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El mundo esta experimentando un cambio
substancial respecto al uso de las llamadas
energias de baja emision o bien energias li-
bres de emisiones.

Para el caso de vehiculos terrestres es eviden-
te la tendencia, muy marcada, hacia la electro
movilidad, vehiculos eléctricos como automo-
viles, motos, autobuses o colectivos, etc.

En lo que respecta a la industria aeronautica
en particular se ha incursionando también
en el desarrollo de aviones propulsados
con energia eléctrica pero a un paso no tan
marcado como en el caso de los vehiculos
terrestres. A modo de referencia empresas
como Pipistrel (Eslovenia) o Roll Royce (RU)
tienen desarrollado importantes avances en
la aplicacion de sistemas eléctricos de pro-
pulsion en la aviacion. Por otra parte la Au-
toridad Europea de Aviaciéon (EASA) ha ge-
nerado estandares para regular y certificar
el uso de estas tecnologias en la industria
aeronautica.

En la actualidad Europa cuenta con aviones
certificados bajo estandares Europeos los
cuales son utilizados, fundamentalmente,
para la formacion de pilotos (instruccion).
Es el caso del avion modelo Velis Electro
producto de la empresa Pipistrel.

A nivel nacional, desde el ano 2012 el Centro
Tecnoldgico Aeroespacial (CTA) de la Facul-
tad de Ingenieria de la Universidad Nacional
de la Plata (UNLP), ha estado trabajando
tanto en electro movilidad terrestre como en
el desarrollo de baterias de litio ion para uso
espacial. Las experiencias adquiridas, el
know how alcanzado llevaron a poder lograr
desarrollos complejos de electro movilidad
como es el caso del dmnibus eléctrico sur-
gido del acuerdo entre el CTAy una empresa
de colectivos de la ciudad de La Plata o bien
las baterias desarrolladas para el proyecto
del lanzador Argentino Tronador .

Sobre la base de estas experiencias y en
vista hacia donde se esta direccionando el
mundo en el campo aeronautico con el uso
de energia eléctrica para la propulsion, se
comenz6 a trabajar en la idea conceptual de
desarrollar una aeronave eléctrica. A finales
del 2020 se comenz6 a analizar la situacion

respecto a motores comerciales, tipo brus-
hless, pilas a utilizar, electrénica, etc en lo
que respecta a la alimentacion y propulsion
y por otro lado sobre qué plataforma (avién)
de fabricaciéon nacional se podria adaptar y
montar los componentes del sistema moto
propulsor eléctrico. La idea propuesta era
poder contar con las performances de un
avion existente, de produccion Nacional, del
cual se tuviera suficiente informacion de
manera de allanar el camino a recorrer.
Luego de un ano y medio de trabajo, con su-
ficiente informacién recabada en cuanto a
qué sistemas de baterias y motores podrian
ser utilizados en el proyecto, el Dr. Ing. Aer.
Marcos D. Actis, Director del CTA, se puso
en contacto con el Ing. Aer. Ernesto. Acerbo,
egresado de nuestra Facultad. El Ing. Acer-
bo es socio Gerente de la empresa AVIEM
Aeronautica S.R.L., ellos contaban con la
plataforma adecuada para nuestro proyecto,
este avion es el modelo AV 100, propulsado
con un motor alternativo de cuatro tiempos.
Se llevé a cabo un convenio especifico en-
tre la empresa AVIEM Aeronautica S.R.L y
la UNLP. Facultad de Ingenieria, CTA, Depar-
tamento de Ingenieria Aeroespacial y, pos-
teriormente, nos presentamos a la Convo-
catoria Especifica POTENCIAR INDUSTRIA
SATELITAL Y AEROESPACIAL, financiado
por el Ministerio de Desarrollo Productivo,
Secretaria de Industria, Economia del Co-
nocimiento y Gestion Comercial Externa; en
diciembre del 2021 fue aprobado nuestro
proyecto.

Objetivo del proyecto:

El objetivo principal del proyecto fue el de-
sarrollo de un prototipo de aeronave con
propulsién eléctrica capaz de transportar a
DOS (2) personas durante una hora de vue-
lo y que pueda ser habilitada en categoria
experimental con un certificado de aerona-
vegabilidad para investigacion y desarrollo

Datos preliminares. Elaboracion de la esti-
macion de capacidad de la bateria y potencia
del motor:
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Basados en las performances del avion AV
100 propulsado con un motor alternativo, se
comenzo a trabajar sobre los calculos parala
estimacion de la potencia necesaria del mo-
tor eléctrico a utilizar en el proyecto, la capa-
cidad de la bateria, su configuracién, pesos
preliminares y modificaciones estructurales
necesarias a realizar sobre |la aeronave.

Del andlisis de |la performance del avién men-
cionado y luego de varias iteraciones se ob-
tuvo el cuadro superior que representa el per-
fil de vuelo del avién eléctrico para cumplir
con el objetivo del proyecto.

Tiempo Tiempo Potencia del motor Energia
(min) {horas) KW HP {kwh)
Despegue 2 0,033 70 24,0 2,33
Crucero
economico 35 0917 50 67,1 45,83
Aterrizaje 3 0,050 40 33,7 2,00
Energia(k\Wh) 50,17
Reserva 5% 2,51
Capacidad
preliminar total 52,68
(kwh)

A partir de las evaluaciones realizadas se
procedio a definir la potencia del motor eléc-
trico a utilizar en el proyecto. Habiendo ana-
lizado diferentes alternativas se optd por un
motor brushlees del fabricante ROTEX elec-
tric, modelo REBQO, tipo out runner, con re-
frigeracion mixta (aire y liquido), de 80 kW
de potencia a 2800 rpm y maximo torque de
300 Nm, peso sin liquido refrigerante, 23 kg.
En la figura 1 se presenta las dimensiones
del motor.

Figura 1
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De la energia preliminar calculada para la
bateria, sumada a su electrénica asociada y
estructura portante, se llegd a una estima-
cién preliminar de peso total del avion del
orden de 300 kg. El valor obtenido fue acep-
table como dato preliminar.

Con el objeto de mantener las condiciones
de estabilidad del avion, se trabajé sobre
la distribucion de masas con el fin de man-
tener el centro de gravedad de la aeronave
dentro de los limites que asi lo asegure su
estabilidad. Para lograr esto fue necesario
dividir la bateria en dos moédulos, uno llama-
do mastery la otro slave (esclava). La prime-
ra resulté con una masa de 140 Kg mientras
que la masa de la slave fue de 160 kg. Estos
valores preliminares fueron los utilizados
para los calculos estructurales.

Sobre la base de estos resultados de ma-
sas y habiendo definido el motor eléctrico
a utilizar, los conductores eléctricos y otros
subsistemas, se procedid a la modificacion
de la estructura del avion para poder instalar
los componentes del sistema.

Ademas de lo mencionado y en vistas que el
prototipo de aeronave eléctrica resultaria en
una maquina mas pesada que la aeronave
usada como plataforma, se procedié a mo-

dificar el tren de aterrizaje, logrando un nue-
vo tren principal de tipo ballesta, de seccion
variable, fabricado de aleacion de aluminio
de la serie 7000 tratada térmicamente.

Para mantener caracteristicas similares de
vuelo que el avion propulsado con motor
alternativa, se modificé la superficie del ala
con el de fin de mantener una carga alar y
velocidad de pérdida también similar. La su-
perficie alar fue incrementado manteniendo
la envergadura y aumentando la cuerda del
ala (CAM), lo que a su vez permitié aumentar
el recorrido del centro de gravedad.

En conclusion, y en referencia al peso maxi-
mo al despegue (MTOW), el avidn eléctrico
resulté unos 50 kg mas pesado que el avion
propulsado con el motor alternativo.

En cuanto al disefo estructural de |la aerona-
ve, en la figura 3 se puede observar un CAD
con la disposicién final de las cajas de la ba-
teria, controlador y motor. A partir de estas
posiciones se procedi6 a disefar y calcular
las estructuras soportes de los componen-
tes bajo las condiciones de cargas estable-
cidas en la ASTM F 2245 — Standard Spe-
cification for Design and Performance of a
Light Sport Airplane.
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Figura 2
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Figura 3

En las siguientes tablas se presentan los de carga considerados (once en total) para
factores de carga utilizados y los estados el andlisis de la estructura utilizando FEM.

Factores de carga
Ng factor de carga vuelo recto y nivelado 1
Ny factor de carga limite positivo 4
Ny factor de carga limite negativo )
n factor de carga lateral 1.5
Neq factor de carga de rafaga para crucero 41
Estados de cargas
MNro Descripcion Cargas combinadas
El Diseno bancada motor crucero 0.75*T+ QO+ (F5)*W*nr1
E2 Disefio bancada motor limite T+ Q+(F5)*W*nl
E3 Diseno bancada lateral {(FS)*L*ri
E4 Maniobra positiva con motor T+ (FS)*W*n1
ES Maniobra positiva sin motor (F5)*W™*n1
EG Maniobra invertida con motor T+ (F5)*W*nz
E7 Maniobrainvertida sin motor (F5)*W*nz
E8 Desaceleracion de la helice D + [F5)*W*no
ES Hard landing Forward 9*F
E10 Hard landing Up -3*W
El1l Hard landing Lateral 1.5%L
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De los estados de carga considerados el es-
tado E9 resulté ser el mas critico para la es-
tructura, comprometiendo a un tubo posterior
de la estructura del fuselaje (tension de Von
Mises de valor semejante a la tension 02 del
material, tubo de acero aleado, sin costura,
4130 Normalizado) y a otro tubo lateral del fu-
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selaje (pandeo) y el soporte estructural de la
caja master, ubicada en la bancada delantera,
dando los siguientes resultados.

Cabe aclarar que la condicién E9 correspon-
de a un aterrizado forzado, hacia adelante, el
cual considera un factor de carga de 9.
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Estado del Fuselaje Tension maxima

Estado del Fuselaje Pandeo

Condicion mas solicitada E9 Barra - - R M
- - - 0.53 0.88
Maxima solicitacion Bancada Nariz
Condidon mas solicitada F9 Barra o Oert R VS
19 327.64 517.10 0.86 0.17

Figura 4

El soporte de la caja master de la bateria,
bancada de nariz, figura 4, resulto con el si-
guiente estado tensional critico.

En cuanto al desarrollo de la bateria, esta
posee una configuracion 95S49P. Esta cons-
tituido por dos médulos como fue comen-
tado antes, uno de 42 celdas en serie y 49
paralelos (Master Box) y otro de 53 celdas
en serie y 49 en paralelo (Slave Box). Estas
baterias estan compuestas con celdas de li-
tio-ion (pilas marca SONY, modelo VTC6) de
alta densidad de energia (mayor a 240 Wh/
kg) de tecnologia NMC (nickel, manganeso,
cobalto).

T

Cada modulo se aloja dentro de una caja
contenedora, en ella estan los conectores
de entraday salida, y el sistema de refrigera-
cion por aire (Fan).

En la siguiente imagen se muestra el esque-
ma eléctrico de los dos médulos (Master
Box y Slave Box)

Dentro de los médulos (BOX) se encuentran
instalados los BMS (Battery Managment
Systems) (son 7 en total, 6 slaves y 1 mas-
ter), dos contactores electrénicos denomi-
nados en el esquema como AAMC 1y 2, 2
fusibles de proteccion (uno en cada Box) y
un medidor de corriente (sobre el master).
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También en el master se encuentra una ba-
teria auxiliar de 12V para la alimentacién en
baja tension de los sistemas electrénicos in-
ternos de la bateria.

Los BMS instalados son los encargados del
control de carga actuando como los balan-
ceadores de tensiones de celdas o pilas.
Estos dispositivos pueden balancear hasta
16 celdas actuando como controlador prin-
cipal. Los BMS — slave también pueden ba-
lancear hasta 16 celdas actuando como es-
clavo del controlador principal.

La pila utilizada para esta aplicacion es la
US18650VTC6, de la marca Sony. Esta pila
tiene herencia de aplicacién no solo en el
area aeronautica experimental eléctrica sino
también en el area espacial.

Para una aplicaciéon como la presente, para
la seleccion de la pila que integrara la bate-
ria se tuvieron en cuenta las siguientes ca-
racteristicas:

* Marca reconocida

+ Alta calidad constructiva

*Altos niveles de corriente de descarga
* Herencia de uso

Todas estas caracteristicas las posee esta
celda Sony.

La siguiente tabla, extraida de la pagina de
SONY Energy Devices Corp., muestra datos
de su performance.

MNominal Capacity s13omAh discharge
at 0.zC 11.3Wh 2.0V cut off at 23°C
Rated Capacity 3ooomAh discharge
at o.2C 10.8Wh 2.0V cut off at 23°C
Capacity at 1C 3ooTmAhR discharge
10.8Wh 2.5V cut off at 23°C
Capacity at 10A zg4omAh discharge
10.5Wh 2.5V cut off at 23°C
Mominal Voltage 3.6V
Internal Impedance | 12,8m0Q Typ,| measured by
ACi1kHz
Cycle Performance | 60% Min. 7-5,15A discharge
of Initial
capacity at
s00 cycles
* Standard Charge Condition
Charge Method : constant current constant voltage
Charge Up Voltage : 4.2z 0.05Y
Charge Current : 3.0A
Charge Time 1 2.5h

Ambient Temperature: 23°C
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Discharge Load Characteristics (US18650VTC6)

Test Condition
Charge : 23deg.C, 4.2V, 2.5A(CC/CV). 2 5h cut
Discharge : 23deg.C. 0.54. 2.54, 104, 204, 2.0V or B0deg.C cut off ]
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En la siguiente grafica, obtenida de la misma
fuente que la tabla anterior, se observa que
si bien esta pila es de 3Ah de capacidad (de-
nominada con la letra "C™ habitualmente), la
misma puede drenar corrientes de descarga
de hasta 20A. Esto significa que en términos
de "C”, es equivalente a drenar 6.7C ampe-
res. En este mismo grafico se presenta, tam-
bién, como se comporta la tension de la pila
y la temperatura en funcién de la corriente
de descarga.

Puede verse que con 10A y 23°C de tempe-
ratura ambiente, la temperatura de la pila lle-
ga hasta los 60°C que es el maximo operati-
vo de esta unidad. Debemos recordar que la
maxima corriente de descarga solo se pro-
ducira durante la fase de despegue.

En nuestra aplicacion esta corriente maxi-
ma no serd superior a 2C (6A) en las pilas
lo que equivale a 294A totales en bateria
(6A*49celdas). Con esto se pretende evi-
tar sobre temperaturas en las cajas o cada
modulo. Esta limitacién se programa en el
BMS Master limitando la maxima corriente
de descarga permitida. En caso que el sis-
tema detecte que la corriente es mayor a la
programada, el sistema reduce potencia en
el motor eléctrico a través de su controlador.

-

El controlador o inverter es un equipo elec-
trénico capaz de trabajar con corrientes
maximas de 400A con un rango de voltaje
de operacién entre 120 y 400 V (bajas y me-
dias tensiones). La electrénica del sistema
estd montada dentro de una caja con pro-
teccion IP67 (resistente al polvo y al agua).
El acceso a la unidad se realiza mediante
una conexion CAN permitiendo setear para-
metros de funcionamiento del sistemay por
otro lado, evaluacion el estado de las pilas
que conforman las baterias.

Bajo la etapa de evaluacion de la aeronave,
se realizaron ensayos estaticos en tierra
con el fin de corroborar y obtener parame-
tros tipicos

Habiéndose instalado todos los componen-
tes del sistema de propulsién eléctrica en el
fuselaje del avion AVIEM AV100 Epower, el
conjunto fue trasladado desde Gral. Rodri-
guez al hangar de la Facultad de Ingenieria,
Departamento de Ingenieria Aeroespacial,
ubicado en el Aerédromo Ensenada, Aero
Club La Plata, Figuras 5y 6.



Figura 6

Los ensayos llevados a cabo tuvieron como
fin acondicionar el paso de la hélice (hélice
de paso variable en tierra) para cumplir (si-
multaneamente) con una adecuada traccién
en el despegue y en vuelo de crucero. Pos-
teriormente a la puesta a punto de la hélice
se procedio a la determinacion de curvas

caracteristicas que relacionan la traccion
del sistema moto-propulsor (motor eléctrico
con la hélice acoplada) con las RPM del mo-
tor, potencia consumida, etc.

A continuacion, se presenta una de las cur-
vas caracteristicas obtenidas, en este caso
traccion vs potencia motor.
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Para la determinacion de la carga de trac-
cion se utilizé una celda de carga pertene-
ciente a GEMA — CTA y los datos de poten-
cia se obtuvieron del software propio del
controlador cuyos datos se pueden leer en
una pantalla digital.

Los ensayos se realizaron hasta las 2500
RPM y no hasta las 2800 por limitacién de
la hélice; para una condicion de traccion es-
tatica (sin viento relativo) el limite de RPM
alcanzado es adecuado.

De estos ensayos surgié que a 2500 RPM la
corriente de bateria, maxima, fue de 250 A
y para una condicion de crucero econémi-
co, 1800 RPM, la corriente de bateria fue de
120 A. Esto da como resultados el siguiente
cuadro.

-

Potencia del ) .
Tierp po | Tiempo mator Energia | Traccion
(min) | (horas) o P kWh) (M)
Despegue (2500 RPM) 2 0,033 | 75,2 100,95 2,51 1766,0
Crusero economico (1800 RPM) 55 0,917 | 51,6 69,3 47,30 835,0
Aterrizaje {1000 RPM) 3 0,050 | 15,0 20,1 1,00 40,0
Capacidad
{Iif,ﬂlﬂ 50,81




Estos resultados son, inicialmente, satisfac-
torios dado que la Energia obtenida es infe-
rior a la energia, con reserva, del disefo de la
bateria (52,7 kWh).

Actualmente el fuselaje se la aeronave
AVIEM 100 Epower se encuentra en el han-
gar de la empresa AVIEM Aeronautica S.R.L,
esta en proceso de armado final, montaje de
las alas, instalacion de los sistemas de co-
mando, instrumentos de vuelo, frenos, entre
otras cuestiones ligadas a la puesta a punto
previa al vuelo. Finalmente queda pendien-
te la inspeccidn por parte de personal de la
ANAC (Agencia Nacional de Aviacién Civil)
que otorgara la matricula nacional, experi-
mental de investigacion y desarrollo (LV-X
seguida de 3 nimeros a designar) y el cer-
tificado de aeronavegabilidad especial. Con
esta documentacion técnico — legal se es-
tara en condiciones de realizar el vuelo de
prueba del primer avion eléctrico del Pais
desarrollado por una Universidad Publica y
una empresa privada.

La incursion en la aplicacion de latecnologia
de baterias de litio y propulsion eléctrica en
la aviacion Nacional tuvo como resultados
importantes aportar conocimientos para la
formacién de recursos humanos dado que
en el proyecto participaron alumnos avanza-
dos y Docentes de la Facultad de Ingenie-
ria: No menos importante es la vinculacién
tecnoldgica alcanzada con la industria ae-
ronautica local potenciando sus proyectos
y abriendo un espacio para expandir esta
experiencia a otros nuevos. Por otra parte
este primer avioén eléctrico nacional es un
disparador en cuanto a evaluacion y gene-
racion de regulaciones aeronauticas que en
la actualidad no existen. Esto ultimo debe-
ra ser abordado por la Agencia Nacional de
Aviacion Civil (ANAC), ente regulador de la
actividad aeronautica civil en Argentina y
estaremos dispuestos a aportar a estos nue-
vos documentos de regulacion.
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