario para conseguir una tasa de ascenso (RoC) minima se ha

tomado la hipdtesis de polar parabdlica:

Cp = Cpmin + k (CL)? (6)

La ecuacion que establece el T /W necesario para conseguir una tasa de ascenso dada,

de acuerdo con Gudmundsson [33] es:

<T> _RoC+ q c +k (W) .
w RoC - Vy W/S D,min q ( )
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La velocidad V,, es aquella que proporciona la mejor RoC. En aeronaves propulsadas por
turbohélices, y usando el modelo de resistencia simplificado, esta velocidad se calcula

con la siguiente formula [33]:

- E(K) L (8)

4.3 Giro equilibrado a velocidad constante

La siguiente expresién se utiliza para determinar el T/W necesario para mantener un
factor de carga en balance dado (n) a una velocidad y altitud especificas sin perder
altitud. En primer lugar se debe establecer el angulo de balance, después convertirlo a

factor de carga y finalmente sustituirlo en la siguiente ecuacion [33]:

)., =)+ (2) () o

Donden = 1/cos ¢, siendo ¢p = 45° el angulo de balance seleccionado de acuerdo con

los requerimientos de aeronaves semejantes [33].

4.4 Minima velocidad de crucero

La minima velocidad de crucero en el PC-12 es la que proporciona el maximo alcance
especifico a una altitud de 29000 ft, con peso a mitad de crucero (3630 kg) [27]. La
siguiente ecuacion proporciona el T/W requerido para mantener una velocidad de

crucero a una altitud dada [33]:

()., = 16 (775) + £ Q) (5) a0

4.5 Maxima velocidad de entrada en pérdida

La velocidad de entrada en pérdida es la Unica restriccién que no es funcién de la carga
alar. En su lugar, establece un maximo en la carga alar permitida para asegurar que la

velocidad de pérdida es igual o inferior a la del avién de referencia. En el diagrama de
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necesidades propulsivas se muestra como una linea vertical en el limite derecho del

espacio de disefio. Su ecuacién es sencilla:
w [
S ==V Comax
S stall 2 '

4.6 Grafica resultante y validacion de resultados

(11)

La grafica de necesidades propulsivas se ha calculado a partir de las ecuaciones

presentadas en los apartados 4.1 a 4.5, con la densidad correspondiente a la atmdsfera

ISA. Todas las ecuaciones utilizan la densidad a nivel del mar, excepto la minima

velocidad de crucero, que se calcula para 29000 ft

En la siguiente figura se muestra la gréfica de necesidades propulsivas del PC-12

calculada a partir de las ecuaciones presentadas en los apartados 4.1 a 4.5, convertidas

a términos de potencia:

PC-12: Grafica de necesidades propulsivas
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Figura 7. Grdfica de necesidades propulsivas del PC-12
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El punto de disefio real del PC-12 NG se ha marcado en la anterior grafica con un circulo.
Como se puede observar, el valor real de P /W se encuentra justo por encima de la linea
de disefio calculada. Solo ampliando la grafica se percibe la diferencia: el valor calculado
son 20.56 W/N vy el real 21.16 W/N, lo que valida la precisién de las ecuaciones

empleadas. El error relativo cometido es:

e = (P/W)calc - (P/W)real
" (P/W)real

~ |20.56 2116 _ 63
B 21.16 R (12)

El punto de disefo del nuevo avidon hibrido no coincidird necesariamente con el PC-12
NG. Los resultados de investigacion muestran que, debido al peso extra que introducen
las baterias, el punto de disefio que resulta en un menor MTOW y consumo de
combustible en aviones hibridos se desplaza hacia valores superiores de P/W y W /S
[19][20][37]. Por lo tanto, en el capitulo 7 se analizara el espacio por encima de la linea

de disefio y se seleccionara el punto éptimo.
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5. Definicidn de mision

En el capitulo anterior se establecieron las actuaciones de punto que debe cumplir la
nueva aeronave, y con ello se obtuvo la grafica de necesidades propulsivas. Dicha gréfica
representa la potencia necesaria puntual. Ademas de la potencia, es necesario conocer
las necesidades energéticas (de electricidad y de combustible) para completar cada
segmento de vuelo. Para ello, se definen las actuaciones integrales de la aeronave y los
pardmetros de la misién de disefio. Esta misidn es aquella sobre la cual se optimizan sus
prestaciones y sirve como referencia para exponer en el mercado sus capacidades
operativas [17]. Se fijaran también los ratings bajo los que opera cada motor en funcién
del segmento de vuelo, ya que la potencia maxima disponible solo puede emplearse un

tiempo limitado.

En la siguiente figura se representan los segmentos de mision. Se corresponden con la

misién tipica de una aeronave civil:

cruise

TOD
ToC

diversion
descent Ju———
: y

! i

;
; landing

take-off

hokding

mission fuel reserve fuel

Figura 8. Segmentos de la mision de referencia [38]

El alcance total (1500 NM) solo incluye el ascenso, crucero y descenso. El carreteo en
pista, despegue, aterrizaje y los segmentos de reserva son adicionales al alcance total,

pero se tienen en cuenta para el calculo de combustible y energia eléctrica.

Los parametros de cada segmento y los ratings de los motores se han resumido en el
Anexo |: Parametros de la misién de referencia y ratings de motor. Estos datos se han
introducido en el analizador de misién de Pacelab APD para calcular los consumos de
electricidad y combustible. En el apartado 6.1 se explica el funcionamiento del

analizador de mision.
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6. Método de dimensionado

En los métodos tradicionales de disefio preliminar, para estimar el tamafio, la masay la
eficiencia de los componentes de la aeronave se utilizan férmulas semiempiricas
obtenidas mediante un andlisis de regresién de datos de aeronaves existentes. Sin
embargo, en la actualidad no existen aviones hibridos con datos publicados, lo que

imposibilita el andlisis regresivo para los componentes del powertrain [10].

Para dimensionar el sistema propulsivo, estos métodos tradicionales lo consideran
como un componente Unico, sin tener en cuenta el funcionamiento de sus subsistemas.
El disefio del motor se aisla del disefio de la aeronave, y simplemente se escalan sus
parametros en funcion de la potencia necesaria o se escoge el motor existente en el

mercado que mejor se adapte a los requerimientos de la aeronave [10].

Para dimensionar el powertrain hibrido es necesario emplear un enfoque distinto. La
amplia variedad de disefio de arquitecturas propulsivas (resumidas en el apartado 2.4)
obliga a realizar un andlisis masico componente a componente, porque el nimero y
tamafio de los subsistemas varia enormemente en funcién de la arquitectura. Ademas,
es necesario modelar el impacto del elevado peso de las baterias, calcular su gasto
energético y su influencia en la reduccién de consumo de combustible y en las
actuaciones del avién. Para ello se requiere utilizar una herramienta que integre la
influencia del powertrain hibrido en el disefio completo de la aeronave y en su analisis
de mision. Se ha utilizado el software Pacelab APD, cuyo funcionamiento se explica en

el siguiente apartado.

6.1 Funcionamiento de Pacelab APD

Pacelab APD utiliza dos tipos de pardmetros: inputs de usuario y variables iterativas.
Estos parametros se relacionan entre si mediante formulas dindamicas. Algunas de ellas
se pueden configurar accediendo al cédigo del programa, escrito en CH#, mientras que
otras son de cddigo privado y no son modificables. En la siguiente figura se muestra una
seccidon del diagrama de dependencia entre parametros, relativo al estabilizador

horizontal:
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MassMethod Area Phi25 Type DesignDiveSpesd Ultimatel oadFactor MassFactor Masslncrement
Stabilizer_1 Stabilizer_1 Stabilizer_1 Stabilizer_1 Operations_1 Operations_1 Stabilizer_1 Stabilizer_1
Torenbeek (Eq 8.14) 6.5687628448 m* Gdeg FIXED INCIDENCE 288.75281284955 kis 7.22295532586226 1 Okg

| _methodSelectionForNavFormula ‘

Mass
Stabilizer_1
68.7256157842424 kg

_methodSelectionForNavFarmula

Mass
HorizontalStabilizer_1
68.7256157842424 kg

‘ _methodSelectionForNavFormula ‘

CcG

HarizentalStabilizer_1
13717.817870798197.0.220..

Figura 9. Seccidn del diagrama de dependencia de pardmetros: estabilizador horizontal. Pacelab
APD, modelo calibrado del Pilatus PC-12 NG [35]

En blanco se muestran los inputs de usuario, en verde las variables iterativas y en azul
las formulas dindmicas. Como se puede observar, en este caso se ha seleccionado como
Mass Method del estabilizador la ecuacidon (8.14) del Torenbeek, ha establecido un
angulo de flecha en el 25% de la cuerda de 5 grados, ha seleccionado un estabilizador
horizontal de incidencia fija y ha dejado por defecto el factor multiplicador (1) y el
incremento de masa (0 kg). El programa utiliza la ecuacion del Torenbeek para calcular
la masa del HTP y una férmula de cédigo privado para calcular las coordenadas de su

centro de gravedad, tomando como origen el morro del avién.

La anterior figura muestra solo una pequeia parte del diagrama de dependencia de
parametros que utiliza el software. Para este avién en particular, se calculan 3877
parametros y se utilizan 3272 férmulas dinamicas. Se debe conseguir que el sistema de
resolucioén esté bien acotado y definido: los grados de libertad de disefio deben permitir
la iteracidn libre de las variables, pero asegurando que todas ellas se puedan calcular o

sean inputs de usuario.

El software permite también seleccionar los Calculation Cases, es decir, la manera en
gue se estructuran las formulas y los pardmetros en el sistema de resolucion. El mas
relevante es el Calculation Case del Mass-Performance Loop, pues su método de célculo
afecta de manera directa a todo el avidn. Se eligid la opcidn que fija el alcance de Ia
mision y deja MTOW como parametro libre, para cumplir con las 1500 NM impuestas

en los TLARs de misidon y a la vez permitir un espacio de disefio amplio. En el Anexo Il
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Casos de calculo del avion seleccionados se pueden consultar todos los Calculation

Cases seleccionados.

Una vez dimensionado el avién, Pacelab utiliza un analizador de misiéon que tiene en
cuenta todos los parametros necesarios: geométricos, aerodindmicos, mapas de
rendimiento, etc. y las caracteristicas actuales de misidon: fase de vuelo, velocidad,
ratings de motores, combustible remanente, SOC, etc. Con estos datos obtienen los
consumos instantdneos de energia y de combustible. Ejecuta este calculo numerosas
veces por cada segmento de vuelo en pasos temporales variables. Con ello determina el
consumo total de energia eléctrica y la masa de combustible necesaria para completar
la mision (FW). Si encuentra una solucion de convergencia, devuelve el valor de todos
los parametros calculados junto con un diagrama 3D del avidn resultante. Si no la
encuentra, devuelve un mensaje de error con las restricciones que se estan

incumpliendo.

En el siguiente diagrama se muestra de forma esquemadtica el bucle de calculo de

Pacelab APD:

Configuration Constraint analysis
- & PPL, type and position - Wing-loading constraints
- Technology maturity level - Power-loading constraints -
- Aero-propulsive corrections - Optimum design point
estimation

Top Level Requirements
- Constraints WP, WS Pshaft/Prot
- Harmonic range mission
incl. reserves

- HEP control laws Point mass analysis
- Low and high speed fight
performance
Parformance maps (optional) [ - System efficiency computation ™%
- Fuel flow map - Reserves estimation
- Engine B motor efficency - Fuel and energy computation
- Lift and drag polars
Fued energy MTOW
Battery energy Payload
Inputs and modelling Reference powers | OEW

Aircraft sizing

- Aircraft sub-systems mass
CHTIpUtation

- Geometric dimensions

= rfor indicat
E—— Mﬂtﬂ indicators Sizing loop

o

Figura 10. Diagrama de flujo simplificado del bucle de cdlculo de Pacelab APD [15]
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6.2 Calculo de masas del powertrain

Las masas de los sistemas del avidn para las que si existen datos de aeronaves existentes
(fuselaje, superficies sustentadoras, tren de aterrizaje, sistema eléctrico, etc.) se han
dimensionado a partir del modelo calibrado en Pacelab del PC-12 NG [35]. Este modelo
utiliza datos publicados por el fabricante, y calcula el resto de parametros mediante las
ecuaciones de la bibliografia tradicional de disefio de aeronaves (Raymer [16],
Torenbeek [18] y Roskam [39]). En el Anexo |I: Métodos de célculo de las masas del avion

se puede consultar qué método de cdlculo se selecciond para cada sistema.

Para los componentes del powertrain es necesario definir sus formulas de calculo. En

los siguientes subapartados se exponen los métodos empleados para estimar sus masas.

6.2.1 Masa de las baterias

La masa de las baterias es compleja de modelar, pues este componente combina
almacenamiento de energia y generacién de potencia eléctrica. Su capacidad operativa
debe describirse, por tanto, en términos de capacidad energética E, . [Wh] vy de

potencia Py, [W]. Los valores 6ptimos de Epq;: ¥ Pyqr S€ presentan en el capitulo 7,

junto con su método de obtencién.

Para simplificar la estimacidn de su masa, se emplearan sus pardmetros especificos,

epat [IWh/kgly pPpar [W/kg]. La relacidn entre ambos pardmetros se muestra en la

siguiente figura:

100000
SuperCap | Li-lon
U Very High P
10000 1 it =
= Pb "spiral L
g wound
=
T 1000
m |
g NaNiCl,
£ -, (ZEBRA)
(&}
@
(=X
7]
10
1
0 20 40 60 80 100 120 140 160 180 200
Specific Energy (Wh/kg)

Figura 11. Interdependencia entre energia y potencia especifica de baterias existentes a nivel de
celda [40]
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Como se puede observar, esta dependencia esta lejos de ser lineal y es distinta para
cada tipo de bateria. Se desconoce cual sera esta relaciéon en las baterias futuras,
presentadas en el apartado 2.3. Por ello, se ha tomado un enfoque conservador a partir
de los valores aportados por las previsiones tecnolégicas, resumidas en la Tabla 8. La

masa de las baterias la dictara el peor de estos parametros:

Ebat Pbat) (13)

Mpar = max( ,
€hat pbat

6.2.2 Masa del PMADS
El sistema de gestion y distribucion de energia (PMADS) se encarga de controlar el flujo
de energia eléctrica en todo el subsistema de propulsién hibrido. Ademas del cableado

eléctrico de alta potencia, esta conformado por:

e Inversores: son necesarios para convertir la DC de las baterias en AC que
alimente los motores eléctricos.

e Rectificador: es necesario instalarlo si la arquitectura propulsiva emplea un
generador eléctrico AC que alimente las baterias.

e Transformador: se emplea para cambiar la relacion de velocidades entre el
generador y el motor eléctrico, si se utiliza la arquitectura serie-paralela.

e Convertidor DC-DC: puede ser necesario si el voltaje que entrega la bateria no
coincide con el que utiliza el powertrain o como complemento del BMS.

e Sistema de gestion de las baterias (BMS): es necesario para monitorear, regular

y proteger las baterias, asegurando su funcionamiento eficiente.

La masa del subsistema PMADS puede estimarse a partir del nimero de conversores

previstos y su potencia especifica media [15]:

Nec
Ppumaps Ppumaps
Mpmaps = Z <— = Nee—— (14)
=1 Pec,i Pec,i

El numero de conversores varia en funcion de la arquitectura propulsiva, como se
menciona en el apartado 6.3.2. Las p,.; son las potencias especificas (W/kg) de los
conversores. Los valores empleados para el dimensionado se pueden consultar en la

Tabla 8.
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6.2.3 Masa del motor eléctrico

El motor eléctrico se simula mediante un modelo sencillo y generalizado a partir de su
funcién fundamental: convertir la potencia eléctrica de entrada en potencia mecdnica
de salida. El Unico pardmetro necesario para estimar su masa es la potencia mecanica
especifica, pgy, que indica la potencia capaz de producir el motor eléctrico por unidad
de masa. Esto permite obtener un nivel de precisidén suficiente en el dimensionado
inicial, englobando todos los tipos de motores presentados en el apartado 2.2. Los
valores de potencia especifica en funcidn del YEIS se muestran en la Tabla 8. La masa del

motor eléctrico es, por tanto:

PEM

Mgy =
PEm

(15)

Emplear esta relacion para estimar la masa del ME solo es valido si se toma la hipdtesis
de escalabilidad independientemente de la potencia. En la realidad, existe un limite
debido a desafios en la gestion térmica. A medida que aumenta la potencia de una
maquina eléctrica, disminuye la relaciéon entre la superficie exterior y el volumen
interior, lo que dificulta su refrigeracién. Si su tamano fuera excesivo, podria ser
necesario incluir un refrigerador criogénico u otros métodos de enfriamiento activos, lo
gue aumentaria la masa del sistema. En este estudio se supone que los motores
eléctricos se enfrian con aceite, que ademas se utiliza como lubricante. La potencia del
motor eléctrico seleccionada para el Pilatus PC-12 Hybrid (véase el apartado 7.3) es muy
inferior a otros motores eléctricos enfriados con aceite probados exitosamente en
vuelo, como el Magnix 650. Por tanto, no se requeriran refrigeradores criogénicos y se

considera valida la hipdtesis de escalabilidad lineal.

6.2.4 Masa del motor turbohélice

Existen numerosos métodos para estimar la masa de un motor turbohélice en funcién
de su potencia nominal. Se basan en andlisis regresivos de motores existentes
[16][18][33][39], o en pardmetros geométricos del motor [41]. En este trabajo, se ha
calculado su masa a partir de la regresién lineal de todas las variantes en versiéon
turbohélice del Pratt & Whitney PT6. Este motor es el que montan todos los submodelos
del Pilatus PC-12, y su rango de valores de potencia maxima es préximo al que tendra el

PC-12 Hybrid. En la siguiente grafica se muestra esta regresién lineal:
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Masa vs Potencia nominal: versiones del PT6
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Figura 12. Masa en seco no instalada vs Potencia nominal de las versiones del PT6 turbohélice.
Elaboracion propia, datos obtenidos de [42]

Utilizando la anterior regresién se obtiene la ecuaciéon que se empleara en este estudio

para estimar la masa en kg del motor turbohélice:

mer [kg] = 0.1556 (Pgr) + 91.798 (16)

Donde P;r esta expresada en kW y es una variable de disefio, como se explicara en el

apartado 7.2.

6.2.5 Masa de la caja de cambios

Las aeronaves propulsadas por hélices requieren una caja de cambios para acoplar
mecanicamente la hélice al eje de potencia. La velocidad angular de la hélice esta
limitada para evitar efectos aerodinamicos adversos en punta de pala: es
aproximadamente un orden de magnitud inferior que la velocidad éptima de la turbina

de los motores turbohélice [15].

Ademas, en la arquitectura paralela la caja de cambios sirve de nodo mecanico para
conectar la rama eléctrica del powertrain con la rama térmica. Las cajas de cambios
epicicloidales (engranaje planetario) son una solucion muy eficiente, ya implementada
en el motor PT6. En la siguiente figura se muestra una representacién CAD de su

mecanismo:
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Figura 13. Representacion CAD de una caja de cambios epicicloidal [43]

La referencia [44] proporciona una estimacion de la masa de la caja de cambios que
depende de su potencia nominal de entrada y de la relacién de velocidades de
reduccion:

(Pgb)0.76(win)0'13 (17)

(wout)o'gg

Donde la potencia esta en kW, las velocidades angulares en RPM y la masa en kg. kg, es

mgb = kgb

un factor tecnoldgico para escalar la masa en funcion de la densidad de sus materiales
y de su disefio mecanico. De acuerdo con [44], en las cajas de cambio planetarias

actuales este valor es 34 y las aplicaciones futuras prevén un kg, de 26.

6.2.6 Masa de la hélice
Para calcular la masa de la hélice si existen fdrmulas semiempiricas. Tradicionalmente
se ha considerado como un componente separado del motor en aeronaves propulsadas

por turbohélices, asi que se ha usado la siguiente ecuacion del Torenbeek [18]:

0.78174

My = 0.124N,,,(Dyr/ByrPsn) (18)

Donde N, es el numero de hélices por eje, D, es el diametro de la hélice, B, es el

numero de palas y Py, es la potencia disponible en el eje, en CV.

El nimero de palas se ha establecido en 5 para aquellas arquitecturas con una sola hélice
(mismo numero que el PC-12 NG), y 4 en las arquitecturas con 2 o mas hélices, para
reducir el peso, pues el empuje necesario por hélice es inferior. El didmetro de las hélices
viene limitado por la distancia entre la punta de pala y el suelo, que debe ser como

minimo 25 cm en aeronaves CS-23 con tren de aterrizaje en triciclo [30].
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6.3 Estimacion de la eficiencia del powertrain

En un avién hibrido, la generacién y distribucién de potencia involucra varias
conversiones energéticas en el powertrain y cada una de ellas introduce pérdidas
inherentes. Estas pérdidas son de distinta naturaleza en cada componente, y es
necesario caracterizarlas para estimar la potencia total capaz de generar empuje en la

aeronave. Es decir, la potencia neta en la hélice mas la potencia residual por chorro.

Un componente X}, del powertrain queda caracterizado con 3 parametros: su eficiencia
, Su potencia especifica su masa m;,. En la siguiente figura se muestra esta
k k k

representacion:

X
P. | m Po

Dk
my

Figura 14. Caracterizacion de un componente del powertrain mediante sus pardmetros [45]

Donde Py es la potencia de entrada y P, la potencia de salida del componente. La

eficiencia del componente se define como:
Nk = Py /Py (19)

La eficiencia total del powertrain depende de su arquitectura. Toda arquitectura se
puede modelar mediante conexiones en serie y paralelo de sus elementos. En la

siguiente figura se representa una conexién de N elementos en serie:

XN XN X X,
Py |y Pn-1| nv | P P,

PN | PN-1 "l P2 "I P1
my mpy-1 ma m

X&y.ﬂ

PN Nsys Po
Dsys
Msys

Figura 15. Conexion de N elementos en serie [45]

La eficiencia de una rama del powertrain conectada en serie es simplemente [45]:
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N
Nserie = MMz " NIN-17IN = 1_[ Nk (20)
k=1

Para caracterizar una conexion de elementos en paralelo es necesario definir un
pardametro adicional: la relaciéon de potencia de entrada de un componente respecto a
la potencia total de entrada en el nodo, 1. Estos parametros cumplen la siguiente

relacién [45]:

N
Yottty = ) =1 1)
k=1

En la siguiente figura se representa una conexion de N elementos del powertrain

conectados en paralelo:

X
WPy |y
P
my

X‘)
PPy | mo

p2
ma

PN Nsys P, o
@ Psys

Mgys

XN
YN PN| nyo1
PN-1
my-1

XN
YNPN |y
PN
my

Figura 16. Conexion de N elementos en paralelo [45]

La potencia total de salida es [45]:

N
Py = my1 Py + 2Py + -+ nypy Py = PNZ YN (22)
k=1

Por lo tanto, la eficiencia de una rama del powertrain conectada en paralelo es [45]:

N
Nparalelo = Z Yrnk
k=1
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Este modelo matematico de eficiencias en serie y paralelo se ha implementado en el
bucle de cédlculo de Pacelab APD. Como se explicard en el apartado 7.2, la filosofia de
dimensionado adoptada ha sido desde fuente de potencia hasta elemento propulsivo.
Es decir, se establece la potencia de las baterias y del motor turbohélice, y se
dimensionan los siguientes elementos del powertrain (motor eléctrico, caja de cambios
y hélice) acordemente, teniendo en cuenta las pérdidas en el componente anterior.
Posteriormente se evallan las prestaciones de la aeronave en el analizador de misién
integrado en Pacelab, y se comprueba si es posible obtener una solucidon de

convergencia.

Hay 2 elementos del powertrain que no se modelan mediante su eficiencia: el motor
turbohélice y las hélices. Dado que su rendimiento depende de las condiciones de vuelo,
se utilizan Performance Decks como los que emplean programas de simulacidon de
motores como GasTurb. En los apartados 6.3.4 y 6.3.6 se explica en mayor profundidad
su modelado, y cédmo se integra en el modelo matematico de eficiencias presentado

anteriormente.

En los apartados 6.3.1, 6.3.2, 6.3.3 y 6.3.5 se describe el origen fisico de las pérdidas en
cada componente, se establecen las hipdtesis necesarias para simplificar el calculo y se

presentan las ecuaciones empleadas para estimar su eficiencia.

6.3.1 Eficiencia de las baterias
Durante la descarga, las baterias muestran un patrén similar de disminucién del voltaje
independientemente de su tecnologia. Asumiendo una tasa de descarga constante, se

representa en la siguiente figura este patrén en una bateria genérica:

Voltage [V]
<
s

I
|
ISR B
|
I
|
|
|
|
|
|
|
|
|
|
|
|
|
|
|
|
|
|
|
|
|
|
|
|
|

Qexp Capacity [Ah] Qrom

Figura 17. Disminucion del voltaje en una bateria genérica, con tasa de descarga constante [46]

Entre los puntos b y ¢, la disminucidon del voltaje es aproximadamente lineal. Durante la

mision de la aeronave, el SOC de las baterias se ha acotado de tal forma que se
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encuentre siempre dentro del rango lineal. El SOC; al comenzar la misién es del 80%, y
el SOC,in estd limitado al 20%. Estos valores se han establecido a partir de las baterias
de Li-lon [47]. Para tecnologias en desarrollo como las Li-Air no es posible conocer sus

limites de SOC en el rango lineal, por lo que se han supuesto iguales a las Li-lon.

La pendiente de la curva depende también de la temperatura de operacién y de la tasa
de descarga (C). Se ha tomado la hipétesis de que la temperatura de la bateria no excede

los limites de operacidn y que su tasa de descarga es la nominal.

Ademas de la disminucidon del voltaje durante un ciclo de descarga, los valores maximo
y nominal decaen con el nimero de ciclos de uso. La descomposicidn del electrolito, la
corrosioén interna y la sobrecarga accidental disminuyen el voltaje con el paso del
tiempo. Otra hipdtesis tomada en este estudio ha sido suponer que el voltaje nominal

de las baterias es constante a lo largo de su vida util.

Con las hipétesis explicadas anteriormente, es posible establecer que la eficiencia de las
baterias es constante. Los valores que toma la 17,4 en funcion del YEIS se exponen en la

Tabla 8, junto a la potencia y energia especifica esperadas.

6.3.2 Eficiencia del PMADS

El PMADS es una simplificacién del subsistema eléctrico necesario para distribuir y
modular la energia eléctrica del sistema propulsivo. Las baterias suministran corriente
continua, pero los motores eléctricos utilizan corriente alterna y a distintos niveles de
tensidn. En cada conversion eléctrica se pierde parte de la energia por efecto Joule,
pérdidas mecdnicas, histéresis, corrientes parasitas, dispersiéon y otros fendmenos

fisicos, pues los componentes no son ideales.

Para simplificar el dimensionado, se toma la hipdtesis de que todos conversores que
conforman el PMADS operan con la misma eficiencia y ademas es constante. De acuerdo
con la referencia [15], bajo esta hipoétesis la eficiencia global del PMADS es producto de

los N conversores eléctricos conectados en serie:

Nec
j— J— Nec
NMpmaDp = 1_[ Nec,i = Nec (23)
i=1
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El nimero de conversores eléctricos es una variable de disefio y depende del tipo de
arquitectura propulsiva. Este nUmero puede variar entre 2 para la arquitectura paralela,
gue solo necesita un BMS y un inversor, hasta 5 en la arquitectura serie-paralela, que
ademas necesita como minimo un transformador, un rectificador y un inversor extra. En
la Tabla 8 se indica el valor esperado de las eficiencias de los conversores eléctricos para

cada YEIS.

6.3.3 Eficiencia del motor eléctrico

La eficiencia del motor eléctrico se define como:

P
Nem = Pmec (24)
elec

Donde la potencia mecdnica de salida y la potencia eléctrica de entrada son,

respectivamente:

Brec =0 w (25)

Polec = v -1
La potencia eléctrica se regula mediante variaciones en el voltaje de entrada, controlada
por el PMADS. Las pérdidas en una maquina de corriente alterna genérica se pueden

dividir en 4 tipos:

Pérdidas en el cobre: se producen por la disipacidon de calor en los devanados
del rotor y el estator, debidas al efecto Joule. Son proporcionales al cuadrado de
la intensidad de corriente, y dependen de la resistencia interna del cobre.

e Pérdidas en el nucleo: son debidas a la histéresis del material y a las corrientes
parasitas en el hierro. Ambas son directamente proporcionales a la velocidad
angular.

e Pérdidas mecanicas: son aquellas asociadas a las pérdidas por fricciéon en los
cojinetes de la maquina y a la resistencia aerodinamica causada por el aire
dentro de la carcasa del motor. Varian con el cubo de la velocidad angular.

e Pérdidas constantes: son independientes de la velocidad y del par motor.

Representan la menor contribucién a las pérdidas totales, y son debidas a

fenédmenos como la distorsién del flujo magnético y la no uniformidad de

corriente en el devanado.
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La eficiencia de una maquina eléctrica se puede representar mediante un mapa de
curvas de isoeficiencia dependientes de la potencia de salida y de la velocidad angular,

como la que se muestra en la siguiente figura:
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Figura 18. Mapa de eficiencia de un motor AC sincrono de imanes permanentes [48]

El motor representado en la figura anterior es un motor sincrono de imanes
permanentes. Como se explicéd en el apartado 2.2, este tipo de motor es el que se ha
utilizado en la mayoria de las aeronaves eléctricas exitosas hasta la fecha, por lo que su
comportamiento es una buena referencia para este estudio. Nétese que es capaz de
operar en la regién de maxima eficiencia (96%) en un rango amplio de velocidades de

rotacion.

El rating del motor eléctrico es diferente en cada fase de vuelo, de acuerdo con los
valores establecidos en el Anexo |: Parametros de la mision de referencia y ratings de
motor. Sin embargo, en primera aproximacién se ha tomado la hipétesis de que opera
siempre con la eficiencia méxima. Este valor de gy mq, depende de la potencia maxima
del motor. Para establecer Ngy max Se ha utilizado el estdndar de la Comision
Electrotécnica Internacional, suponiendo que el motor utilizado pertenece a la categoria
IE4 (Super Premium). En la siguiente figura se representa el valor de 1gy 1mq, de acuerdo

con dicho estandar [49]:
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Efficiency %

Output kW

Figura 19. Valores minimos de eficiencia mdxima correspondientes a las clases IE definidas por
la regulacién IEC/EN 60034-30-1:2014 [49]

Los valores de gy max Utilizados para este estudio (clase IE4) se adjuntan en forma de
tabla en el Anexo IV: Eficiencia maxima del motor eléctrico. Se ha supuesto que el motor
tendrd 6 polos, como los ME empleados de forma satisfactoria en aeronaves eléctricas

hasta la fecha [11].

6.3.4 Rendimiento del motor turbohélice

A diferencia de los componentes eléctricos del powertrain, el motor turbohélice no se
modela mediante su eficiencia. Sus prestaciones son altamente dependientes de la
condicidon de vuelo y del régimen de operacion, lo que requiere un modelado mas
preciso. Para ello se utilizan tablas de rendimiento (Performance Decks) normalizadas
con la potencia nominal (P,..r), lo que permite escalar sus prestaciones en funcion de Ia

potencia seleccionada al dimensionar el avién.

La tabla de rendimiento empleada para simular el motor turbohélice utiliza los

siguientes parametros:

Tabla 6. Parametros de entrada y salida del Performance Deck del motor turbohélice

Inputs Outputs
Parametro Rating Altitud Mach Tiet/Pref Ms/Prer
Unidades - ft - N/shp kg/h/shp

El rating del motor indica el porcentaje de potencia respecto a la maxima seleccionado

por el piloto en cada fase de vuelo, y sus valores se pueden consultar en el Anexo I
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Parametros de la mision de referencia y ratings de motor. La altitud se emplea para
calcular la presidon y temperatura del aire de acuerdo con el modelo de atmdsfera ISA.

El Mach de vuelo completa los inputs que utiliza la Performance Deck.

Los outputs son el empuje neto por chorro normalizado Tje¢/Prer, v €l gasto de
combustible normalizado, s /P..r. Ambos estdn normalizados con la potencia de
referencia del motor. En el Anexo V: Performance Deck del motor turbohélice se puede

consultar la tabla completa con los valores de estos parametros [35].

La potencia en el eje es el Unico pardmetro de salida que se inserta en el modelado de
transmisidon de potencias del powertrain, explicado en el apartado 6.3, pues su valor es
necesario para conocer la potencia de entrada al generador o a la caja de cambios, segun
la arquitectura. El gasto de combustible y el empuje por chorro no afectan a la potencia
de los siguientes elementos del powertrain, pero su valor se inserta en el analizador de
misién y es clave para calcular las prestaciones de la aeronave y sus consumos de

energia.

6.3.5 Eficiencia de la caja de cambios

La eficiencia de la caja de cambios se puede estimar a partir de su potencia. De acuerdo
con la referencia [50], las pérdidas por friccidn son funcién de la potencia nominal de
entrada para una velocidad angular dada. Mediante un analisis regresivo, se obtiene la

siguiente ecuacion [50]:

0.6771 - Wy

=99.45 —
Tab Pepin (26)

La velocidad angular de salida se ha fijado en 1700 RPM, valor obtenido del manual de
entrenamiento del motor PT6A-67 que monta el avién de referencia [51]. La potencia

de entrada a la caja de cambios depende de la arquitectura propulsiva.

6.3.6 Eficiencia de la hélice

La hélice es el ultimo elemento del powertrain, y conocer una estimacion valida de su
eficiencia es fundamental para dimensionar este componente. Existen varios métodos
analiticos basados en la aerodinamica de la hélice, como la Teoria del Disco Actuador

(ADT) y la Teoria del Elemento de Pala (BET) que permiten estimar su eficiencia.
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La ADT es mas sencilla, aunque proporciona resultados demasiado optimistas debido a
las hipotesis tan simplificativas que utiliza [52]. La BET proporciona resultados mas
precisos, pero requiere conocer los pardmetros geométricos y aerodinamicos de las
palas (angulos de ataque, radio de las palas y del hub, velocidad angular, coeficientes
aerodinamicos, etc.). Estos datos no se conocen durante el dimensionado inicial, sino
gue se definen en fases posteriores del disefio de la aeronave [52]. Ademds, el coste
computacional de este método es muy elevado, lo que empeora la efectividad del

software de disefio preliminar.

En lugar de emplear métodos analiticos, se han utilizado Performance Decks. Con ellos
se reduce el tiempo de ejecucion y se obtienen resultados precisos, pues se incluyen de
forma intrinseca efectos aerodindmicos en la hélice dificiles de modelar, en particular
durante las actuaciones a baja velocidad. Estas tablas de rendimiento utilizan como
inputs el rating de potencia de la hélice, la altitud y el Mach. El output es el empuje de
la hélice normalizado con la potencia de entrada, T,y /Pres - Este valor se suma al
empuje por chorro del motor turbohélice, y se integran en el analizador de misién. En el
Anexo VI: Performance Deck de la hélice se puede consultar el Performance Deck de la

hélice completo.
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7. Seleccion de la configuracion propulsiva 6ptima

En este capitulo se detalla el proceso de seleccién y dimensionado de la configuracién
propulsiva del PC-12 Hybrid. En primer lugar, se seleccionan las arquitecturas
propulsivas mas adecuadas. En segundo lugar, se establecen tres horizontes temporales
de entrada en servicio del avién, que afectan al nivel tecnolégico esperado de los
componentes del powertrain. En cada horizonte se realiza un estudio de la viabilidad de
hibridar el sistema propulsivo. Se considerardn viables aquellas configuraciones que
cumplan los TLARs definidos en el apartado 3.3. Finalmente, se refina y optimiza la

configuracidon mas eficiente en términos de masa de combustible.

7.1 Seleccién preliminar

En el apartado 2.4 se presentaron las arquitecturas propulsivas mas eficientes de
acuerdo con las investigaciones analizadas en el estudio bibliografico. Para elegir la mas

adecuada al PC-12 y su mision de disefio se han establecido los siguientes criterios:

1. Seguridad: Se consideraran mas adecuadas aquellas arquitecturas propulsivas
con redundancia de componentes o aquellas en las que el fallo de un subsistema
no conduce al fallo general del powertrain. El Pilatus PC-12 es un single-engine,
por lo que un fallo de motor conlleva abortar la misidn y buscar una superficie
segura donde aterrizar.

2. Peso: Esunfactor crucial en el disefio del powertrain, pues influye directamente
en el consumo de combustible, la autonomia, la capacidad de carga util y las
actuaciones de la aeronave. Ademas, los powertrains mas ligeros minimizan las
cargas estructurales y reducen los costes de operacidon y mantenimiento.

3. Simplicidad de integracion: Es fundamental para asegurar la fiabilidad vy
seguridad, reducir las pérdidas de eficiencia y minimizar el tiempo y los costes
de desarrollo. Ademas, permite facilitar los procesos de fabricacion y reducir la

complejidad de mantenimiento.

Con los anteriores tres criterios de seleccidon se realizard un analisis cualitativo de las
arquitecturas propuestas. Se le asignara a cada una puntuacion de 1 a 3, siendo 3 la

mejor. Estas puntuaciones se resumirdn en la Tabla 7.
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7.1.1 Arquitectura en serie
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Figura 20. Modelo simplificado de la arquitectura en serie [15]

1. Seguridad: La GT estd desacoplada de la hélice. Esto permite que el EMG opere a las
revoluciones dptimas en las distintas fases del vuelo [15], pero en caso de fallo del EMG

se produce el fallo general del sistema propulsivo. Puntuacion: 1/3.

2. Peso: El generador introduce complejidad y peso. Ademas, el sistema sufre de una
escasa eficiencia debido a las multiples conversiones de energia. La ventaja de esta
arquitectura radica en la posibilidad de infradimensionar la GT [15], aunque esto podria
suponer una penalizaciéon global de peso debido a la inferior potencia especifica de las

baterias. Puntuacion: 2/3.

3. Integracion: La inclusion del EG anade complejidad de integracion y reduce el
volumen de carga util, salvo que se redisefiara el fuselaje. Su ventaja es que los ejes de
la GT y del EMG no tienen por qué ser paralelos ni situarse uno cerca del otro, pues el

PMADS sirve de nodo eléctrico y es facilmente desplazable [15]. Puntuacion: 2/3.

7.1.2 Arquitectura paralela

P
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Figura 21. Modelo simplificado de la arquitectura paralela [15]

1. Seguridad: La principal ventaja de la arquitectura paralela respecto a las

configuraciones serie y serie-paralela es la independencia de la rama eléctrica y térmica.
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En caso de fallo de uno de los dos motores la hélice sigue recibiendo potencia del motor

operativo. Esta redundancia mitiga los riesgos operacionales. Puntuacion: 3/3.

2. Peso: Esta arquitectura no requiere un generador eléctrico, lo que la convierte en la
mas ligera de las estudiadas [15][19][20]. Ademas, minimiza la cantidad de conversiones

energéticas, lo que incrementa la eficiencia del sistema [15]. Puntuacion: 3/3.

3. Integracion: Prescindir del generador simplifica la integracién. Sin embargo, la
existencia de un nodo mecdanico obliga a instalar el ME junto a la GT, pues los ejes son

pesados y deben ser cortos. Puntuacion: 2/3.

7.1.3 Arquitectura serie-paralela
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Figura 22. Modelo simplificado de la arquitectura serie-paralela [15]

1. Seguridad: La redundancia de fuentes de potencia minimiza el riesgo de fallo
catastrofico en caso de mal funcionamiento de un componente. Su principal desventaja
es la complejidad que introducen las uniones mecanicas y sistemas de control

adicionales, que plantean desafios de seguridad [53]. Puntuacion: 2/3.

2. Peso: lLa arquitectura serie-paralela intenta combinar las ventajas de ambas.
Dimensionada correctamente, tiene el potencial de minimizar el peso relativo de cada
componente, pues permitiria a la GT y al ME operar en su condicidon mas eficiente [15].
Sin embargo, es la arquitectura con mayor niumero de componentes, convirtiéndola en

la mas pesada a pesar de la reduccién de pesos relativos ME [53]. Puntuacion: 1/3.
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3. Integracidn: A partir de la configuracion del PC-12 NG, el disefio con distribucion
simétrica de la potencia mas sencillo es con 3 hélices: una en el morro y dos en el ala,
como se muestra en la Figura 25. Esto complica su integracidn, que requiere redisefiar

la estructura del ala. Puntuacion: 1/3.

7.1.4 Arquitectura con propulsion hibrida distribuida (Triple Hélice)

Electric Propeller_
Battery1_1 Motor1_1 Gearbox_EM1_1 EM
Co) O ) Co )
In E Out [, Il Out In % Out ‘ ] In *
Electrical Electrical || Electricdl Mechanica | | Mechanical Mechanical H Mechanical
Battery Gearbox Propeller
Propeller_
GasTurbine_1 Gearbox_GT_1 GT_1
O C )
Out [] [l In % Out In *
Mechanicd | .| Mechanicd Mechanica H Mechanical

TuGr:ﬁm Gearbox Propeller

Electric Propeller
Battery2_1 Mator2_1 Gearbox_EM2_1 EM2_1

C____) € o) Co )
|| Blectricd Electrical | | 1| Electrical Mechanicd | 1| Mechanica Mechanical Mechanical
Battery Gearbox Propeller

Figura 23. Modelo simplificado de la arquitectura Triple Hélice. Elaboracion propia en Pacelab APD

1. Seguridad: La Triple Hélice ofrece ventajas inherentes en términos de redundancia.
La aeronave es capaz de proveer suficiente empuje aun con un motor inoperativo.
Ademas, la simplicidad mecanica de las ramas eléctricas simplifica la seguridad de esta

arquitectura [5]. Puntuacion: 3/3.

2. Peso: Esta arquitectura presenta un elevado nimero de componentes. Las GB, las
hélices y la GT no son escalables linealmente con su potencia especifica. Ello implica un
peso muy elevado, que solo se ve compensado por la posibilidad de reducir la masa

estructural del ala gracias al alivio de su momento flector. Puntuacion: 1/3.

3. Integracion: La independencia de las 3 ramas del powertrain simplifica su integracién,
otorga flexibilidad de disposicién de los elementos y facilita el mantenimiento [46]. Sin
embargo, la inclusion de dos unidades propulsivas en el ala supone un gran impacto en

el disefio. Puntuacién: 2/3.
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7.1.5 Comparacion entre arquitecturas
Una vez analizadas las 4 arquitecturas, se procede a comparar su puntuacién para
seleccionar las mds adecuadas. Se han ponderado los 3 criterios en funcién de su

importancia. En la siguiente tabla se resumen estas puntuaciones y su ponderacion:

Tabla 7. Comparacion cualitativa de las arquitecturas. Elaboracion propia

Seguridad Peso Integracion Puntuacion total
Ponderacion 50% 35% 15% -
Serie 1 2 2 1.5
Paralela 3 2 2.85
Serie-paralela 2 1 1 1.5
Triple Hélice 3 1 2 2.15

En conclusidn, la eleccion mas adecuada para el Pilatus PC-12 Hybrid de acuerdo con los
criterios establecidos es la arquitectura paralela. La independencia entre las ramas
eléctrica y térmica le otorga una redundancia que mejora su seguridad en vuelo. Su
simplicidad y bajo nimero de componentes reducen su peso y facilitan su integracién,
control y mantenimiento. En las siguientes imagenes se muestra el concepto de avién
asociado a esta arquitectura. Como se puede observar, su aspecto exterior a priori es

idéntico al PC-12 NG:

(a) Vista exterior (b) Vista interior

Figura 24. Imdgenes conceptuales del PC-12 Hybrid con arquitectura paralela. Pacelab APD,
elaboracion propia

La arquitectura Triple Hélice, que ha obtenido la segunda mejor puntuacién gracias a sus
ventajas en redundancia y simplicidad del sistema, también se considerard en el estudio
de viabilidad. Sin embargo, su mayor nimero de componentes y su impacto en el disefio

general de la aeronave plantean desafios significativos que deberan abordarse en

45



evaluaciones posteriores. En las siguientes imagenes se muestra el concepto asociado a

la arquitectura Triple Hélice, con los motores eléctricos montados sobre el ala:

(a) Vista exterior (b) Vista interior

Figura 25. Imdgenes conceptuales del PC-12 Hybrid con arquitectura Triple Hélice. Pacelab APD,
elaboracion propia.

7.2 Estudio de viabilidad: afio de entrada en servicio

Después del andlisis cualitativo para seleccionar las arquitecturas propulsivas mas
adecuadas para convertir el PC-12 NG en hibrido, se realizard un estudio de viabilidad
que permita conocer el nivel tecnolégico que deben alcanzar los componentes del

powertrain para cumplir los TLARs de misién.

A priori se desconoce si con la tecnologia actual es factible hibridar el sistema propulsivo.
Por ello, se realiza el analisis para tres horizontes temporales: 2024, 2035 y 2050. Las
figuras de mérito clave que representan el estado del arte disponible en cada YEIS se
representan en la Tabla 8. Se han calculado como el promedio de los valores obtenidos
en una recopilaciéon bibliografica de estudios basados en andlisis de tendencias
tecnoldgicas y componentes aun en fase de investigacion y desarrollo [45]. Las

tecnologias que posibilitaran llegar a estos valores se han analizado en el capitulo 2.

Tabla 8. Nivel tecnoldgico de los componentes del powertrain, segun el YEIS [45]

Parametro Unidades 2024 2035 2050
o DEM W/kg 4330 8900 13000
Motor eléctrico
€pat Wh/kg 210 350 1870
Baterias Pbat W/kg 820 2270 5620
Npat % 85 89 91
i W/k 29400 58500 74400
PMADS Dec,i /kg
nEC,i % 97 98 98
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Estos valores se introducen en las ecuaciones del calculo de masas del powertrain

presentadas en el apartado 6.2.

Para comparar las prestaciones del avion en funcidn de su configuracion propulsiva se
han realizado Estudios en Pacelab APD. Los pardmetros de entrada (pardmetros) y de

salida (objetivos) de los Estudios analizados se muestran en la siguiente tabla:

Tabla 9. Pardmetros y objetivos de los Estudios

Parametros Objetivos
YEIS FW
Per BW
Pyay MZFW
Epat MTOW

Las restricciones de los Estudios vienen impuestas por los TLARs definidos en el apartado
3.3, ademas de los limitesde MTOW < 8618 kg ySOC = 20%. El primer limite se debe
a la necesidad de mantener el nuevo avion dentro de las especificaciones CS-23. De
acuerdo con la normativa europea vigente [30], por encima de este peso se aplica la
normativa CS-25 y los requerimientos son mas restrictivos, obligando a un redisefio
completo del avidn. El limite de SOC de las baterias se debe a la degradacién que sufren

si se descargan por debajo del 20% de su capacidad [13].

El nUmero de parametros y su rango de valores determina el tiempo total de ejecucidn.
Para trabajar con el menor nimero posible de pardmetros, se han establecido formulas
dindamicas en Pacelab APD que aseguran que la potencia de entrada de cada
componente del powertrain es igual a la potencia de salida del componente anterior,
multiplicada por su eficiencia. De esta forma, solo es necesario introducir como
parametros P;r, Ppat Y Epar, Pues la GT y la bateria son el primer componente de las
ramas térmica y eléctrica del powertrain, respectivamente. El motor eléctrico, la caja de

cambios y la hélice se auto-dimensionan acordemente.

En la arquitectura paralela, la caja de cambios sirve de nodo mecanico entre las ramas
eléctrica y térmica. Se ha dimensionado de tal forma que su potencia nominal sea la

suma de las potencias maximas en el eje de cada rama.
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En este punto del analisis, los demas parametros se han establecido iguales a los de la
aeronave original. Es decir, solamente se modifica el sistema propulsivo y energético y

se analiza su impacto sobre las masas del avion y su misién de disefio. En la siguiente

tabla se muestra el rango de valores analizado de los pardmetros de entrada:

Tabla 10. Valores de los pardmetros de entrada de los Estudios

Parametro Unidades Valor minimo Valor maximo Paso
Per kw 500 1200 100
Pyat kw 50 950 50
Epat kWh 100 900 100

Los valores minimos y maximos de la anterior tabla se han establecido de la siguiente

manera:

En primer lugar, se toma como referencia la relaciéon P/W del PC-12 NG, mostrada en
la Figura 7. Este valor son 20.16 W/N, asi que se establece el rango de valores entre 20
y 25 W/N para asegurar que se cogen todos los resultados viables con un margen

suficiente.

En segundo lugar, se utiliza el limite de MTOW,, 4, segun la normativa CS-23 (8618 kg).
Tomando la cota superior de P/W (25 W/N) se obtienen 2113 kW de potencia total

disponible, que sera la maxima sumando la potencia térmica y la eléctrica.

En tercer lugar, se establece el grado de hibridacién de potencia maximo. Los estudios
analizados obtienen resultados siempre inferiores a Hp < 50% [7][19][22][23][37]. Por
encima de este valor, el peso de las baterias se vuelve prohibitivo y el avidn hibrido
consume mas que su avidn de referencia. Aun asi, para mantener un enfoque
conservador se ha establecido Pyt max = 950 KW'y Pgr max = 500 kW, de tal forma
que Hp yqx = 65%.

El valor minimo de P,,; se calcula con la minima potencia requerida en la hélice para
gue el rodaje sea 100% eléctrico, mas la potencia necesaria para alimentar los demas
sistemas del avion (calefaccién, sistema eléctrico, presurizacion de cabina, etc).
Simulando esta condicion en Pacelab APD, para el avion de referencia se obtienen 50
kW. Evidentemente este valor es superior si se incrementa el MTOW del nuevo avidn,

por lo que la mision de disefio se configura estableciendo un rating del motor eléctrico
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durante el Taxi-in y Taxi-out del 100%, rating de la turbina de gas al 0%, y si la aeronave
no tiene potencia suficiente se descarta esa configuracion. Estos ratings se pueden
consultar para cada segmento en el Anexo |: Parametros de la mision de referencia y

ratings de motor.

El rango de valores que puede tomar E;,; se ha establecido a partir del porcentaje del
MTOW que representan las baterias, de acuerdo con los resultados de estudios previos
[19][22][23][36][55][56]. EI maximo peso relativo que toman es el 37.5%. De nuevo, por
mantener un margen conservador se ha aumentado este limite hasta el 50%. Para
encontrar el valor absoluto de Ejq; mayx Se utiliza el caso mas restrictivo. Es decir, con
MTOW en el limite de CS-23 y con el peor escenario de energia especifica de las
baterias. En este caso, MTOW = 8618 kg y el YEIS es 2024, donde e, = 210 Wh/kg.
Se obtienen unas baterias de 4309 kg y 905 kWh.

En la siguiente figura se muestra que existe un minimo de FW para un cierto BW,
debido nuevamente a que el elevado peso de las baterias supone un mayor consumo
por el incremento de MTOW que introduce [56]. Este resultado se corroborard en la

Figura 27 y Figura 28 al finalizar el andlisis del apartado 7.2.
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Figura 26. Variacion de masa de combustible para distintos valores de masa de las baterias [56]

El paso entre valores se ha establecido de tal forma que se puedan obtener resultados
representativos de las tendencias que recojan los extremos locales, manteniendo un
tiempo de ejecucion manejable. Con los valores utilizados, se obtienen 1368
combinaciones propulsivas por cada YEIS analizado, que se ejecutan en 7.6 horas

aproximadamente.
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7.2.1 Anho 2024

7.2.1.1 Arquitectura paralela

Con el nivel tecnoldgico disponible en 2024, ninguna combinacion de parametros resulta
en un disefo capaz de cumplir la misidn de diseiio. Para encontrar una propuesta valida
es necesario relajar algin requerimiento, por ejemplo, la longitud de campo necesaria
para el despegue. En la siguiente tabla se muestran aquellas configuraciones que

podrian completar la misién de diseno eliminando la restriccién de TOFL:

Tabla 11. Configuraciones propulsivas viables en 2024. Arquitectura paralela.

Parametros Objetivos Restriccidn relajada
Per Ppat Epat FW BW OEW MTOW TOFL
(kW] | [kW] | [kWh] | [kg] [kg] [kg] [kg] [m]
1100 50 500 901 2380 5247 7168 1574
1200 50 500 911 2380 5300 7231 1445
1200 50 600 955 2857 5762 7738 1716
1200 50 700 1005 3333 6227 8251 2031

De las 1368 combinaciones analizadas, y relajando la restriccién de TOFL, solamente 4
son capaces de cumplir todos los demds requerimientos de misién. El resto de las
combinaciones no llegan a una solucién de convergencia, bien por falta de potencia de
despegue o por insuficiente capacidad energética, lo que reduce el alcance. Las figuras
de mérito clave que impiden actualmente la viabilidad de la propulsién hibrida eléctrica
son la potencia y la energia especifica de las baterias. Como se observa en la tabla
anterior, la masa de las baterias (BW) es muy elevada: representa en la mejor

combinacion un 45.9% del OEW del avion.

Recordemos que el PC-12 NG tiene un MTOW de 4740 kg. De las anteriores
configuraciones resultantes, la mas baja tiene 7168 kg. Este incremento tan elevado
obliga a un rediseiio casi completo del avidn, pues las cargas a las que se ve sometido
son muy superiores. Requeriria redisefiar la estructura del ala para soportar el gran
incremento de sustentacion, el tren de aterrizaje porque hemos superado el MLW del
avion original, la estructura del fuselaje que recibe esfuerzos muy superiores, las
superficies de control, etc. En definitiva, no es viable una remotorizaciéon: se deberia

considerar un nuevo proyecto de aeronave practicamente desde cero.
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Ademas, una distancia de despegue tan larga (1574 m frente a los 746 m del PC-12 NG
en un dia estandar al nivel del mar) lo convierte en una aeronave muy limitada con
respecto a sus competidores. Las aeronaves de negocios destacan por su versatilidad y
posibilidad de aterrizar en aerédromos pequenos, acercando al cliente a su destino de
forma cémoda. Duplicar la TOFL obliga a operar a la aeronave en aeropuertos

medianos, perdiendo una de sus ventajas competitivas.

7.2.1.2 Arquitectura Triple Hélice

Con esta configuracion propulsiva, ninguna combinacién de Pgr, Pyat Y Epgr con el nivel
tecnoldgico actual resulta en una aeronave capaz de cumplir la misidn de disefio, incluso
relajando la restriccion de TOFL. El elevado peso de las baterias y del motor eléctrico
impiden llegar a una solucién de convergencia. Ademas, esta arquitectura es mas pesada
que la paralela debido a su redundancia de componentes. Las ventajas aerodindmicas
gue podria presentar frente a la configuracién paralela se ven desbancadas por el
elevado incremento de peso que suponen los dos motores extra, con sus

correspondientes integraciones estructurales en el ala, las carcasas, hélices, etc.

7.2.2 Afo 2035
7.2.2.1 Arquitectura paralela

Con el nivel tecnoldgico estimado para 2035, tampoco es posible disefiar un sistema
propulsivo que cumpla todos los requisitos de la misidn de disefio. De nuevo, es
necesario relajar la restriccién de distancia de despegue para encontrar combinaciones
validas. El peso de las baterias y de los componentes eléctricos impide conseguir una
solucién equilibrada: al aumentar la potencia eléctrica para reducir el consumo de
combustible en la turbina de gas, se incrementa el peso del powertrain, subiendo el
consumo de combustible. En la Tabla 12 se muestran las configuraciones propulsivas

gue cumplen todos los TLARs excepto la TOFL maxima de 800 m.

Los mejores resultados se obtienen para sistemas propulsivos de baja potencia eléctrica
(50 kW), de igual manera que en el estudio analizado para el afio 2024. Encontramos
dos soluciones propulsivas que consiguen una TOFL inferior a los 1100 m: su energia en
las baterias son 500 kWh, y su potencia en el eje de la turbina son 1100 kW y 1200 kW

respectivamente.
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Tabla 12. Configuraciones propulsivas viables en 2035. Arquitectura paralela

Parametros Objetivos Restriccion relajada

Psr Pyat Epat FW BW OEW MTOW TOFL
[kW] | [kW] | [kWh] | [kg] [kg] [kg] [kg] [m]

1000 50 500 817 1429 4275 6112 1189
1000 50 600 837 1714 4550 6407 1335
1000 50 700 858 2000 4826 6704 1496
1100 50 500 828 1429 4327 6175 1088
1100 50 600 848 1714 4602 6470 1219
1100 50 700 869 2000 4878 6768 1362
1100 50 800 893 2286 5155 7068 1519
1100 50 900 918 2571 5432 7370 1690
1200 50 500 838 1429 4379 6237 1016
1200 50 600 858 1714 4654 6533 1125
1200 50 700 880 2000 4930 6831 1254
1200 50 800 904 2286 5207 7131 1395
1200 50 900 929 2571 5474 7433 1549
1200 100 900 882 2571 5500 7403 1466

Se puede observar que estas dos configuraciones son las de menor MTOW: 6175 kg en
aquella con 1100 kW de P;r y 6237 kg para la opcidn con 1200 kW. Sin embargo, el
incremento de MTOW respecto del avidn original sigue siendo demasiado elevado (30%

y 32%) como para ser viable la remotorizacién.

Evidentemente, la TOFL es menor para la configuracién mds potente: 1016 m frente a
1088 m de longitud de campo. Estos valores se acercan al limite impuesto de 800 m,
pero siguen suponiendo una desventaja competitiva frente a aeronaves similares del
mercado al reducirse el nimero de aeropuertos en los que puede operar, por lo que no
se considera relajar la restriccion y seguir adelante con la seleccidon detallada de la
arquitectura propulsiva. Se debe recordar que esta distancia solo se consigue en
condiciones éptimas: en un aeropuerto a nivel del mar y dia estdndar en atmdsfera ISA.
En aeropuertos mds elevados o dias mas calidos, se reduce el niumero de aeropuertos

en los que puede operar la aeronave.
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7.2.2.2 Arquitectura Triple Hélice

En la siguiente tabla se muestran aquellas configuraciones que cumplen los TLARs, sin

tener en cuenta la restriccion de TOFL:

Tabla 13. Configuraciones propulsivas viables en 2035. Arquitectura Triple Hélice

Parametros Objetivos Restriccion relajada

Psr Ppat Epat FW BW OEW MTOW TOFL
[kw] | [kW] | [kWh] | [kg] [kg] [kg] [kg] [m]
1100 50 500 902 1429 4362 6283 1149
1100 50 600 923 1714 4638 6580 1269
1100 50 700 945 2000 4914 6879 1417
1200 50 500 907 1429 4392 6319 1075
1200 50 600 928 1714 4668 6616 1172
1200 50 700 951 2000 4945 6915 1286
1200 50 800 975 2286 5222 7217 1429
1200 50 900 1001 2571 5500 7521 1585

De nuevo, las mejores combinaciones son aquellas con menor grado de hibridaciéon
(solamente 50 kW de potencia provienen de la rama eléctrica) y capacidad de las

baterias entre 500 y 900 kWh.

En todos los casos analizados, la P;r es muy elevada en comparacion con el PC-12 NG.
Solo convergen soluciones propulsivas a partir de 1100 kW en el eje de turbina y 50 kW
de potencia eléctrica, mientras que el PC-12 NG tiene 894 kW de potencia nominal. El
incremento de potencia total necesaria se debe al aumento de MTOW causado por las
baterias: +2000 kg en la opcién con menor MTOW y FW. Esto es congruente con las

restricciones impuestas por la grafica de necesidades propulsivas en el apartado 4.6.

7.2.3 Ano 2050
7.2.3.1 Arquitectura paralela

Con el nivel tecnolégico proyectado para 2050 si existen soluciones propulsivas hibridas
viables que cumplen todos los TLARs, incluida la distancia de despegue. Por establecer
una comparacion justa con los YEIS 2024 y 2035, también se han incluido en la tabla

aquellas con una TOFL superior a 800 m, en rojo. La mayoria de las combinaciones
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viables, sin embargo, si cumplen esta restriccién y se muestran con la fuente en color

negro:

Tabla 14. Configuraciones propulsivas viables en 2050. Arquitectura paralela

Parametros Objetivos Restriccion relajada
Pgr Ppat Epat FW BW OEW MTOW TOFL
(kW] | [kW] | [kWh] | [kg] [kg] [kg] [kg] [m]
900 50 500 734 267 2968 4721 789
900 50 600 736 320 3024 4780 805
900 50 700 739 374 3081 4840 822
900 50 800 742 427 3137 4899 839
900 50 900 745 481 3193 4958 856
1000 50 500 744 267 3019 4783 746
1000 50 600 747 320 3076 4842 760
1000 50 700 749 374 3132 4902 775
1000 50 800 752 427 3189 4961 791
1000 50 900 755 481 3245 5020 806
1000 100 900 710 481 3257 4987 772
1100 50 500 754 267 3071 4845 710
1100 50 600 757 320 3127 4904 724
1100 50 700 759 374 3184 4963 738
1100 50 800 762 427 3240 5022 752
1100 100 800 721 427 3254 4993 724
1100 50 900 765 481 3296 5081 766
1100 100 900 724 481 3308 5052 737
1200 50 400 761 214 3065 4847 669
1200 50 500 764 267 3122 4906 681
1200 50 600 767 320 3178 4965 694
1200 50 700 769 374 3235 5024 707
1200 50 800 772 427 3291 5083 720
1200 100 800 734 427 3303 5057 696
1200 50 900 775 481 3347 5142 733
1200 100 900 736 481 3360 5116 708
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Cualitativamente, los resultados obtenidos son similares a los analizados para YEIS 2024
y 2035. Las soluciones propulsivas capaces de cumplir la misidén de disefio se caracterizan
por una baja potencia instalada: 50 kW en la amplia mayoria de combinaciones validas,
y 100 kW en 5 de ellas. Posteriormente, en el apartado 7.3 se refinara el Hp para

encontrar el dptimo y se compararan los pesos con el PC-12 NG.

En las siguientes graficas se muestra como evolucionan el FW y MTOW en funcién de
la potencia disponible en el eje de turbina (RefShaftPower) y la energia almacenada en

las baterias (NominalEnergy):
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Figura 27. FW 'y MTOW en funcion de Pt y Epq: fijando Ppqe = 50 kW. Arquitectura paralela,
YEIS 2050

En rojo se muestran aquellas configuraciones propulsivas que no tienen capacidad para
completar la mision. Como se puede observar, existe un 6ptimo de Ej,; cercano a los
400 kWh. Aumentar este valor incrementa ligeramente el FW, y considerablemente el
MTOW . Sin embargo, por debajo de 400 kWh el avidon no dispone de energia suficiente

para completar la misidn, salvo que se sustituyera masa de baterias por combustible.

Cabe destacar el amplio rango valido de P;r: se encuentran soluciones propulsivas
desde 900 hasta 1200 kW de potencia en el eje de turbina de gas. Evidentemente,
cuanto mayor es este valor (fijando la potencia eléctrica), el avion resultante presenta
un mayor FW, OEW y MTOW. La Unica figura de mérito clave que mejora su
comportamiento al aumentar la potencia de turbina es la TOFL, como se puede ver en
la Tabla 14. Sin embargo, a partir de 1000 kW todas se encuentran por debajo de los 800
m, cumpliendo el TLAR. El valor éptimo, por tanto, se encuentra entre los 1000 y 1100

kW.
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El ahorro de combustible es sustancial. A falta de refinar el analisis, se encuentran
soluciones propulsivas hibridas que completan las 1500 NM de misién mas las reservas
con tan solo 710 kg de FW. Esto supone un 27.5% de ahorro con respecto a los 980 kg
gue consume el PC-12 original. Estos nimeros invitan al optimismo y permiten moverse

en un espacio amplio de disefio.

7.2.3.2 Arquitectura Triple Hélice

En el YEIS 2050 también se encuentran soluciones hibridas viables que cumplen todos
los TLARs, incluida la TOFL. Por establecer una comparacion justa con los YEIS 2024 y
2035, también se han incluido en la tabla aquellas con una TOFL superior a 800 m. No
obstante, el elevado peso de este powertrain reduce el nimero de combinaciones que

cumplen la restriccion de TOFL con respecto a la arquitectura paralela:

Tabla 15. Configuraciones propulsivas viables en 2050. Arquitectura Triple Hélice

Parametros Objetivos Restriccidn relajada
Per Pyat Epat FWwW BW OEW MTOW TOFL
[kW] | [kW] | [kWhR] | [kg] [kg] [kg] [kg] [m]
1000 50 500 821 267 3085 4925 809
1000 50 600 824 320 3141 4984 825
1000 50 700 826 374 3197 5044 842
1000 50 800 829 427 3253 5103 858
1000 50 900 832 481 3310 5162 876
1100 50 500 826 267 3114 4960 760
1100 50 600 829 320 3171 5019 775
1100 50 700 832 374 3227 5078 790
1100 50 800 834 427 3283 5138 805
1100 50 900 837 481 3339 5197 820
1100 100 900 793 481 3355 5167 788
1200 50 500 831 267 3144 4995 720
1200 50 600 834 320 3200 5054 733
1200 50 700 837 374 3257 5113 747
1200 50 800 840 427 3313 5172 761
1200 100 800 798 427 3329 5147 735
1200 50 900 843 481 3369 5231 775
1200 100 900 801 481 3385 5206 748
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Las tendencias en la anterior tabla son similares al analisis comentado para la
arquitectura paralela: las configuraciones viables presentan un grado de hibridacién
bajo, el menor gasto de combustible para una potencia dada se da en aquellas con
menor capacidad de baterias (500 kW, que supone un limite inferior por debajo del cual
no existen configuraciones viables), la TOFL disminuye al aumentar la potencia de la

turbina de gas, pero aumentan MTOW y FW.

No obstante, la arquitectura Triple Hélice se comporta peor que la paralela en todos los
KPIs de misidn analizados. Para una misma combinacion de parametros propulsivos, la
arquitectura Triple Hélice presenta un mayor FW, BW, OEW, MTOW y TOFL. Este
incremento en todos los pesos y en la distancia de despegue se debe a la redundancia

de componentes del powertrain.

En las siguientes graficas se muestran los consumos de combustible y MTOW para la

mision de disefio:

TotalFuel [kg]
MTOW [kg]

(a) FW (b) MTOW

Figura 28. FW 'y MTOW en funcién de Pgr y Epq: fijando Py = 50 kW. Arquitectura Triple
Hélice, YEIS 2050

En las anteriores graficas, el eje que representa la NominalEnergy indica el valor de la
potencia de una de las dos ramas eléctricas del powertrain. Por lo tanto, estd dividida
entre 2 respecto a la energia eléctrica total que alimenta el avidn. Las tendencias que se
observan en ambas graficas son similares a las presentadas para la arquitectura paralela:
existe un 6ptimo de Ej,; cercano a los 400 kWh totales. Aumentar este valor incrementa
ligeramente el consumo de combustible, y considerablemente el MTOW . Sin embargo,

por debajo este valor el avidn no dispone de energia suficiente para completar la misién.
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7.2.4 Comparacion entre YEIS

En este apartado se comparan los valores obtenidos en los Estudios, para cada YEIS,
frente al avidn de referencia. Se ha seleccionado la mejor combinacién propulsiva de
cada arquitectura en cada afio de entrada en servicio. Para YEIS 2024 y 2035, la mejor
combinacidon se considera como aquella que resulta en una menor longitud de
despegue, pues se debe recordar que el TLAR establecido en el apartado 3.3 son 800 m
y ninguna combinacién de pardmetros de entrada resulta en un avidn capaz despegar
por debajo de esta distancia. Para YEIS 2050, la mejor combinacién es aquella que,
cumpliendo la restriccién de TOFL, presenta un menor consumo de combustible.
Porque, como se ha visto, existen multiples combinaciones propulsivas que cumplen

todas las restricciones impuestas.

Los pardmetros de entrada de la mejor combinacién en cada YEIS de las dos

arquitecturas analizadas se resumen en la siguiente tabla:

Tabla 16. Parametros de entrada de las mejores combinaciones propulsivas en cada YEIS

H P PGT Pbat Ebat
YEIS Configuracion kW] (kW] [kWh]
Paralela 1200 50 500
2024
Triple Hélice - - -
Paralela 1200 50 500
2035
Triple Hélice 1200 50 500
Paralela 1000 100 900
2050
Triple Hélice 1100 100 900

En los tres siguientes graficos de barras se comparan, frente al avion de referencia, los
pesos en la mision de disefio de las mejores combinaciones propulsiva en cada YEIS,

presentadas en la tabla anterior:
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Comparativa de pesos 2024
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Figura 29. Comparativa de pesos en la mision de disefio entre el avidn de referencia y el resultado
viable con menor TOFL de la arquitectura paralela. YEIS 2024

Comparativa de pesos 2035
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Figura 30. Comparativa de pesos en la mision de disefio entre el avidn de referencia y el resultado
viable con menor TOFL de las arquitecturas paralela y Triple Hélice. YEIS 2035
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Comparativa de pesos 2050
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Figura 31. Comparativa de pesos en la mision de disefio entre el avion de referencia y el
resultado viable con menor FW de las arquitecturas paralela y Triple Hélice. YEIS 2050

De las anteriores tres figuras se pueden extraer las siguientes conclusiones:

e Los sistemas de propulsién hibridos con mejores prestaciones son mas pesados
qgue la propulsién tradicional, pero son capaces de conseguir un ahorro de
combustible.

e Laarquitectura paralela resulta en disefios con menor MTOW y menor consumo
de combustible que la Triple Hélice.

e Elincremento de MTOW respecto al PC-12 NG de las propuestas hibridas con la
tecnologia disponible en 2024 y 2035 es demasiado elevado (53% y 32%,
respectivamente) como para ser viable la remotorizacion. Seria necesario
redisefiar el avidn casi al completo, y en este caso un clean sheet design es la
opcién mas inteligente, pues permite optimizar la aeronave sin las restricciones
impuestas por el disefio de referencia.

e Con latecnologia prevista para 2050, el incremento de MTOW es aceptable (5%)
y permite remotorizar el avidn original manteniendo la mayoria de los sistemas

sin modificar.

En la siguiente figura se comparan las distancias de despegue entre el PC-12 NG y el

resultado viable con menor TOFL de las arquitecturas paralela y Triple Hélice:

60



Distancias de despegue
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Figura 32. Comparativa de distancias de despegue entre el avion de referencia y el resultado
viable con menor TOFL de las arquitecturas paralela y Triple Hélice

La anterior figura resume lo expuesto en los apartados 7.2.1 a 7.2.3 en relacidén con la
distancia de despegue: solo es posible obtener una aeronave que cumpla el TLAR de
TOFL < 800 m con la tecnologia prevista para 2050. Como se explicé en el apartado
7.2.2, la distancia de despegue tan elevada obtenible en 2035 (1016 m) supone una
desventaja competitiva frente a aeronaves similares del mercado, al reducirse el

numero de aeropuertos en los que podria operar.

7.3 Optimizacién de la arquitectura
Después de realizar el estudio de viabilidad para hibridar el sistema propulsivo del
Pilatus PC-12 NG en funcién del afio de entrada en servicio, y comparando las

arquitecturas paralela y Triple Hélice, se obtuvieron dos conclusiones principales:

e Para cumplir todos los TLARs y mantener un incremento de MTOW razonable,
solo es viable la remotorizacion hibrida con el nivel tecnolégico de baterias y
componentes del powertrain previsto para 2050.

e La arquitectura paralela se comporta mejor en todos los KPIs de misidon

analizados que la Triple Hélice, gracias a su simplicidad y bajo peso.
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Por estos motivos, la optimizacién de la arquitectura propulsiva se realizard con el nivel

tecnoldgico previsto para 2050 sobre la arquitectura paralela.

El analisis se ha refinado alrededor de las combinaciones de Pg;r, Ppatr ¥ Epar que
presentan un menor FW. Aunque la bibliografia tradicional de disefio de aeronaves
defiende que el MTOW es la FOM a optimizar mas eficaz para disefiar aeronaves con
menor coste operativo [16][18][39], este enfoque no es vdlido para aviones hibridos.
Esto es debido a que la energia especifica de las baterias es muy inferior a la del
combustible, y por tanto al minimizar MTOW se obtiene una aeronave con Hg = 0. Es
decir, sin baterias. Sin embargo, el objetivo de esta investigacion es reducir el consumo

de combustible y las emisiones. Por tanto, la FOM a optimizar es el FW.

El objetivo de este apartado es encontrar los valores de los pardmetros de entrada que
minimizan el FW del PC-12 Hybrid en la misidn de disefio. Para ello, se ha utilizado el
optimizador NLPQLP integrado en Pacelab APD. El algoritmo NLPQLP es de optimizacion
cuadratica sucesiva (SQP), y se emplea en problemas de optimizacién no lineal
restringidos. Es similar al método de Newton, y esta disefiado para lidiar con funciones

ruidosas. Es decir, la funcién puede tener picos y ser altamente no lineal.

NLPQLP realiza una busqueda del valor de FW en cada iteracién de la optimizacién.
Dicha busqueda establece la direccidén en la que moverse (ascendente o descendente) y
el salto del valor para calcular la siguiente iteracién. En cada iteracion se evalla una
funcién de mérito que compara el valor estimado por el algoritmo con el valor real del
modelo matematico. En su busqueda, el algoritmo utiliza funciones de mérito de
iteraciones previas para estimar el salto siguiente. Es decir, opera de forma no-

mondtona, lo que le confiere estabilidad al tratar con funciones ruidosas [57].

Se ha seleccionado este algoritmo por la no-linealidad del problema a resolver y por su
elevada eficiencia en cuanto al nimero de iteraciones necesarias para obtener el 6ptimo
[58]. Este segundo criterio es muy importante, pues el tiempo de ejecucién de cada
iteracion es de aproximadamente 20 segundos, lo que convierte en inviable la
implementacién de algoritmos genéticos aleatorios para resolver el problema. Ademas,
gracias al estudio de viabilidad realizado previamente, se conoce con una exactitud
suficiente el valor inicial que debe tomar FIWW para comenzar la busqueda y los valores

limite:
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Tabla 17. Valores de busqueda del algoritmo NLPQLP

Parametro Valor inicial Valor minimo Valor maximo
Pgr [kW] 1000 800 1300
Ppar [kW] 75 50 150
Epa: [kWh] 600 400 900

Los valores minimo y mdximo de los pardmetros para ejecutar el algoritmo se han
establecido a partir de los valores extremos de las combinaciones validas obtenidas en
la arquitectura paralela en el afio 2050, expuestas en la Tabla 14. Se ha anadido el
margen correspondiente a un paso en el rango de valores analizado para asegurar que
se cubre todo el espacio de disefio disponible, excepto en la potencia minima de larama
eléctrica, porque existe un minimo para alimentar a todos los sistemas del avién durante

el rodaje 100% eléctrico (50 kW), como se explicé en el apartado 7.2.

El valor inicial de los pardmetros se ha elegido en un punto intermedio entre el minimo
y el maximo. Este valor no es necesariamente el promedio, ya que fue necesario probar

diferentes valores iniciales hasta que el optimizador no devolviera un error de ejecucién.

A continuacion se muestran los ajustes de busqueda utilizados para ejecutar el algoritmo

NLPQLP al obtener el resultado dptimo:

Tabla 18. Ajustes de busqueda del algoritmo NLPQLP

Propiedad Valor
acc 0.1
max_nm 20
max_fun 20
max_it 100
tol 0.1

Donde:

e acc es la precisién buscada en el pardmetro a optimizar (FW en kg).
e max_nm es el tamafio de la pila que almacena los valores de las funciones de
mérito en iteraciones previas. Si se establece igual a 0, el algoritmo hace una

busqueda monétona lineal.
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e max_fun es el nimero maximo de llamadas a las funciones durante la

busqueda.

e max_it son las iteraciones externas maximas permitidas para encontrar el FW

Optimo.

e tol_nm es el umbral relativo para incrementar la funcion de mérito.

En la siguiente tabla se muestran los parametros y objetivos de la aeronave 6ptima:

Tabla 19. Pardmetros de entrada y resultados del PC-12 Hybrid con FW optimizado

Parametros Objetivos Restriccidn relajada
Per Ppat Epat FW BW OEW MTOW TOFL
(kW] | [kW] | [kWh] | [kg] [kg] [kg] [kg] [m]
1015 95 592 708 316 3479 4876 733

Como se puede observar, el grado de hibridacién de potencia Py,:/Psr es reducido:

8.5%. El peso de las baterias supone un 9% del peso en vacio de la aeronave. En la

siguiente figura se comparan los pesos del PC-12 NG con la aeronave 6ptima:
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Figura 33. Comparativa de pesos entre el avion de referencia y la aeronave optima (PC-12 Hybrid)

YEIS 2050
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8. Analisis de estabilidad

La inclusién del sistema propulsivo hibrido en el PC-12 Hybrid afecta al equilibrio de
fuerzas, momentos y a la estabilidad en vuelo. El motor eléctrico y las baterias suponen
un incremento de masa considerable respecto al PC-12 NG, lo que modifica su centro de
gravedad y por tanto su margen estdtico. En este capitulo se decide la ubicacién en el
avion de los componentes del powertrain, se calcula el nuevo centro de gravedad, se
realiza un andlisis de fuerzas, momentos y estabilidad estatica longitudinal y se justifica

la solucién tomada para equilibrar el avién.

8.1 Ubicacion de los componentes del powertrain

En este apartado se especifica la ubicacion de los componentes del powertrain y se
justifica el motivo de la decisidn, a partir de su tamafio estimado y de la geometria del
avién de referencia. En las siguientes figuras y en el Anexo VII: Geometria del avion de
referencia se pueden consultar los planos del avion proporcionados por el fabricante,

usados para la toma de decisiones.

\L e
44.25" €g§ it

o 1
A PILATUS PC-XII

CABIN CROSS-SECTION

Figura 34. Corte transversal de la cabina de pasajeros [6] y vista interior 3D del Pilatus PC-12 [69]
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8.1.1

Baterias

Las baterias son el componente mas pesado del powertrain, por lo que suponen una

contribucién determinante en la modificacion del CG. Ademas, su elevado volumen

requiere calcular tamafio para comprobar que caben en la ubicacion seleccionada.

Idealmente, las baterias deberian situarse centradas en la aeronave y aisladas de la

cabina de pasajeros o de elementos inflamables, pues tienen riesgo de provocar chispas

e incluso de incendiarse por si mismas. A continuacion se discuten las opciones que se

barajaron para ubicar las baterias:

A) Fuselaje central: Como se puede observar en la Figura 34, el fuselaje del Pilatus

B)

Q)

PC-12 no es cilindrico, sino que el vientre es practicamente plano. La mayoria de
los sistemas se ubican en el morro del avidn y dentro de las alas, incluido el tren
de aterrizaje retractil. La seccién del fuselaje esta disefiada para maximizar el
volumen efectivo de ocupacién de cabina y asi mejorar el confort de los
pasajeros. Debajo del suelo de cabina solo hay espacio para el cableado eléctrico,

lo que imposibilita la ubicacién de las baterias en la bodega.

Interior del ala: Situar este componente en el interior del ala seria beneficioso
para aliviar la carga estructural por sustentaciéon. Ademads, por su proximidad al
CG original apenas provocaria cambios en el equilibrio de momentos y
estabilidad de la aeronave. Sin embargo, el ala esta parcialmente ocupada por
combustible. Esto supone dos problemas: por un lado, el enorme riesgo de
incendio si una chispa de las baterias entra en contacto con el sistema de
combustible. Seria necesario un aislamiento de gran espesor, lo que incrementa
el peso del ala. Por otro lado, obliga a desplazar parte de la masa de combustible
hacia la punta de ala, lo que empeora la controlabilidad de la aeronave, modifica

los modos de vibracidn y requeriria un refuerzo estructural en el encastre.

Cono de cola: Como se puede observar en la Figura 34, el cono de cola esta
practicamente vacio. Solamente estd ocupado por una pequena bateria que
alimenta el bus DC y el cableado del sistema fly-by-wire y de iluminacién de la
cola, pero estos sistemas son poco voluminosos y dejan espacio suficiente para

la inclusidon de las baterias principales que alimentaran el powertrain. Ademas,
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situarlas en esta ubicacion permite instalar un mamparo ignifugo entre el

fuselaje central y el cono de cola que contenga las llamas en caso de incendio.

Después de analizar las tres opciones, se concluye que el lugar idéneo para ubicar las
baterias es el cono de cola. Sin embargo, es necesario comprobar que el volumen de las
baterias es inferior al volumen disponible y el margen es suficiente. A continuacién se

realiza esta comprobacion:

El volumen disponible para albergar las baterias en el cono de cola es:

hr )
Vironco—cono = ?(Rl + R3 + R1R;) (27)

Donde R; es el radio de la base mayor, R, el radio de la base menor y h la altura del
tronco-cono. Insertando la Figura 34 en un software CAD, se obtienen las siguientes

medidas del cono de cola del PC-12 NG:

R, =145m
R, =0.75m
h=24m

El volumen del tronco-cono es:

— 3
Vtronco—cono =943 m

Aplicando un coeficiente volumétrico de 0.7 para tener en cuenta el espacio ocupado
por las cuadernas, el cableado y la pequeiia bateria ya instalada, los amarres del sistema
y el espacio vacio, se obtiene:

— 3
Vdisponible =6.6m

En la Figura 36 se muestra la densidad volumétrica de las baterias a nivel de pack en
funcién de su tecnologia. El YEIS utilizado en este estudio para la remotorizacion hibrida
es 2050. Se espera que para dicha fecha las baterias Li-Air hayan alcanzado un nivel de
madurez tecnolégico suficiente para ser empleadas en aeronautica [13]. Su densidad

energética volumétrica es de 1150 Wh/L, como se observa en la Figura 36.
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Figura 36. Densidad energética volumétrica estimada en funcion de la tecnologia de las baterias,

a nivel de pack [59]

Las baterias a instalar en el PC-12 Hybrid tienen una capacidad de 592 kWh, de forma

que:

 Epee 592 kWh
Vbat A

- = 0.515 m?
oo 1150 Wh/L m

El volumen disponible en el cono de cola son 6.6 m3, por lo que se demuestra que existe

espacio fisico suficiente para su instalacién.

8.1.2 PMADS

El PMADS en la arquitectura paralela se compone del cableado de alta potencia, el
sistema de gestién de las baterias (BMS) y un inversor DC-AC. El cableado se distribuye
por el interior del fuselaje de forma homogénea y su masa es de aproximadamente 7 kg

[15], por lo que su contribucidn a la modificacion del CG se considera despreciable.

La ubicacion de los conversores puede sufrir modificaciones durante el disefo detallado,

pero a continuacion se presenta una propuesta para los dos componentes necesarios:

e BMS: dentro el cono de cola, con el mismo valor de la coordenada z que las
baterias y mas préximo al fuselaje central. Por sus requerimientos operativos de
monitoreo y gestion de potencia, debe situarse proximo a las baterias.

e Inversor: dentro del morro del avién, detras del conducto de la toma de aire.
Situarlo por delante del CG compensa parcialmente el momento de cabeceo
causado por las baterias y el BMS, pero requiere utilizar DC en el cableado, que

acarrea mayores pérdidas que la AC [15].
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8.1.3 Motor turbohélice, motor eléctrico y caja de cambios

El avion de referencia lleva el motor turbohélice y la caja de cambios montados en el
morro. El motor eléctrico debe situarse préximo a la caja de cambios, pues los ejes de
potencia son pesados y no es viable ubicarlo en el cono de cola. Ademas, el peso del ME

compensa parcialmente el momento de cabeceo positivo causado por las baterias.

La integracion mas sencilla del ME es detrds del motor turbohélice, de tal forma que sus
ejes sean concéntricos. El eje del ME seria hueco y externo a los 2 ejes del motor
turbohélice. Dado que la refrigeraciéon del ME es con aceite, no es necesario modificar

la toma de aire ni incluir conductos de sangrado.

De acuerdo con [60], la densidad volumétrica de los motores PMSM prevista para 2050

es de 10.2 kW/L. Por tanto, el volumen del ME del PC-12 Hybrid es de:

Pus  85kW

Vg = = =833L
ME ™= pe  10.2kW/L

Este volumen se consigue, por ejemplo, con las siguientes dimensiones:

T‘ME == 0-15 m

El morro del avidn esta ocupado en su practica totalidad por el motor turbohélice y otros
sistemas. Dadas las dimensiones del ME, serd necesario alargar al menos 12 cm el
carenado del motor y por tanto el morro del avidn para integrarlo. El andlisis estructural
y aerodinamico de esta modificacién queda fuera del alcance de este trabajo. Este y

otros desarrollos futuros se proponen en el capitulo 11.

8.1.4 Disposicion final
En la siguiente figura se muestra de forma esquematica la disposicion de los elementos

del powertrain en la aeronave:
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Figura 37. Ubicacion de los elementos del powertrain en el PC-12 Hybrid. Elaboracion propia en
Pacelab APD

\

En el morro del avion y dentro del carenado del motor se ubican la caja de cambios (gris),
el motor turbohélice (rojo) y el motor eléctrico (azul). Las baterias y el PMADS (verde)
estan situadas en el cono de cola. Todos los componentes estan a escala, de acuerdo

con los célculos realizados en este apartado.

8.2 Comparativa de masas y centro de gravedad
Las baterias y componentes del powertrain modifican el centro de gravedad del PC-12.

En primer lugar, es necesario definir el sistema de coordenadas para calcular el CG:

Tabla 20. Sistema de coordenadas de la aeronave

Descripcién
Xo Parte mas adelantada del morro del avién
Origen Yo Coordenada y del centro geométrico del fuselaje
Zy Coordenada z del centro geométrico del fuselaje
X Positivo hacia la cola del avién
Versores y Positivo hacia la semiala derecha
V4 Positivo hacia arriba

A continuacién se muestra una comparativa de las masas del sistema propulsivo del PC-

12 NG frente al Hybrid, y la posicidn del CG local de cada componente en |la aeronave:
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Tabla 21. Comparacion de masas y posicion de los componentes del sistema propulsivo del PC-
12 NG con el PC-12 Hybrid

PC-12 NG PC-12 Hybrid
Componente m; [kg] Xcg,i [m] m; [kg] Xcg,i [m]
Motor turboprop (seco) 225 1.743 257 1.863
Carenado del motor 84.7 1.487 92.8 1.514
Hélice 117 0.445 138 0.445
Caja de cambios 19.3 0.634 23.2 0.658
Sistema de arranque y control 33.3 1.440 34.9 1.560
Motor eléctrico (seco) - - 6.60 1.775
Baterias - - 316 9.932
PMADS - - 2.60 9.115
Cableado de alta potencia - - 7.00 5.440
TOTAL PROPULSION 479 1.315 878 4.512

La masa del sistema de arranque y control se ha calculado utilizando la Tabla 8.9 del
Torenbeek [18]. Los demds componentes se han calculado con las ecuaciones
presentadas en el apartado 6.2, o se han usado los valores proporcionadas por el
fabricante [29]. Las posiciones de los CG locales de cada componente se han calculado

en Pacelab APD, a partir de las ubicaciones seleccionadas en el apartado anterior.

Como se puede observar, los primeros 5 componentes estdn presentes en ambas
aeronaves. Sus masas son ligeramente superiores en el PC-12 Hybrid, ya que su potencia
térmica instalada es superior a la del PC-12 NG (1015 frente a 890 kW). Los ultimos 4
componentes son especificos del sistema de propulsién hibrido. Nétese que las baterias
(316 kg) suponen el 36% de la masa total del powertrain. Al estar situadas en el cono de
cola, desplazan el CG del powertrain del PC-12 Hybrid hacia atras. Esto retrasa el CG
global de la aeronave, alterando el equilibrio de momentos y la estabilidad estatica. El
CG global no tiene unas coordenadas fijas, sino que depende de la masa y posicion del
combustible, pasajeros y equipaje. Como referencia, para el anadlisis de fuerzas,
momentos y estabilidad estdtica se tomard el CG a mitad del crucero de la misién de

disefio, por ser el caso habitual de dimensionado [61].
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8.3 Fuerzas y momentos en crucero

En este apartado se analizaran las fuerzas y momentos que introduce el nuevo
powertrain. Primero, se analiza el equilibrio de fuerzas en el PC-12 NG. Después, se
introducen las fuerzas y momentos causados por el reemplazo del sistema propulsivo
por el powertrain hibrido. Finalmente, se calcula la fuerza resultante y el momento total

necesarios para restaurar el equilibrio.

8.3.1 PC-12 NG

En primer lugar, se establecen las condiciones de equilibrio de fuerzas y momentos en
crucero del avién de referencia, con carga de pago de diseiio (688.5 kg) y a mitad del
alcance de la misién de disefio. Esta es habitualmente la condicidon bajo la que se
optimizan las superficies sustentadoras en una aeronave [61]. En la siguiente tabla se

muestran estas condiciones para el PC-12 NG, tomadas del Manual del Piloto [27]:

Tabla 22. Condiciones de equilibrio de fuerzas y momentos a mitad de crucero del PC-12 NG

Parametro Valor Unidades
Mer 4370 kg
XCGer 5.880 m
V. 240 KTAS
Zer 29000 ft

Para este andlisis se tomaran las hipdtesis habituales en Mecanica del Vuelo [62]:

e Lavelocidad de vuelo es subcritica (no se producen ondas de choque).

e Elfuselaje no contribuye a la sustentacion.

e El empuje de la hélice no genera momento respecto al CG ni afecta a las
caracteristicas aerodinamicas.

e Hipdtesis de angulos pequefios (angulo de ataque a y deflexién de estela €).

e La resistencia aerodindmica genera un momento despreciable frente a la
sustentacion, ya que C; > Cp.

e El momento alrededor del centro aerodindmico de la cola es despreciable:

Mac,w > Mac,t-
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En la siguiente figura se muestra el diagrama de fuerzas en el eje z y momentos

alrededor del eje y del PC-12 NG, bajo las anteriores condiciones de crucero:

Mac,w

Xac,w

Xac,t

X0

Figura 38. Diagrama de fuerzas y momentos en crucero, Pilatus PC-12 NG. Elaboracion propia

Las distancias en x al origen de coordenadas de los puntos de aplicacién de las fuerzas,
mostradas en el anterior diagrama, se representan en la siguiente tabla. Todas las
unidades estan en metros:

Tabla 23. Distancias de los puntos de aplicacion de las fuerzas desde el origen de coordenadas.
Pilatus PC-12 NG en crucero

Distancia Valor [m]
Xacw 5.390
Xcg 5.880
Xact 12.814

El centro aerodindmico se ha establecido en c/4 respecto a la cuerda media
aerodinamica del ala y del HTP, respectivamente. Notese que el CG esta por detras del

centro aerodinamico del ala.

Se desconoce el médulo de Ly, Ly y M, ,,. Solo disponemos de 2 ecuaciones para las

anteriores 3 incégnitas:
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El equilibrio de fuerzas en el eje ¥ no proporciona informacidn, pues en crucero es

simplemente:

r=>o (29)

No obstante, es posible estimar My, a partir de ¢, usando la definicion de

momento en un perfil aerodinamico, e integrando a lo largo de la envergadura:

b/2

1
Macw ==p sz c2(Y) ey, ,, Ay
ac,w 2 crvcr _b/z Mg, (30)

Conocemos todos los datos para calcular el momento: la densidad de crucero se obtiene
del modelo ISA a 29000 ft, la velocidad de crucero la proporciona el fabricante (Tabla
22), la envergadura se obtiene de los planos del avion (Anexo VII: Geometria del avion
de referencia), la cuerda en funcién de la envergadura se ha calculado como ecuacion

lineal a partir de los planos del avién, por ser ala trapezoidal:

c(y) = 2.25 - 0.1438y [m] (31)

y el perfil alar del PC-12 NG en la raiz (NASA LS(1)-0417MOD) se ha obtenido de una base
de datos [63], y suponemos que no varia a lo largo de la envergadura. Este perfil se ha

introducido en la herramienta Airfoil Tools [64] para obtener ¢, con el Re de crucero:

Cm v Alpha

0.00
-0.01
-0.02
-0.03
-0.04
-0.05
-0.06
0.07 \ \\,‘\\
-0.08

-0.09 i N

-20.0 -15.0 -10.0 -3.0 0.0 5.0 10.0 15.0 20.0

Figura 39. Curva Cm vs Alpha del perfil NASA LS(1)-0417MOD. Re=5e06. Airfoil Tools
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Para valores habituales de a de crucero (entre 3° y 5°), se tiene Cmge,, = —0.09.
Introduciendo los datos anteriores en la expresion de M., se obtiene el siguiente

valor:
Mgycw = —24106 Nm

Este momento tiende a reducir el dngulo de ataque. Conocido este valor podemos
plantear el sistema de 2 ecuaciones (equilibrio de fuerzas y de momentos) para hallar

LyyL:

Y E=0sL, 4L =W,

~ (32)
Z M, =0= Mg, + Lw(xcg — xac,w) + Lt(xcg - xac,t) =0

Resolviendo el sistema se obtiene:

L, = 43287 N

L, =—418 N

Noétese que la sustentacion de la cola es ligeramente negativa, aunque inicialmente se
supuso positiva para plantear el diagrama de fuerzas y el sistema de ecuaciones. Ya
conocemos todas las fuerzas y momentos que actlan en crucero sobre |la aeronave de

referencia. Ahora debemos realizar este andlisis para el PC-12 Hybrid.

8.3.2 PC-12 Hybrid

Al eliminar el sistema propulsivo del PC-12 NG e introducir el powertrain del PC-12
Hybrid, se rompen los equilibrios de fuerzas y momentos. Como se puede observar en
la Tabla 21, la masa del powertrain es 399 kg superior y su CG local esta retrasado. Sin
embargo, la masa de combustible necesaria para completar la misién de referencia es
273 kg inferior (véase la Figura 33). En el siguiente diagrama se muestran en verde las

nuevas fuerzas que actlan sobre el PC-12 Hybrid en crucero:
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Xac,t

I

X0

Figura 40. Diagrama de fuerzas y momentos en crucero, PC-12 Hybrid. Elaboracion propia

Se han representado con una flecha hacia arriba los pesos eliminados. La suma de todos

los nuevos pesos (eliminados y afadidos) modifica el equilibrio de fuerzas y momentos.

Los puntos de aplicacion de las nuevas fuerzas, su mdédulo y el momento total se

resumen en la siguiente tabla:

Tabla 24. Nuevas fuerzas y momentos causados por la sustitucion del sistema propulsivo

F [N] Xcgng — X [m] Mg ng [Nm]
Wps 4699 4.745 22297
Wpr -8613 1.368 -11782
AWy 2678 -0.104 -279

La fuerza y el momento resultantes al sustituir el sistema propulsivo del PC-12 por el

powertrain hibrido son:

Fp=—1236 N

Mcg,NG == 10236 Nm



Como cabia esperar, el PC-12 Hybrid tiene un peso mayor y sufre un momento de
cabeceo positivo con respecto al antiguo CG. De acuerdo con los ejes definidos en la
Tabla 20, este momento total positivo es a encabritar. Se debe principalmente al elevado

momento que generan las baterias en el cono de cola.

Es necesario compensar este momento desequilibrante al mismo tiempo que se asegure
el equilibrio de fuerzas. En resumen, se debe conseguir que las superficies sustentadoras
del nuevo avién generen una sustentacion extra AL = 1236 N y un momento respecto

al CG en crucero del avion de referencia AM.4 ng = —10236 Nm.

Aunque el equilibrio de momentos no es Unico, es conveniente conseguirlo con §, = 0
para reducir la resistencia aerodinamica. Dado que el HTP del PC-12 es de incidencia fija,
no se puede aumentar la sustentacion de la cola modificando su dangulo de instalacidn.
En el siguiente apartado se discuten las distintas maneras de conseguir el equilibrio de

fuerzas y momentos en el PC-12 Hybrid y se obtiene la solucién.

8.4 Modificacion de la posicion del ala

Existen varias maneras de conseguir el incremento de sustentacion y el momento

restaurador del equilibrio. Se presentan a continuacion:

A) Modificacion del ala:
e AL: aumentando la superficie alar, incrementando el dngulo de
instalacion o modificando los perfiles aerodindmicos.
® AM_4 ng: modificando M., o incrementando la sustentacion y/o
desplazando la estructura del ala hacia la cola.
B) Modificacion de la cola:
e AL: aumentando la superficie del HTP, incrementando el dngulo
de instalacién, modificando los perfiles aerodindmicos o
convirtiéndola en cola de incidencia variable.
e AM_.4 ng: incrementando la sustentacion o alargando el brazo de
momento de la cola (alargando el fuselaje).
C) Incremento de las velocidades de operacion:
e AL: aumentando las velocidades en ascenso, crucero y descenso
y modificando las superficies hipersustentadoras para adaptar las

velocidades de despegue y aterrizaje.
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o AM_g4 ng: incrementando la sustentacion.
D) Redistribucion de las masas en el avion:
e AL: eliminando la hélice de morro e instalando las hélices sobre el
ala (efectos de integracion aero-propulsiva) [37].
e AM_,4 ng: cambiando la disposicion de sistemas en el interior del

fuselaje.

Los disefiadores de familias de aeronaves, como la A320FAM, ya se han enfrentado a
este problema. La solucion habitual es mantener la geometria de la cola y el ala, y
simplemente desplazar la posicion del ala en el fuselaje e incrementar las velocidades
de operacién. Esto supone una gran ventaja en tiempo y costes de desarrollo, procesos
de certificacidn, fabricacidn, soporte al cliente y mantenimiento. En este trabajo se ha
seguido la misma filosofia: mantener la mayor cantidad de sistemas posible respecto al
avion de referencia. Por tanto, se ha tomado la misma solucion. A continuaciéon se
detalla el procedimiento para calcular la nueva posicion del ala x';.,, y la nueva

velocidad de crucero V',

Para no modificar la resistencia inducida, se impone que el PC-12 Hybrid vuele con los
mismos Cp,,, y C,; que el avion de referencia. En el apartado anterior se calculd la

sustentacion del ala y de la cola, con lo que se puede despejar respectivamente:

C, ., = 2Ly = 0.463
Y pe VS, T
2L, (33)
= —0.004

Lt = —2 =
pchcht
Debemos actualizar las condiciones de equilibrio en crucero:

Tabla 25. Condiciones de equilibrio de fuerzas y momentos a mitad de crucero del PC-12 Hybrid

Parametro Valor Unidades
m' ., 4550 kg
X' g Incognita m
V' Incognita KTAS
Zer 29000 ft

78



El superindice «< ' > indica el nuevo valor para el PC-12 Hybrid. El peso a mitad de
crucero W', se ha calculado con la carga de pago de disefio y con la mitad del
combustible necesario inicial mas la reserva. La altitud de crucero se ha fijado igual que
en la aeronave de referencia. Ahora la posicion del CG vy la velocidad de crucero son

incégnitas, que se obtendran de las ecuaciones de equilibrio de fuerzas y momentos:

D E=0sLy + L =Wy

z My =0=Macw + LIW(XICQ o x’aC.w) + L’t(x’cg - x,ac,t) =0 (34)

La posicion del nuevo CG dependerd también de la posicién del ala. Para tener en cuenta
esta dependencia, antes se calcula el CG del PC-12 Hybrid sin el ala y sin combustible:
XegNcWerneg — XpsWps + XprWpr — XpyetWryer — xw Wiy

x' = =6.25m
co\w Werne — Wosneg + Werng — Wrger — Wiy (35)

Dado que la estructura del tren de aterrizaje principal estd dentro del ala, su peso se ha
considerado como parte de ella. De acuerdo con el modelo calibrado en Pacelab APD, el
ala pesa 550 kg y el tren principal 141 kg. Por tanto, W;,, = 691 kg . El CG local del
conjunto ala-tren estd 0.257 m por detrds de x,,,. El combustible también estd en el
interior del ala, por lo que x'fuel se desplaza con ella. De acuerdo con el modelo

calibrado, xfye; = x,,. Es decir, el CG de los tanques coincide con el CG del ala.
Ya se puede definir el nuevo CG global, incluyendo el ala y el combustible:

_ xlcg\WWIcr\w + x,W (Ww + Wlfuel)

X
9 chr\w + WW + W,fuel (36)

Expandiendo las expresiones de cada variable de las ecuaciones de equilibrio de fuerzas

y momentos, es posible dejarlas todas en funcién de x'\, y V'

1
L’w = E Per (Vc’r)zsw CL,W

1
L'y = Epcr (Vc’r)ZStCL,t
(37)

1 b/2
M’ac,w = E Per (Vc’r)z f c? (y) Cmacw dy
~b/2

x'y = x’ac’w + 0.257
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Sustituyendo las anteriores expresiones y resolviendo el sistema (33) para x' g Y V'¢r:

X' gew = 5470m
V' =125.5m/s = 244 KTAS
En la siguiente tabla se comparan los parametros relevantes de estabilidad entre el avién

de referencia y la variante hibrida:

Tabla 26. Comparativa de los pardmetros relevantes de estabilidad en crucero: PC-12 NG frente
al PC-12 Hybrid

Distancia PC-12 NG PC-12 Hybrid
Xacw 5.390 m 5.470 m
Xy 5.647 m 5.727 m
Xcg 5.880 m 6.089 m
Vor 240 KTAS 244 KTAS

En resumen, es necesario desplazar el ala 8 cm hacia la cola y aumentar la velocidad de

crucero 4 nudos para reestablecer el equilibrio de fuerzas y momentos.

8.5 Estabilidad estatica longitudinal
Un avidn es estable cuando, al sufrir una perturbacién a partir de una condicién inicial,
tiende a volver a su posicidén de equilibrio sin que el piloto actie sobre los mandos. El

avion debe desarrollar fuerzas y momentos que se opongan a la perturbacién. [62].

El analisis de estabilidad durante el disefio de una aeronave es un proceso complejo y
altamente iterativo. Se debe realizar junto al estudio de controlabilidad y
maniobrabilidad, teniendo en cuenta el disefio de las superficies de control y
posteriormente considerando efectos de aeroelasticidad. Este andlisis completo queda
fuera del alcance de este trabajo, en el cual solamente se ha analizado la estabilidad
estdtica longitudinal, considerando el avién como un sdlido rigido. Ello es suficiente en

etapas de disefio preliminar [65].

Las hipdtesis tomadas para el andlisis de estabilidad son las mismas que en el equilibrio
de fuerzas y momentos, presentadas en el apartado 8.3. A continuacion, se desarrollan
las ecuaciones necesarias para obtener un criterio de estabilidad estatica longitudinal,

obtenidas de [62].
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El coeficiente de momentos completo del avidn es, bajo las hipotesis tomadas:
Cna = Cpo + Cragay + CmSe(Se (38)
Donde los coeficientes se expresan, respectivamente, como:

Cmo = Cmac,w - CLa,tntVt(it — iy — &)

R R N de
Cma = CLa,w(xcg - xac,w) - CLa,tT]tVt (1 - %) (39)
Cm6e = _CLa,tntVtTe

El parametro 1, es la eficiencia aerodindamica de la cola. Para los aviones con colaen T,
como el Pilatus PC-12, n, = 1. Las posiciones del CG y del CA se adimensionalizan con la
cuerda media y se representan como X4 y X4 respectivamente. Los pardmetros de
estela gy y de/ da son caracteristicas aerodinamicas que se pueden estimar a partir de
la geometria del ala con las ecuaciones de Torenbeek [65]. La efectividad del timén de
profundidad es ,. Por Ultimo, ¥, es el coeficiente volumétrico del HTP y se define como:

. Sl

Ve = ié_ (40)
El criterio de estabilidad estatica longitudinal con mandos fijos, frente a perturbaciones
en angulo de ataque y a factor de carga constante, viene dado por el signo de la derivada
parcial del coeficiente de momento de cabeceo total del avién con respecto del angulo

de ataque, es decir:

<OCmA) _c
day /s , mae (41)

El coeficiente C,y,, se denomina indice de Estabilidad Estatica Longitudinal con Mandos
Fijos. El avidn es estable si C,,,, < 0, es decir, si ante una variacidon del angulo de ataque

la aeronave sufre un momento de cabeceo que se opone a la perturbacién.

La segunda ecuacion del sistema (38) demuestra que al desplazar X., se modifica la
estabilidad de la aeronave. La posicién del CG (adimensionalizada con MAC) que anula

Cina €S el Punto Neutro con Mandos Fijos:

Ny = (fcg)cmazo (42)

Si se introduce esta definicidon en la segunda ecuacién del sistema (38) y suponiendo
l; = (xac,t — xcg) = cte, se obtiene:
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La,w aa
(43)
Cma - CLaW (fcg NO)
Se denomina Margen Estatico con Mandos Fijos, Hy:
Hy = Ny — %¢g (44)

Obsérvese que, como
Cna = _CLa,wHO

un avion es estable si su Margen Estatico es positivo. No obstante, en la realidad no
basta con que el margen estatico sea positivo. El avién debe oponerse a la perturbacién
en un tiempo reducido. De acuerdo con Torenbeek [18], el Margen Estatico debe valer,

como minimo, el 1.5% de [; (brazo de momento del estabilizador horizontal).

En el apartado 8.4 se calcularon los nuevos x'gc,, Y x’cg del PC-12 Hybrid, tras la
modificacion de la posicién del ala. A continuacion, se procede a comprobar que su
nuevo Margen Estdtico esta por encima del 1.5% de [;. Antes de sustituir las variables

en la expresion de N, de (41) debemos estimar su valor:

Ce
C = f—2¥ 5523
Law fE +cp,,, /A (45)
Donde f = 0.995 es un factor de correccion para el estrechamiento del ala, el factor
E = 1.068 depende del estrechamiento, la pendiente de la curva de sustentacién del

perfil del ala es Copw = 7.16 y la relacién de aspectoes A = 10.27.

La pendiente de la curva de sustentacién del HTP se ha supuesto igual a 6, a partir de
aeronaves semejantes [65], por no disponer del perfil aerodindmico de la cola. El
coeficiente volumétrico de la cola es I7t = 1.002, calculado con la ecuacion (39). El

parametro de deflexidn de estela de/ da se calcula como:

— =1.75 Craw =0.261
da T mAM)%3(A 4+ |m]) (46)

Donde A = 0.533 es el estrechamiento alar, y los factores r = 0.921 y m = 0.37

dependen de la geometria de la aeronave.

82



Ya podemos sustituir todas las variables en la expresién del Punto Neutro con Mandos

Fijos:
N Crat de
No =% gew + ﬁntvt (1 — £> = 4.005

Finalmente, el valor del Margen Estatico con Mandos Fijos es:
Hy = Ny — 5c"cg = 0.442
Si lo expresamos como %l;, se tiene:

2
— 0
e 7ot * 100 = 6.578 %

Ho(%l,) =

(47)

(48)

Este valor es superior al minimo impuesto por Torenbeek de 1.5%!;. Por lo tanto, el

avién es estable longitudinalmente frente a perturbaciones en angulo de ataque y a

factor de carga constante.
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9. Comparacion de prestaciones y analisis de mision

En este capitulo se comparan las prestaciones del PC-12 NG con el PC-12 Hybrid. En el
apartado 9.1 se calcula el punto de disefio sobre la GNP y se analiza el uso de potencia
durante la misién de disefio. En el apartado 9.2 se analiza su operacién fuera de disefo,

y en el 9.3 se comparan sus emisiones y costes de operacion.

9.1 Mision de disefio

9.1.1 Punto de disefio sobre la GNP

En el apartado 4.6 se representé la GNP (grafica de necesidades propulsivas), que
establece una relacion P/W minima para dimensionar la aeronave. Sobre ella se

representé el punto de disefo real del PC-12 NG. En la siguiente figura, se representa

también el punto de disefio del PC-12 Hybrid:

PC-12: Grafica de necesidades propulsivas
120 T T T T T T T

Distancia de despegue [STD}
Velocidad de crucera [ch. 1]

gl

100 —

=——Tasa de ascensa (ROC}

a0 L Velocidad de entrada en pérdida [\.-"m"} i

Giro equilibrado a velocidad constante (n=45")
O Punto de diseno del PC-12 NG
Punto de diseno del PC-12 Hybrid

60—

40

Potencia/Peso [W/N]

X 1801.6 );;25333'3
v21.46 | |75
“r .\-Z’///_
: ———

0 500 1000 1500 2000 2500 3000 3500 4000

Carga alar [NimZ]

Figura 41. Punto de disefio del PC-12 Hybrid sobre la grdfica de necesidades propulsivas.
Elaboracion propia

Como cabia esperar, de acuerdo con los trabajos de investigacién analizados
[19][20][37], el punto de disefio de la aeronave hibrida se ha desplazado hacia valores
superiores de P/W y W/S. Es decir, la potencia disponible ha aumentado

proporcionalmente mas que el MTOW .
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9.1.2 Potencia propulsiva

En las siguientes graficas se representa el uso de potencia total propulsiva de ambas

aeronaves a lo largo de la misidn de disefio:

50

1000 - 1000 -+
= 800 - < 800 +
3 :
S 600 + 5 600
(] [
= 2
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a2 400 H 2 400
o o
o o
s I
2 200 4 2 200 4
0 ! } | | { : : o } : } : ; } {
0 50 100 150 200 250 300 350 0 50 100 150 200 250 300
Time [min] Time [min]
(a) PC-12 NG (b) PC-12 Hybrid

Figura 42. Potencia total propulsiva en la mision de disefio. Elaboracidn propia en Pacelab APD

Como se puede observar, en ambas aeronaves el sistema propulsivo esta dimensionado
para el despegue y ascenso inicial. Durante el ascenso final, la aeronave reduce
progresivamente su potencia. En crucero, la potencia total apenas supera los 400 kW y

va disminuyendo a medida que el avién pierde peso al quemar combustible.

En el avion hibrido, es interesante analizar las contribuciones de la GT y del EM a la

potencia disponible en la caja de cambios:
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put Power [kW]
>
o
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854 ] [
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o
o
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70+
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Figura 43. Potencia desarrollada por la GT Figura 44. Potencia desarrollada por el EM
del PC-12 Hybrid en la mision de disefo. del PC-12 Hybrid en la mision de disefio.
Elaboracion propia en Pacelab APD Elaboracion propia en Pacelab APD
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9.2 Analisis Off-Design

9.2.1 Carga de pago vs Alcance

El diagrama Carga de pago vs Alcance muestra la capacidad de carga de la aeronave en
funcién de la distancia total de la mision, sin incluir las reservas. En las siguientes graficas

se compara este diagrama entre el PC-12 NG y el PC-12 Hybrid:
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o]
o
o
oo}
o
o

N
o
o

Carga de pago [kg]
B D
o o
o o
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o
o

o
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0 500 1000 1500 2000 2500 3000 0 500 1000 1500 2000 2500 3000
Alcance [NM] Alcance [NM]
e [\ P L MTOW limit MFW limit e VIPL MTOW limit MFW limit

(a) PC-12 NG (b) PC-12 Hybrid
Figura 45. Diagrama carga de pago vs alcance. Pacelab APD, elaboracion propia

Como se puede observar, el PC-12 Hybrid tiene una MPL inferior al PC-12 NG. Esto se
debe a que la capacidad de carga estd limitada por los esfuerzos que puede soportar el
fuselaje: al incluir un powertrain mas pesado, se reduce su MPL de 1014 kg a 850 kg.
Sigue siendo suficiente para transportar los 9 pasajeros con equipaje estandar [31], pero
sin capacidad para cargar peso extra en la bodega. A cambio, el alcance se incrementa
considerablemente para cargas de pago reducidas: con 400 kg es capaz de recorrer 2280
NM, frente a 1800 NM del PC-12 NG. Esto se debe a la energia extra que proporcionan
las baterias: recordemos que no se han modificado los tanques de combustible, por lo

que MFW es igual en ambas aeronaves.
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SAR [NM/kg]

9.2.2 Alcance especifico

En las siguientes gréficas se representa el alcance especifico (SAR) de ambos aviones:

22 45—
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Figura 46. Comparativa del alcance especifico a 29000 ft en funcidn de la masa en crucero.
Elaboracion propia en Pacelab APD

El SAR depende de la masa en vuelo y del Mach. Si se analiza el SAR con la masa a mitad
de crucero en la misién nominal (4370 kg y 4550 kg respectivamente), se observa que el
PC-12 Hybrid tiene unas prestaciones muy superiores. Para el Mach de crucero (0.35),
el PC-12 NG recorre 1.66 NM por kg de combustible, y el PC-12 NG 3.10 NM. Por ello, en

algunos estudios se habla del motor eléctrico como un Range Extender [9].

9.2.3 Distancia de despegue
En las siguientes graficas se comparan las distancias de despegue (TOFL) de ambas
aeronaves en funcién del peso al despegue (TOW). Se han calculado para un dia

estandar, en atmésfera ISA al nivel del mar, con pista seca y flaps desplegados a 15°:

750 750 —
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650 + 6501
E 600+ E 600+
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450 1 4501
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Figura 47. Comparativa de la distancia de despegue en funcidn del peso al despegue.
Elaboracion propia en Pacelab APD
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9.3 Combustible, emisiones y costes de operacion
La reduccidn del consumo de combustible y su repercusién en las emisiones y coste
operativo son el objetivo ultimo de la propulsidn hibrida. En este apartado se comparan

estos KPIs para en la misidn de disefio (1500 NM y 7 PAX).

9.3.1 Combustible y emisiones

La combustion de 1 kg de Jet Al, el combustible mas utilizado globalmente en aviacién,
emite 3.16 kg de CO, y 0.012 kg de NOx. En la siguiente tabla se comparan las emisiones
en la mision de disefio de ambas aeronaves:

Tabla 27. Consumo de combustible y emisiones de CO, y NOx en la mision de diseno.
Elaboracion propia

Combustible [kg] CO; [kg] NOXx [kg]
PC-12 NG 981 3099 11.7
PC-12 Hybrid 708 2237 8.49

De acuerdo con datos tomados del 24 de febrero de 2024 [66], los vuelos realizados por
la flota global de Pilatus PC-12 tuvieron un alcance promedio de 352 NM. De media, el
PC-12 realiza 438 vuelos al afio [66], asi que la distancia recorrida anualmente son
154176 NM por avién. A partir del combustible y emisiones por milla nautica en la misién

de disefio, se ha obtenido el consumo de combustible y emisiones anuales:

Tabla 28. Consumo de combustible y emisiones anuales de CO, y NOx. Elaboracion propia

Combustible [kg] CO; [kg] NOXx [kg]
PC-12 NG 101043 319296 1213
PC-12 Hybrid 72924 230440 875

Esto significa una reduccion del 28% de combustible y emisiones. Estos cdlculos se han
realizado con combustible Jet Al. Si se utilizan combustibles de aviacion sostenibles

(SAF), la reduccion de emisiones puede hasta un 94% superior [67].

9.3.2 Costes directos de operacion
Se han calculado los costes directos de operacion relativos al consumo de energia. En el
PC-12 Hybrid, ademas del coste del combustible, se tiene en cuenta el coste de la

energia eléctrica. Se han utilizado tres escenarios previstos por la OACI para 2050 [68]:
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Tabla 29. Comparativa de costes directos de operacion, mision de disefio. Elaboracion propia

Escenario comclfj::it?lz ($) Co::zctzfi;n;esr)gla Coste total ($)
Pesimista 1275 - 1275
PC-12 NG Medio 1060 - 1059
Optimista 794.6 - 794.5
Pesimista 920.4 52.32 972.7
:;:; Medio 764.6 50.05 814.2
Optimista 573.5 47.78 621.2

Con los datos de utilizacién anual de la aeronave presentados en el anterior apartado,

se han calculado los costes anuales debidos al consumo de energia:

Tabla 30. Comparativa de costes directos de operacion anuales. Elaboracion propia

Escenario Coste de Coste de energia Coste total ($)
combustible ($) eléctrica ($)
Pesimista 131356 - 131356
PC-12 NG Medio 109126 - 109126
Optimista 81844 - 81845
Pesimista 94801 5389 100191
PC-12 Medio 78758 5155 83913
Hybrid
Optimista 59068 4921 63989

En el escenario medio, el operador del PC-12 Hybrid conseguira un ahorro en el coste

directo de operacion de 25213 S, lo que supone un 23% respecto al PC-12 NG.
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10. Conclusiones

En este trabajo se ha estudiado la remotorizacion del Pilatus PC-12 con un powertrain
hibrido. Las necesidades propulsivas y la mision de disefio de la aeronave hibrida se

establecieron a partir de los TLARs de la aeronave de referencia.

El powertrain se dimensiond a partir de la masa y eficiencia de sus componentes,
mediante ecuaciones dependientes de la potencia nominal. El enfoque utilizado fue
desde fuente de potencia hasta elemento propulsivo, lo que permite dimensionar

automaticamente todos los componentes utilizando solo 3 parametros de entrada: P;r,

Pbat y Ebat-

Una vez establecido el método de dimensionado, se buscé la arquitectura propulsiva
Optima para el PC-12 Hybrid. La comparacién cualitativa revelé que la arquitectura
paralela y la Triple Hélice son las mas adecuadas, de acuerdo con los criterios de
seguridad, peso y simplicidad de integracidén. Se realizd un estudio de viabilidad de
aplicacion de estas arquitecturas en funcién del nivel tecnolégico esperado de los
componentes del powertrain. Para ello, se establecieron 3 horizontes temporales (2024,

2035 y 2050), obteniendo las siguientes conclusiones:

e Laarquitectura paralela resulta en disefios mas ligeros y con menor consumo de
combustible que la Triple Hélice, independientemente del horizonte temporal.

e Con la tecnologia disponible en 2024 y 2035, el incremento de MTOW respecto
al PC-12 NG es demasiado elevado (53% y 32% respectivamente) para ser viable
la remotorizacién. Ademas, no se cumple el TLAR de distancia de despegue.

e Con latecnologia prevista para 2050, el incremento de MTOW es aceptable (5%)
y permite remotorizar el avion. Se cumplen todos los requerimientos, incluida la

distancia de despegue.

Empleando el optimizador NLPQLP, se encontré el powertrain que minimiza el consumo
de combustible para el PC-12 Hybrid. El grado de hibridacion de potencia es del 8.5% y
la masa de las baterias son 316 kg: un 9% de la masa total en vacio. Sus parametros

propulsivos principales son: Pgr = 1015 kW, Py = 95 kW y Ep e = 592 kWh.

Esta aeronave optimizada fue sometida a un andlisis de estabilidad. El nuevo powertrain

desplaza el CG de la aeronave y aumenta su MTOW, asi que se fue necesario
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reestablecer el equilibrio de fuerzas y momentos en vuelo. La solucién tomada fue
incrementar las velocidades de operacidn y desplazar la posicion del ala en el fuselaje,

sin modificar la geometria de las superficies sustentadoras.

El analisis Off-Design del PC-12 Hybrid mostré que su alcance es mas elevado que el PC-
12 NG cuando transportan cargas de pago reducidas. A cambio, su MPL es 164 kg
inferior que en la aeronave original. El alcance especifico en condiciones nominales de

crucero del PC-12 Hybrid es un 87% superior que el PC-12 NG.

La aeronave hibrida consume un 28% menos de combustible. Al afio, esto se traduce en
una reduccion de 28119 kg de combustible, 88856 kg de emisiones de CO; y 338 kg de

NOx. El coste directo de operacidn del PC-12 Hybrid es un 23% menor.

Si la industria aeronautica adopta la propulsién hibrida de forma generalizada, junto con
otros avances tecnolégicos como el desarrollo de estructuras mas ligeras, combustibles
sostenibles y la optimizacidn de los motores de combustidn interna, sera posible cumplir

los objetivos de reduccién de emisiones impuestos por la UE para 2050.
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11. Mejoras y desarrollos futuros

Este trabajo se centra en el disefio conceptual del powertrain y la selecciéon dptima de
los parametros propulsivos. Para realizar el analisis del espacio de disefio de forma
eficiente, se han asumido ciertas hipdtesis que reducen el tiempo de ejecucidn del bucle
de calculo. El nivel de precisidén utilizado es aceptable en esta etapa de disefio, pero

posteriormente se debe refinar el método de dimensionado. En particular:

e La eficiencia de los componentes eléctricos del powertrain (baterias, PMADS vy
motor eléctrico) se ha supuesto constante independientemente del régimen de
potencia. Para una mayor precision, se pueden implementar mapas de eficiencia
similares a los utilizados para el motor térmico y la hélice.

e Se ha supuesto que el enfriamiento con aceite es suficiente para la gestién
térmica del motor eléctrico. Los motores existentes han demostrado su validez
hasta 700 kW, pero se desconoce el limite de escalabilidad. Es necesario realizar
un analisis térmico y definir nuevas ecuaciones que tengan en cuenta la masa del
método de enfriamiento activo a partir del limite calculado.

e Al realizar la optimizacién del powertrain se buscé minimizar el consumo de
combustible. Para minimizar simultdaneamente otros parametros como el MPL,
TOFL o SAR seria necesario realizar una optimizacion multiobjetivo (MDO).

e Se realizdé un analisis de estabilidad estatica longitudinal. Ello es suficiente en
etapas de disefio tempranas, pero posteriormente se debe analizar la estabilidad

dinamica, la controlabilidad y los acoplamientos lateral-direccionales.

Este trabajo es solo el inicio de un largo proceso de disefio en el que se deberan definir
en profundidad los subsistemas y su integracién en la aeronave. Serd necesario realizar
un analisis exhaustivo del impacto del powertrain en las caracteristicas estructurales,

aeroelasticas, sistemas de control, etc.

Ademas de continuar con el diseno detallado, se proponen las siguientes lineas de

investigacion:

e Establecer un método de dimensionado general del avidn que considere como

variables la geometria del fuselaje y superficies sustentadoras para adecuar la
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aeronave al nuevo sistema propulsivo. Esto permitiria realizar un clean sheet
design sin las restricciones que impone la geometria del avion de referencia.
Ampliar el espacio de disefio para incluir multiples fuentes de energia en la
aeronave: paneles solares, pilas de combustible de hidrégeno, etc.

Invertir el estudio de viabilidad: en lugar de utilizar predicciones sobre las
prestaciones de los componentes eléctricos y calcular el ahorro de combustible,
un enfoque alternativo es establecer un objetivo de ahorro y encontrar el nivel
tecnologico necesario para cumplirlo.

Una vez se conozca en detalle la tecnologia de las baterias futuras, serd necesario
realizar un analisis de seguridad para su certificacidon. Esto permitira estudiar la
viabilidad de integrarlas en la bodega de la aeronave, y simplificaria los

problemas de estabilidad y control que provoca su ubicacién en el cono de cola.
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Anexos

Anexo |: Parametros de la mision de referencia y ratings de motor
Anexo |-1: Mision nominal

Taxi-out

Tabla 31. Pardmetros del segmento Taxi-out en la mision de disefio. Elaboracion propia

Parametro Valor Unidades
Ztaxi O ft
Viaxi 25 m/s
traxi 6 min
Despegue

Tabla 32. Parametros del segmento Despegue en la mision de disefio. Elaboracion propia

Parametro Valor Unidades
Zy 0 ft
Zf 1500 ft

Las velocidades y distancias de despegue (rodadura, flare y ascenso inicial) son
dependientes del TOW. En el capitulo 9 se pueden consultar en detalle las prestaciones

de la aeronave de referencia y la hibrida.

Ascenso

Tabla 33. Pardmetros del segmento Ascenso en la misidn de disefio. Elaboracidon propia

Parametro Valor Unidades
Z 1500 ft
zf 29000 ft
Ve 200 KTAS
TTCreq 30 min




Crucero

Tabla 34. Parametros del segmento Crucero en la mision de disefio. Elaboracion propia

Parametro Valor Unidades
Zer 29000 ft
V. 240 KTAS
Modo Flat Cruise -
Descenso

Tabla 35. Parametros del segmento Descenso en la mision de disefio. Elaboracion propia

Parametro Valor Unidades
Z 29000 ft
Zf 1500 ft
Viesc 200 KTAS
ROCpin -500 fpm
Aterrizaje

Tabla 36. Parametros del segmento Aterrizaje en la mision de disefio. Elaboracion propia

Parametro Valor Unidades
Z 1500 ft
Zf 0 ft

Las velocidades y distancias de aterrizaje (aproximacion, flare y rodadura) son

dependientes del LW. En el capitulo 9 se pueden consultar en detalle las prestaciones

de la aeronave de referencia y la hibrida.

Taxi-in

Tabla 37. Pardmetros del segmento Taxi-in en la mision de disefio. Elaboracidn propia

Parametro Valor Unidades
Ztaxi 0 ft
Viaxi 25 m/s
traxi 6 min




Anexo |-2: Reservas

Contingencia

Tabla 38. Pardmetros de Contingencia en la mision de disefio. Elaboracion propia

Parametro Valor Unidades
Zcont 29000 ft
Veont 240 KTAS
Eelec 0 % Eeiec,tot
Meyer 5 % Mryel ot

Aeropuerto alternativo

Tabla 39. Parametros del segmento Aeropuerto alternativo en la mision de disefio. Elaboracion

propia
Parametro Valor Unidades
Ryt 100 NM
Zeralt 18000 ft
Zidg,alt 0 ft
Modo Max Range Cruise -
Espera

Tabla 40. Parédmetros del segmento Espera en la mision de disefio. Elaboracion propia

Parametro

Valor

Unidades

tloiter

30

min

10




Anexo |-3: Ratings de los motores

Tabla 41. Ratings de los motores turbohélice y eléctrico segun el segmento de vuelo.

Elaboracion propia

Segmento de vuelo Elemento propulsivo Rating
Motor turbohélice FID
Taxi-out
Motor eléctrico MCL
Motor turbohélice MTO
Despegue
Motor eléctrico MTO
Motor turbohélice MCL
Ascenso
Motor eléctrico MCL
Motor turbohélice MCR
Crucero
Motor eléctrico MCR
Motor turbohélice FID
Descenso
Motor eléctrico FID
Motor turbohélice FID
Aterrizaje
Motor eléctrico FID
Motor turbohélice FID
Taxi-in
Motor eléctrico MCL
Motor turbohélice MCR
Contingencia
Motor eléctrico MCR
Motor turbohélice MCR
Aeropuerto alternativo
Motor eléctrico MCR
Motor turbohélice FID
Espera
Motor eléctrico MCR
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Anexo Il: Métodos de calculo de las masas del avion

Tabla 42. Métodos de cdlculo de las masas del avion. Elaboracion propia

Componente

Método de calculo

Accesorios de cabina

Torenbeek (Tabla 8-13)

Agua potable

Torenbeek (Tabla 8-13)

Ala

Torenbeek (Ec. 8.12)

Avidnica

Raymer (Ec. 15.40)

Carenado del motor

Torenbeek (Ec. 8.24)

Carga de pago

Input de misién

Combustible total

Iteracién para cumplir la mision

Combustible inutilizable

Torenbeek (Tabla 8-13)

Control ambiental

Torenbeek (Ec. 8.45)

Elementos operativos

Suma de los subcomponentes

Empenaje

Suma de los subcomponentes

Equipamiento de seguridad

Torenbeek (Tabla 8-13)

Estabilizador horizontal

Torenbeek (Ec. 8.14)

Estabilizador vertical

Torenbeek (Ec. 8.15)

Estructura Suma de los subcomponentes
EW Suma de los subcomponentes
Fuselaje Torenbeek (Ec. 8.16)

Grupo propulsivo

Suma de los subcomponentes

Instrumentos de vuelo

Raymer (Ec. 15.37)

Interiores de cabina

Torenbeek (Cap. 8.4.3d)

MTOW Iteracidn para cumplir la mision
OEW Suma de los subcomponentes
Powertrain Suma de los subcomponentes

Sistema eléctrico

Torenbeek (Ec. 8.41)

Sistema de combustible

Torenbeek (Tabla 8.9)

Sistema hidraulico

Torenbeek (Cap. 8.4.3c)

Sistema propulsivo

Suma de los subcomponentes

Sistemas y equipamiento

Suma de los subcomponentes

Superficies de control

Torenbeek (Ec. 8.18)

Tanques de combustible

Volumen disponible segliin geometria del ala

Toma de aire

Suma de los subcomponentes

Tren de aterrizaje

Raymer (Ec. 15.29 & 15.30)
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Tripulaciéon Torenbeek (Tabla 8-13)
Winglets Torenbeek (Ec. 8.15)
ZFW Suma de los subcomponentes
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Anexo Ill: Casos de calculo del avion seleccionados

Tabla 43. Casos de cdlculo del avion seleccionados. Elaboracion propia

Descripcion

Caso de calculo

Stability and Balance

Calculate CG & Static Margin

Mass-Performance Loop

Specify Range (Calculate MTOW)

Design Payload

Specify Cargo & Pax Load Factors

Thrust Scaling

Scaling by SHP (turboprop)

Nacelle Sizing

Auto-Sizing with SHP

Wing Planform

Sizing off (absolute dimensions)

Landing Gear Positioning

Wing-mounted: specified gear base, moving with

nose gear

Maximum Fuel Capacity

Calculate fuel capacity in accordance with fuel

tanks available volume

Cargo Capacity

Calculate Cargo Hold Volume and Volumetric

Capacity

MZFW & Max Structural
Payload

Specify Struct/ Volumetric Payload (Calculate
MZFW & Struct. Payload)

Cruise Segment

At specified range

Point performance

At specified Mass

Fuselage Scaling

Scaling off (absolute dimensions)
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Anexo IV: Eficiencia maxima del motor eléctrico

Tabla 44. Valores minimos de eficiencia mdxima para motores AC de bajo voltaje en funcion de
la potencia de salida. Definidos en la norma IEC/EN 60034-30-1:2014 [49]

Eficiencia (%)

::Itizr;c(':v?;; 2 polos 4 polos 6 polos 8 polos
0.12 66.5 69.8 64.9 62.3
0.18 70.8 74.7 70.1 67.2
0.2 71.9 75.8 71.4 68.4
0.25 74.3 77.9 74.1 70.8
0.37 78.1 81.1 78 74.3
0.4 78.9 81.7 78.7 74.9
0.55 81.5 83.9 80.9 77
0.75 83.5 85.7 82.7 78.4
1.1 85.2 87.2 84.5 80.8
1.5 86.5 88.2 85.9 82.6
2.2 88 89.5 87.4 84.5

3 89.1 90.4 88.6 85.9
90 91.1 89.5 87.1

5.5 90.9 91.9 90.5 88.3
7.5 91.7 92.6 91.3 89.3
11 92.6 93.3 92.3 90.4
15 93.3 93.9 92.9 91.2
18.5 93.7 94.2 93.4 91.7
22 94 94.5 93.7 92.1
30 94.5 94.9 94.2 92.7
37 94.8 95.2 94.5 93.1
45 95 95.4 94.8 93.4
55 95.3 95.7 95.1 93.7
75 95.6 96 95.4 94.2
90 95.8 96.1 95.6 94.4
110 96 96.3 95.8 94.7
132 96.2 96.4 96 94.9
160 96.3 96.6 96.2 95.1
200 96.5 96.7 96.3 95.4
250 96.5 96.7 96.5 95.4
315 96.5 96.7 96.6 95.4
355 96.5 96.7 96.6 95.4
400 96.5 96.7 96.6 95.4
450 96.5 96.7 96.6 95.4
500 96.5 96.7 96.6 95.4
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600 96.5 96.7 96.6 95.4
700 96.5 96.7 96.6 95.4
800 96.5 96.7 96.6 95.4
900 96.5 96.7 96.6 95.4
1000 96.5 96.7 96.6 95.4
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Anexo V: Performance Deck del motor turbohélice

Tabla 45. Performance Deck del motor turbohélice [35]

Inputs Outputs
Rating Z M Psh/Pref Tjet/Pref mf/Pref
- ft - - N/shp kg/h/shp
MTO 0 0 1 0.8 0.18
MTO 0 0.1 1 0.64 0.18
MTO 0 0.2 1 0.48 0.18
MTO 0 0.3 1 0.32 0.18
MTO 0 0.4 1 0.16 0.18
MTO 0 0.5 1 0.08 0.18
MTO 2000 0.2 1 0.47928 0.179208
MTO 2000 0.3 1 0.32072 0.179208
MTO 2000 0.4 1 0.16216 0.179208
MTO 2000 0.5 1 0.00352 0.179208
MTO 4000 0.2 1 0.47712 0.176796
MTO 4000 0.3 1 0.32288 0.176796
MTO 4000 0.4 1 0.16856 0.176796
MTO 4000 0.5 1 0.01424 0.176796
MTO 6000 0.2 0.992 0.4736 0.1728
MTO 6000 0.3 1 0.3264 0.1728
MTO 6000 0.4 1 0.1792 0.1728
MTO 6000 0.5 1 0.032 0.1728
MTO 8000 0.2 0.9609 0.46864 0.167202
MTO 8000 0.3 1 0.33136 0.167202
MTO 8000 0.4 1 0.19416 0.167202
MTO 8000 0.5 1 0.05688 0.167202
MTO 10000 0.2 0.9209 0.46224 0.160002
MTO 10000 0.3 0.9609 0.33776 0.160002
MTO 10000 0.4 1 0.21336 0.160002
MTO 10000 0.5 1 0.08888 0.160002
MTO 12000 0.2 0.872 0.4544 0.1512
MTO 12000 0.3 0.912 0.3456 0.1512
MTO 12000 0.4 0.968 0.2368 0.1512
MTO 12000 0.5 1 0.128 0.1512
MTO 14000 0.2 0.8142 0.44512 0.140796
MTO 14000 0.3 0.8542 0.35488 0.140796
MTO 14000 0.4 0.9102 0.26456 0.140796
MTO 14000 0.5 0.9822 0.17424 0.140796
MTO 16000 0.2 0.7476 0.43448 0.128808
MTO 16000 0.3 0.7876 0.36552 0.128808
MTO 16000 0.4 0.8436 0.29656 0.128808
MTO 16000 0.5 0.9156 0.22752 0.128808
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MCL 0 0.2 1 0.43432 0.18
MCL 0 0.3 1 0.25144 0.18
MCL 0 0.4 1 0.06856 0.18
MCL 5000 0.2 1 0.42952 0.179658
MCL 5000 0.3 1 0.24984 0.18
MCL 5000 0.4 1 0.07016 0.18
MCL 10000 0.2 0.9644 0.4152 0.172152
MCL 10000 0.3 0.9894 0.24504 0.174852
MCL 10000 0.4 1 0.07496 0.178632
MCL 15000 0.2 0.895 0.39144 0.15966
MCL 15000 0.3 0.92 0.23712 0.16236
MCL 15000 0.4 0.955 0.08288 0.16614
MCL 20000 0.2 0.7978 0.35808 0.142164
MCL 20000 0.3 0.8228 0.226 0.144864
MCL 20000 0.4 0.8578 0.094 0.148644
MCL 25000 0.2 0.6728 0.3152 0.119664
MCL 25000 0.3 0.6978 0.21176 0.122364
MCL 25000 0.4 0.7328 0.10824 0.126144
MCL 25000 0.5 0.7778 0.0048 0.131004
MCL 30000 0.2 0.52 0.26288 0.09216
MCL 30000 0.3 0.545 0.19432 0.09486
MCL 30000 0.4 0.58 0.12568 0.09864
MCL 30000 0.5 0.625 0.05712 0.1035
MCR 0 0.2 1 0.43432 0.18
MCR 0 0.3 1 0.25144 0.18
MCR 0 0.4 1 0.06856 0.18
MCR 5000 0.2 1 0.42952 0.179658
MCR 5000 0.3 1 0.24984 0.18
MCR 5000 0.4 1 0.07016 0.18
MCR 10000 0.2 0.9644 0.4152 0.172152
MCR 10000 0.3 0.9894 0.24504 0.174852
MCR 10000 0.4 1 0.07496 0.178632
MCR 15000 0.2 0.895 0.39144 0.15966
MCR 15000 0.3 0.92 0.23712 0.16236
MCR 15000 0.4 0.955 0.08288 0.16614
MCR 20000 0.2 0.7978 0.35808 0.142164
MCR 20000 0.3 0.8228 0.226 0.144864
MCR 20000 0.4 0.8578 0.094 0.148644
MCR 25000 0.2 0.6728 0.3152 0.119664
MCR 25000 0.3 0.6978 0.21176 0.122364
MCR 25000 0.4 0.7328 0.10824 0.126144
MCR 25000 0.5 0.7778 0.0048 0.131004
MCR 30000 0.2 0.52 0.26288 0.09216
MCR 30000 0.3 0.545 0.19432 0.09486
MCR 30000 0.4 0.58 0.12568 0.09864
MCR 30000 0.5 0.625 0.05712 0.1035
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FID 0 0.2 0.04 0.01736 0.0072

FID 0 0.3 0.04 0.01008 0.0072

FID 0 0.4 0.04 0.00272 0.0072

FID 5000 0.2 0.04 0.0172 0.007182
FID 5000 0.3 0.04 0.01 0.0072

FID 5000 0.4 0.04 0.0028 0.0072

FID 10000 0.2 0.0386 0.01664 0.006894
FID 10000 0.3 0.0396 0.00984 0.007002
FID 10000 0.4 0.04 0.00296 0.007146
FID 15000 0.2 0.0358 0.01568 0.00639
FID 15000 0.3 0.0368 0.00952 0.006498
FID 15000 0.4 0.0382 0.00328 0.006642
FID 20000 0.2 0.0319 0.01432 0.005688
FID 20000 0.3 0.0329 0.00904 0.005796
FID 20000 0.4 0.0343 0.00376 0.00594
FID 25000 0.2 0.0269 0.01264 0.004788
FID 25000 0.3 0.0279 0.00848 0.004896
FID 25000 0.4 0.0293 0.00432 0.00504
FID 25000 0.5 0.0311 0.00016 0.005238
FID 30000 0.2 0.0208 0.01048 0.00369
FID 30000 0.3 0.0218 0.00776 0.003798
FID 30000 0.4 0.0232 0.00504 0.003942
FID 30000 0.5 0.025 0.00232 0.00414

19




Anexo VI: Performance Deck de la hélice

Tabla 46. Performance Deck de la hélice [35]

Inputs Output
Rating z M Tprop/Pref
ft - N/shp
MTO 0 0 11.2008
MTO 0 0.1 10.7536
MTO 0 0.2 7.7468
MTO 0 0.3 5.748
MTO 0 0.4 4.4016
MTO 0 0.5 3.4468
MTO 2000 0.5 3.4972
MTO 2000 0.4 4.432
MTO 2000 0.3 5.7612
MTO 2000 0.2 7.7176
MTO 2000 0.1 10.5908
MTO 2000 0 10.402
MTO 4000 0 9.6384
MTO 4000 0.1 10.4316
MTO 4000 0.2 7.688
MTO 4000 0.3 5.774
MTO 4000 0.4 4.4632
MTO 4000 0.5 3.5444
MTO 6000 0.5 3.5828
MTO 6000 0.4 4.488
MTO 6000 0.3 5.7812
MTO 6000 0.2 7.646
MTO 6000 0.1 10.1628
MTO 6000 0 8.9
MTO 8000 0 8.194
MTO 8000 0.1 9.8716
MTO 8000 0.2 7.592
MTO 8000 0.3 5.7816
MTO 8000 0.4 4.5096
MTO 8000 0.5 3.6132
MTO 10000 0.5 3.6428
MTO 10000 0.4 4.5328
MTO 10000 0.3 5.7832
MTO 10000 0.2 7.5412
MTO 10000 0.1 9.576
MTO 10000 0 7.5204
MTO 12000 0 6.886
MTO 12000 0.1 9.3972
MTO 12000 0.2 7.4916
MTO 12000 0.3 5.7844
MTO 12000 0.4 4,558
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MTO 12000 0.5 3.6712
MTO 14000 0.5 3.6996
MTO 14000 0.4 4.5836
MTO 14000 0.3 5.784
MTO 14000 0.2 7.45

MTO 14000 0.1 9.2808
MTO 14000 0 6.2916
MTO 16000 0 5.718
MTO 16000 0.1 9.134
MTO 16000 0.2 7.41

MTO 16000 0.3 5.7856
MTO 16000 0.4 4.6092
MTO 16000 0.5 3.7268
MCL 0 0 5.9188
MCL 0 0.1 8.4532
MCL 0 0.2 7.6768
MCL 0 0.3 5.6868
MCL 0 0.4 4.39

MCL 0 0.5 3.324
MCL 5000 0.5 3.446
MCL 5000 0.4 4.4692
MCL 5000 0.3 5.7068
MCL 5000 0.2 7.446
MCL 5000 0.1 6.6212
MCL 5000 0 4.6448
MCL 10000 0 3.5096
MCL 10000 0.1 5.1736
MCL 10000 0.2 7.2924
MCL 10000 0.3 5.7116
MCL 10000 0.4 4.4948
MCL 10000 0.5 3.5432
MCL 15000 0.5 3.6104
MCL 15000 0.4 4.5488
MCL 15000 0.3 5.7092
MCL 15000 0.2 6.7604
MCL 15000 0.1 3.8632
MCL 15000 0 2.4904
MCL 20000 0 1.5888
MCL 20000 0.1 2.6864
MCL 20000 0.2 6.6724
MCL 20000 0.3 5.73

MCL 20000 0.4 4.6044
MCL 20000 0.5 3.7108
MCL 25000 0.5 3.8096
MCL 25000 0.4 4.6764
MCL 25000 0.3 5.7588
MCL 25000 0.2 6.8572
MCL 25000 0.1 1.5896
MCL 25000 0 0.8084
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MCL 30000 0 0.1132
MCL 30000 0.1 0.57

MCL 30000 0.2 6.706
MCL 30000 0.3 5.7888
MCL 30000 0.4 4.7392
MCL 30000 0.5 3.8796
MCR 0 0 5.9104
MCR 0 0.1 8.69

MCR 0 0.2 7.69

MCR 0 0.3 5.7032
MCR 0 0.4 4.3952
MCR 0 0.5 3.3248
MCR 5000 0.5 3.4584
MCR 5000 0.4 4.4644
MCR 5000 0.3 5.7176
MCR 5000 0.2 7.6236
MCR 5000 0.1 7.3204
MCR 5000 0 4.6072
MCR 10000 0 3.4356
MCR 10000 0.1 5.9252
MCR 10000 0.2 7.3644
MCR 10000 0.3 5.7288
MCR 10000 0.4 4.534
MCR 10000 0.5 3.542
MCR 15000 0.5 3.6528
MCR 15000 0.4 4.5528
MCR 15000 0.3 5.7508
MCR 15000 0.2 7.1428
MCR 15000 0.1 4.0184
MCR 15000 0 2.4564
MCR 20000 0 1.518
MCR 20000 0.1 3.292
MCR 20000 0.2 6.992
MCR 20000 0.3 5.7692
MCR 20000 0.4 4.6172
MCR 20000 0.5 3.7288
MCR 25000 0.5 3.8156
MCR 25000 0.4 4.6824
MCR 25000 0.3 5.796
MCR 25000 0.2 6.9152
MCR 25000 0.1 3.006
MCR 25000 0 0.6808
MCR 30000 0 0.0268
MCR 30000 0.1 2.3136
MCR 30000 0.2 6.8808
MCR 30000 0.3 5.8228
MCR 30000 0.4 4.7608
MCR 30000 0.5 3.8852
FID 0 0 2.1128

22




FID 0 0.1 0.968
FID 0 0.2 0.4216
FID 0 0.3 0.4116
FID 0 0.4 0.4016
FID 0 0.5 0.3912
FID 5000 0.5 0.3164
FID 5000 0.4 0.364
FID 5000 0.3 0.4112
FID 5000 0.2 0.4588
FID 5000 0.1 0.942
FID 5000 0 1.9464
FID 10000 0 1.7284
FID 10000 0.1 0.8676
FID 10000 0.2 0.4684
FID 10000 0.3 0.4196
FID 10000 0.4 0.3708
FID 10000 0.5 0.322
FID 15000 0.5 0.3276
FID 15000 0.4 0.3776
FID 15000 0.3 0.4276
FID 15000 0.2 0.478
FID 15000 0.1 0.7932
FID 15000 0 1.5104
FID 20000 0 1.2924
FID 20000 0.1 0.7188
FID 20000 0.2 0.4872
FID 20000 0.3 0.436
FID 20000 0.4 0.3844
FID 20000 0.5 0.3332
FID 25000 0.5 0.3384
FID 25000 0.4 0.3912
FID 25000 0.3 0.444
FID 25000 0.2 0.4968
FID 25000 0.1 0.6444
FID 25000 0 1.0744
FID 30000 0 0.8564
FID 30000 0.1 0.57

FID 30000 0.2 0.5064
FID 30000 0.3 0.4524
FID 30000 0.4 0.3984
FID 30000 0.5 0.344
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Anexo VII: Geometria del avidon de referencia

%non
428 m}

44.25"
1.18m

PASS

CABIN CROSS-SECTION

Figura 49. Corte transversal de la cabina de pasajeros y de la zona de equipajes [6]
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Figura 50. Configuracion de cabina de pasajeros STD-9S (CORPORATE COMMUTER, 9 Standard
Seats) [27]

PILATUS PGC=XIl

Figura 51. Vista interior 3D del Pilatus PC-12 [69]
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Figura 52. Fotografia en vuelo del Pilatus PC-12 NGX [70]
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Anexo VIII: Envolvente de CG del Pilatus PC-12 NG

WEIGHT
-KG

MAX RAMP WEIGHT
(MRW) 4760.45 kg

|~ MAX TAKEOFF WEIGHT

(MTOW) 4740 kg

~~

MAX LANDING WEIGHT
(MLW) 4500 kg

—

ZERO FUEL
WEIGHT (MZFW) 4100 kg

120232

METERS AFT OF DATUM

6.1

Figura 53. Envolvente del centro de gravedad del Pilatus PC-12 NG. DATUM situado en el morro

de la aeronave [27]
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