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DESCRIPCION
Principios de disefio para aeronaves eléctricas
Campo

La presente divulgacién se refiere a principios de disefio para aeronaves eléctricas y alas para aeronaves
eléctricas. La presente divulgacién también se refiere a aeronaves eléctricas y alas para aeronaves eléctricas
basadas en dichos principios de disefio. La presente divulgaciéon también se refiere a fuentes alternativas de
energia de reserva para aeronaves eléctricas. La presente divulgacién también se refiere a escotillas de
carga para alas de aeronaves eléctricas. En particular, las aeronaves eléctricas son aeronaves eléctricas con
disefio de tubo y ala que incluyen baterias recargables.

Antecedentes

La aviacién representa aproximadamente el 2-3% de las emisiones totales de diéxido de carbono. Se espera
que la aviacién crezca un 4-5% anual en la préxima década. Ademés del dibéxido de carbono, la aviacién
también contribuye al cambio climatico mediante la creacién de estelas de condensacion y la emision de
NOy y vapor de agua a niveles atmosféricos mas altos. El reto del cero neto es doble: tanto las emisiones de
carbono como las que no lo son deben reducirse a cero.

Los patrones actuales del trafico aéreo indican claramente qué tipo de aeronave y qué longitudes de etapa
contribuyen mas a las emisiones de CO2 y a las emisiones no relacionadas con el CO2. A partir de las
estimaciones del ICCT sobre las emisiones de CO2 de la aviacién comercial en 2013, 2018 y 2019, se puede
calcular que aproximadamente el 7% de todas las emisiones de CO2 de la aviacién civil proceden de vuelos
de menos de 500 km, el 19% de vuelos de hasta 1000 km y el 43% de vuelos de hasta 2000 km.

Muchas publicaciones de los Ultimos afios han subrayado las limitaciones percibidas para las aeronaves
eléctricas de bateria.

Ang et al. en Performance analysis of an electrically assisted propulsion system for a short-range civil aircraft J
Aerospace Engineering 2019, Vol. 233(4) 1490-1502 concluyen que, para las aeronaves, la limitada relacién
potencia-peso de los componentes eléctricos impide el desarrollo de la propulsién totalmente eléctrica. Los
autores sostienen que, en lugar de utilizar propulsién totalmente eléctrica, es mas beneficioso utilizar un sistema
eléctrico como sistema secundario que funcionaria en paralelo y asistiria al sistema de propulsién primario
existente en determinadas fases del vuelo para aumentar la eficiencia global.

Hall et al. en Feasibility of Electrified Propulsion for Ultra-Efficient Commercial Aircraft Final Report, NASA,
2019 llegan a la conclusién de que todos los disefios eléctricos no son viables a ninguna escala (desde
trayectos finos a trayectos largos) porque la masa de bateria necesaria es mayor de lo que pueden soportar
los parametros del fuselaje. En este documento se argumenta que, incluso con estimaciones optimistas de las
capacidades de las baterias disponibles en 2035, es improbable que las baterias por si solas alimenten las
aeronaves en las misiones de disefio actuales para aeronaves de corto, medio y largo recorrido.

Epstein y O'Flarity en Considerations for Reducing Aviation's CO2 with Aircraft Electric Propulsion Journal of
Propulsion and Power, mayo de 2019, volumen 35, nimero 3, concluyen que la propulsién eléctrica no es una
via prometedora para una reduccién significativa del CO2 de la aviacioén en la primera mitad del siglo XXI. En
apoyo de esta conclusién, los autores afirman que el noventa y dos por ciento del CO2 de la aviacién es
producido por aeronaves de pasillo Unico y doble que requieren de 15.000 a 200.000 kW de potencia en el eje
y de 150.000 a 2.250.000 kWh de energia en el despegue, y que ninguna tecnologia de baterias conocida es
capaz de alimentar a esas aeronaves a las distancias que vuelan actualmente.

Schafer et al. en Technological, economic, and environmental prospects of all-electric aircraft. Nature Energy,
2018, 4, pp.160-166, predicen que las aeronaves eléctricas con un peso de bateria del 10-30% solo seran
viables para vuelos regionales o de corta distancia cuando las energias especificas de las baterias aumenten
hasta valores mucho mayores que los actuales.

Webbery Job en Realising Zero-Carbon Emission Flight - Primary Energy Source Comparison and Selection,
publicado por el Instituto de Tecnologia Aeroespacial en septiembre de 2021 consideran que una aeronave
impulsada exclusivamente por baterias sélo es adecuada para aplicaciones de corto alcance y, por tanto, esta
fuera del alcance de FlyZero. Para apoyar esta conclusién, los autores consideran que la masa operativa tipica
en vacio es del 55 % y las fracciones de masa de combustible son del 20 %, y que una aeronave propulsada
por baterias con esta fraccién de energia sélo podria conseguir una autonomia muy corta, inferior a 250 millas
nauticas (nm). Los autores también llegaron a la conclusién de que la autonomia de las aeronaves propulsadas
por baterias sélo aumentaria hasta 450 mn a costa de reducir a cero la fraccibn de masa de carga util
(descartando asi el uso de las aeronaves para transportar pasajeros).
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H. Werij, M. Wagemaker en The challenge for battery-powered aircraft, publicado por Bits & Chips, 2022, llegan
a la conclusién de que las aeronaves impulsadas exclusivamente por baterias desempefiaran un papel muy
pequefio en la reducciéon del impacto climatico de la aviacién. Los autores apoyan esta conclusién
argumentando que el espacio de disefio esperado para las aeronaves eléctricas de bateria es aquel en el que
la masa operativa en vacio y la masa de la bateria se sitian en torno al 60 % y el 25 %, respectivamente, de
la masa maxima de despegue, lo que arroja una autonomia efectiva de sélo 250 km.

De la bibliografia existente se desprenden al menos dos temas. En primer lugar, la autonomia de las aeronaves
eléctricas existentes y los disefios de aeronaves eléctricas existentes son demasiado bajos para influir
notablemente en las emisiones del sector del transporte aéreo en general. La conocida ecuacién de autonomia
de Breguet muestra que la autonomia depende de la fraccién de energia (relacién entre la masa de energia
dividida por la masa méxima de despegue). Sin embargo, muchos autores afirman que esta fraccién de energia
no puede superar el 25-30 % en el caso de las baterias recargables, ya que las aeronaves actuales de corto
alcance con combustibles fésiles bien disefiados tienen fracciones de masa de combustible similares. En
segundo lugar, en un futuro préximo no existird una bateria recargable adecuada para los disefios de aeronaves
eléctricas existentes. La densidad energética de la bateria es simplemente demasiado baja segln los principios
de disefio de las aeronaves eléctricas actuales.

Por lo tanto, la opinién comuln en la literatura de ingenieria aeroespacial es que las aeronaves eléctricas de
bateria desempefiaran un papel muy pequefio en la realizacién de cero emisiones netas porque la autonomia
obtenible utilizando los principios de disefio existentes para las aeronaves eléctricas es demasiado baja para
que los viajes en aeronaves eléctricas reduzcan significativamente las emisiones globales de la aviacién.

La integracién de baterias recargables en aeronaves eléctricas no estd bien estudiada. Las baterias
recargables pueden recargarse in situ en la aeronave, pero deben sustituirse cuando hayan alcanzado un
ndimero maximo de ciclos de carga. Por lo tanto, los disefios deben permitir el acceso para la sustitucién
periédica de las baterias recargables. Sin embargo, la provisién de acceso puede tener como contrapartida el
compromiso de otros aspectos del disefio.

Es bien sabido que las autoridades aeronduticas exigen que las aeronaves contengan reservas de combustible,
por ejemplo para desviarse a un aeropuerto alternativo y cumplir con las reservas de espera y contingencia
requeridas. Aunque rara vez se utilizan, estas reservas de combustible afiaden una masa adicional a la
aeronave la cual debe transportarse en cada vuelo.

US11597528B2 describe una aeronave de rotor que incluye un fuselaje, dos alas, un empenaje y sistemas de
propulsién incorporados como conjuntos de rotores basculantes. El ala incluye una cavidad que sirve para
alojar y/o retener una bateria. Una estructura de montaje conecta un paquete de baterias al fuselaje del ala. El
paquete de baterias también esta conectado a una placa base que funciona para encerrar, cubrir y/o amortajar
un orificio de acceso de la cavidad. La placa base puede funcionar adicional o alternativamente para soportar
estructuralmente una parte del ala y/o rigidizar el ala.

US2020/023983A1 describe un sistema de almacenamiento de energia modular dentro de un vehiculo, en el
que el sistema de almacenamiento de energia comprende una pluralidad de unidades de almacenamiento de
energia discretas que son moéviles dentro del vehiculo y asegurables selectivamente en una variedad de
posiciones.

Sumario

La presente divulgacién pretende abordar las desventajas encontradas en la técnica anterior proporcionando
un disefio de aeronave mejorado.

De acuerdo con la invencién, se proporciona una aeronave segun las reivindicaciones adjuntas.
Breve descripcién de las figuras

A continuaciéon se describen, a modo de ejemplo Unicamente, algunas realizaciones especificas con referencia
a las figuras, en las que:

La Figura 1a muestra un grafico de la fraccién de masa operativa en vacio frente a la fraccién de masa de
energia para aeronaves eléctricas con baterias recargables;

La Figura 1b muestra un grafico de la masa operativa en vacio frente a la fraccién de masa de energia para
aeronaves eléctricas de baterias recargables;

La Figura 1c muestra un grafico del consumo de energia frente a la fraccién de masa de energia para aeronaves
eléctricas con baterias recargables;

La Figura 2a muestra un diagrama esquematico que ilustra una comparacién de los espacios de disefio para
aeronaves turbohélice de combustible fésil y aeronaves de largo alcance de combustible fosil y eléctricos;
3
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La Figura 2b muestra una copia del diagrama esquematico mostrado en la Figura 2a y una versién adaptada
del diagrama esquematico para aeronaves eléctricas que emplean otros principios de disefio de acuerdo con
la presente divulgacién;

La Figura 3 muestra un gréfico de la masa méaxima al despegue '"MTOM' en funcién de la fraccién de masa de
la bateria para aeronaves con baterias recargables;

La Figura 4 muestra una comparacidén esquematica de la envergadura de una aeronave eléctrica frente a una
aeronave turbohélice similar;

La Figura 5 muestra un grafico del alcance de la aeronave obtenido para diferentes disefios paramétricos segun
las realizaciones;

La Figura 6 muestra un grafico de la MTOM de la aeronave obtenida para diferentes disefios paramétricos
seguln las realizaciones;

La Figura 7 muestra un grafico del consumo de energia de la aeronave por pasajero-kilémetro obtenido para
diferentes disefios paramétricos (nimero de pasajeros y ERF) segln las realizaciones;

La Figura 8 muestra vistas simplificadas en planta de una familia de aeronaves eléctricas con diferentes cargas
Utiles y factores de autonomia eléctrica; y

La Figura 9 muestra curvas de isoautonomia en un grafico de densidad de energia de la bateria frente a ERF.
Visién general

En resumen, y sin limitacién alguna, la presente divulgacién se refiere a la definicién de un espacio de disefio
para aeronaves eléctricas que va en contra del pensamiento convencional y las tendencias de disefio en este
campo para producir una aeronave eléctrica con una autonomia mayor de lo que se creia posible anteriormente
utilizando baterias recargables. La presente solicitud también se refiere a un ala para dicha aeronave eléctrica,
escotillas de carga para las alas de las aeronaves y fuentes de energia de reserva no recargables para
aeronaves eléctricas de bateria recargable.

Algunos de los principios de disefio de la presente divulgacién pretenden maximizar la fraccién de masa (til de
la bateria, y por tanto la autonomia, minimizando la fraccién de masa operativa en vacio para un requisito de
masa de carga Util determinado. Esto se consigue aprovechando los principios de disefio, las opciones de
disefio y las caracteristicas de disefio descritas en la presente memoria.

El pensamiento convencional sugiere que los disefios de aeronaves eléctricas se limitaran a aeronaves de muy
corto alcance que pueden no ser adecuadas para la mayoria de las distancias de vuelo comercial. Si bien es
cierto que la autonomia de las aeronaves propulsadas por baterias es menor que la de las aeronaves de
combustible, los principios de disefio presentados en este documento demostraran que, de hecho, es mayor
de lo que sugiere la literatura y el pensamiento convencional en el disefio de aeronaves eléctricas y, por tanto,
puede desempefiar un papel importante en la consecucién de cero emisiones netas.

La solucién para aumentar la autonomia de las aeronaves de baterias recargables consiste en aumentar lo que
los inventores denominan factor de autonomia eléctrica 'ERF' -el producto de la relacién sustentacion-arrastre
y la masa de la bateria 'BM' como fraccién de la masa maxima de despegue 'MTOM'- mientras se opera en el
espacio de disefio CS25 (es decir, de modo que la aeronave tenga una MTOM de al menos 8618 kg).

Los inventores han reconocido que un aumento de la MTOM junto con el desplazamiento del espacio de disefio
para permitir un aumento de la fraccién de masa de la bateria en relacién con los disefios de aeronaves
eléctricas existentes es un medio particularmente eficaz para aumentar el factor de autonomia eléctrica. Los
inventores también han ideado varios medios por los que se puede reducir la fraccién de masa operativa en
vacio. Esto permite aumentar alin mas la fraccién de masa de la bateria, lo que a su vez aumenta la autonomia.
Ademas, o alternativamente, la reduccién de la fraccién de masa operativa en vacio permite aumentar la
fraccién de masa de carga Util, reduciendo asi el consumo de energia por pasajero km.

Los inventores también han ideado caracteristicas de disefio que apoyan estos conceptos generales. Segln la
invencién, asociando la masa de las baterias principalmente al ala (mas concretamente colocando las baterias
recargables en el ala), se puede reducir el momento flector de la raiz del ala. Esto permite reducir aln mas la
fraccién de masa operativa en vacio (EOM/MTOM) porque la masa relativa de la estructura de la aeronave
puede reducirse debido a la reduccion de la tensién en vuelo donde el ala se une al fuselaje. Este es sélo un
ejemplo de mejora de disefio que permite mayores fracciones de masa de carga util 'PLM' (PLM/MTOM) y/o
fracciones de masa de bateria aun mayores (BM/MTOM).

Las realizaciones que emplean estos principios, opciones y/o caracteristicas de disefio incluyen aeronaves con

un area (y volumen) de ala relativamente grande y un érea (y volumen) de fuselaje relativamente pequefia, en

comparacién con las aeronaves CS-23 o CS-25 de corto alcance tipicas. Esto implica autométicamente una
4
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mayor relacién sustentacién-arrastre que las aeronaves CS-23 o CS-25 tipicos, lo que aumenta aun més la
autonomia para una fraccién de masa de bateria dada.

Otras caracteristicas o principios de disefio descritos en la presente divulgacién pueden aumentar (aun mas)
la relacién sustentacién-arrastre de la aeronave y/o permitir una reduccién de la fraccién de masa operativa en
vacio, permitiendo asi una fraccién de masa de bateria y/o de carga util aln mayor y aumentando alin més la
autonomia de la aeronave eléctrica. Por ejemplo, aumentar el nimero de propulsores en comparacién con las
aeronaves convencionales, de modo que haya mas de cuatro propulsores en el ala, ayuda a aumentar el flujo
de aire sobre las alas, incrementando asi la sustentaciéon. En otro ejemplo, la masa del fuselaje puede reducirse
adoptando una construccién de ala baja en la que el ala esté conectada a la parte inferior del fuselaje. En otro
ejemplo, la envergadura en vuelo y/o la relacién de tamafio (por ejemplo, area de forma plana o volumen) entre
las alas y el fuselaje pueden ajustarse para aumentar la relacién sustentacidén-arrastre. Para disefios de
envergadura particularmente grande, el ala puede incluir puntas plegables para adaptarse a los requisitos del
aeropuerto.

Otro aspecto esta dirigido a las fuentes de energia secundarias para aeronaves eléctricas que tienen baterias
recargables como fuente de energia primaria. Las fuentes de energia secundarias son de mayor densidad
energética, pero pueden utilizarse con mucha menos frecuencia, si es que se utilizan, en el funcionamiento
normal de la aeronave debido a su uso previsto como reservas. De este modo, la aeronave puede aprovechar
las fuentes de energia secundarias adaptadas a estos requisitos para hacer el uso més eficiente posible de la
fracciébn de masa reservada a las fuentes de energia en la aeronave, permitiendo al mismo tiempo que la
aeronave siga siendo recargable en virtud de la fuente de energia primaria.

Otro aspecto serefiere a las escotillas de carga en una estructura de ala paraacceder a las baterias recargables
de las mismas. Aunque las baterias recargables pueden recargarse in situ en la estructura del ala, su vida Util
puede ser sélo una fraccién de la vida Util de la estructura del ala y, por tanto, es necesario sustituir las baterias
de vez en cuando. La sustitucién requiere acceder a la estructura del ala a través de una abertura. Tales
aberturas pueden debilitar la estructura del ala o reducir su capacidad para soportar las cargas que se le
aplican, por ejemplo, durante el vuelo. En lugar de aumentar la masa de la estructura del ala reforzando las
zonas alrededor de la abertura para transferir las cargas aplicadas a su alrededor, las escotillas segun la
invencién estan configuradas para soportar la carga en su lugar. De este modo, no es necesario aumentar la
masa de la estructura del ala para alojar las aberturas de acceso a las baterias recargables.

Descripcion detallada

Abreviaturas

En la presente divulgacion se utilizan las siguientes abreviaturas para mayor concisién:
BM = Masa de la bateria

DEP = Propulsién Eléctrica Distribuida

EM = Masa de energia (= BM en caso de aeronaves eléctricas de bateria)
MOE = Masa Operativa en Vacio

ERF = Factor de autonomia eléctrica

MTOM = Masa maxima al despegue

PLM = Masa méxima de carga util

PtL = Potencia en liquido

RPK = Ingresos por pasajero-kilbmetro

SAF = Combustible de aviacidn sostenible

eSAF = Combustible de aviacidén sostenible producido a partir de electricidad
TLAR = Requisitos de disefio de alto nivel

Simbolos y parémetros

También se utilizan los siguientes simbolos y parametros:
A =relacién de aspecto.

Cb = coeficiente de arrastre, D/(g-S) = Cpo + Coi
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Coo = coeficiente de arrastre aerodindmico cero

Coi = coeficiente de arrastre inducido

C. = coeficiente de sustentacién, L/(g-S).

Crmax = coeficiente de sustentacion maximo.

D = fuerza de arrastre [N].

Dws = diametro del fuselaje [m].

e = factor Oswald

énat = densidad de energia de la bateria [J/kg].

g = constante gravitatoria: 9,8 m/s?

L/D = relacién entre sustentacién y arrastre.

Ius = longitud del fuselaje [m].

g- = presién dinamica de la corriente libre, 0,50. V2 [Pa].
R = Autonomia [m] o [km].

Rius = radio del fuselaje [m]

S = superficie de referencia del ala [m?]

Swing/ Stus = relacién entre el érea del ala y el area del fuselaje, 2S/(TThusDius)

V = velocidad [m/s]

( i ) = fraccion de masa de la bateria

MTOM . Masa total de la bateria dividida por la masa méaxima de despegue

PLM ) .. -
= fraccidn de carga util L. P L
(me ¢ . Masa maxima total de carga util dividida por la masa maxima de despegue

EOM e . .
( ) = fraccion de masa operativa vacia

MTOM . Masa total operativa en vacio total dividida por la masa méaxima de
despegue

(ﬂ) = fraccion de la masa de [a bateria sobre la masa del ala

Wil

Nelec = eficiencia del sistema eléctrico. Eficiencia combinada de baterias, sistema de gestion de baterias,
cableado, inversores y motores eléctricos.

ne = eficacia propulsiva. En el caso de las hélices, se define como la potencia propulsora generada por las
hélices (empuje por velocidad) dividida por la potencia del eje suministrada a las hélices.

Neww = Eficiencia total 'bateria a estela’. Producto de Neiec ¥ Np.
p- = densidad de la corriente libre de aire [kg/m®].
Definiciones

Las siguientes definiciones son Utiles para comprender la divulgacién: Alcance de Breguet: alcance de vuelo
de crucero, calculado sobre la base de la ecuacién de alcance de Breguet adaptada (véase la seccién de
férmulas).

Alcance util: alcance aéreo maximo Util; es decir, distancia maxima que una carga (Util determinada puede ser
transportada por la aeronave, desde el despegue hasta la toma de tierra, en condiciones meteorolégicas
normales sin viento, respetando los requisitos necesarios en materia de reservas. Este alcance puede
calcularse tomando el alcance de Breguet y realizando varios ajustes para el despegue, el ascenso, etc.,,
(véanse los supuestos de calculo). Alcance total: alcance Util mas el alcance efectivo que la aeronave debe
ser capaz de cubrir en el aire por las reservas. Las "reservas" comprenden tres componentes principales:
contingencia, desviacién y espera.
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Relacién entre sustentacién y arrastre: relacién entre la fuerza de sustentacién, definida como la
componente de la fuerza aerodindmica generada en el fuselaje (excluidos los propulsores) que es perpendicular
a la direccién del flujo entrante, y la fuerza de arrastre, definida como la componente que es paralela a la
direccién del flujo entrante.

En una aeronave existente (es decir, en el mundo real), este parametro puede medirse, mientras que en el
procedimiento de disefio conceptual se estima numéricamente. Para los valores y limites establecidos en esta
divulgacién:

o A efectos de aeronaves medidas (o del mundo real), la relacién sustentacidn/arrastre puede medirse en vuelo
estacionario, a altitud de crucero y velocidad de crucero en condiciones ISA (Atmésfera Internacional Estandar),
a menos que se especifique lo contrario.

o A efectos de los procedimientos de disefio conceptual, la relacion sustentacién/arrastre puede calcularse, por
. . T — = 2 N
ejemplo, suponiendo una polar de arrastre parabdlica, Cp = Cpo + Cpi = Cpo + CL/(”AQJ, donde:

o A es la relacién de aspecto del ala.

o Cr es el coeficiente de sustentacién en las condiciones de vuelo especificadas anteriormente para medir la
relacién sustentacién/arrastre.

o El factor de Oswald e se calcula mediante e = (1,02 + 0.0075mA)" + Ae, donde el término entre paréntesis se
basa en Aerodynamic Design of Transport Aircraft, E. Obert, 2009, Figura 4036, y el término Ae es un factor de
correccién que tiene en cuenta los cambios en el factor de Oswald con respecto a las aeronaves convencionales
(por ejemplo, para aeronaves con un fuselaje pequefio en relacién con un ala grande, se supone Ae = +0,025).

o Cpg es el coeficiente de arrastre aerodindmico de sustentacién nula, calculado mediante el procedimiento de
acumulacién de componentes del libro de texto Aircraft Design: a conceptual approach, 6th edition, Daniel
Raymer, 2018, Ch. 12, e incluyendo las contribuciones adicionales de arrastre debidas a los intercambiadores
de calor para la refrigeracién del sistema eléctrico. A efectos de reproducibilidad, la Tabla 1 enumera los valores
tipicos (tomados del libro de texto de Daniel Raymer al que se hace referencia en la presente memoria) y los
valores supuestos seleccionados en este estudio para los parametros clave de la acumulacion de arrastre.

Tabla 1 - parametros de ejemplo utilizados para determinar el coeficiente de arrastre de sustentacién cero.

....................................................................................................................................................................................................................................

EParémetro éComponente aplicable Valor tipico éVanr

: ! gsupuesto

?"F'éilgjb";ia;a"d'é"i;Bi'éi";}"[?"{b'-'é?&jf"""""""""""""g')&é}&ﬁ;&'é """""""""""""""""""""" 0052-1015 0634

éFactor de interferencia, Q éFuseIaje 1.00 100

l ‘Ala 1.00 1.00
cola 103-108 103
Gondolasdemotor ........................ : 00_150 .............. s
Gondolasdel ....... P 100_150100 .......................
§aterrizaje :

éFraccic’)n de flujo laminar éFuseIaje ‘5 % -35% 5 %
Aa 10%-50% 5%
Cola 10%-50% 35%
PR — _10% .....................
Gondolas ....... R e—10% ......................
;aterrizaje !
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EParémetro éComponente aplicable §Va|or tipico §Va|or
: ; isupuesto
Arastre por fugas y protuberancias  Aeronave 5%-10%  15% | |

Ademas, se incluye el arrastre de sustentacién cero debido a la inclinacién hacia arriba del fuselaje (segun el
capitulo 12 del libro de texto de Daniel Raymer al que se hace referencia en la presente memoria) y a los
intercambiadores de calor del sistema de gestién térmica (suponiendo un arrastre de 0,1668 N por kW de calor
rechazado). El arrastre debido a cargas externas, los motores en marcha y el arrastre paréasito
trans/supersénico no se consideran aplicables y, por lo tanto, se desprecian.

Masa de la bateria (BM): masa del conjunto de baterias recargables utilizadas con fines propulsores y no
propulsores, incluidas las celdas de energia, el sistema de gestién de la bateria y los elementos que contribuyen
a la integridad estructural (por ejemplo, un bastidor u otros elementos mecanicos), la gestién térmica (por
ejemplo, placas o canales de refrigeracién), la intercambiabilidad o la seguridad y fiabilidad de las celdas. En
otras palabras, el paquete de baterias recargables estd formado por los componentes que se retiran y
sustituyen cuando las celdas llegan al final de su vida Util en la aeronave, mas los componentes que
permanecen en la aeronave durante el procedimiento de sustitucién de las celdas, pero que funcionalmente
(es decir, estructuralmente, térmicamente, etc.) contribuyen a la integridad y operatividad de las celdas a bordo
de la aeronave.

Densidad de energia de la bateria: capacidad total de energia util al final de la vida (il de las celdas del
paquete de baterias recargables, dividida por la masa de la bateria como se definié anteriormente.

"Energia "util" se refiere a la cantidad méxima de energia que puede extraerse con seguridad de las celdas
durante un ciclo de descarga normal mientras se cumple el ciclo de vida especificado, es decir, tiene en cuenta
la profundidad méxima de descarga.

"Fin de vida util" se refiere a la capacidad energética de la celda antes de ser sustituida en la aeronave, es
decir, tiene en cuenta la degradacién de la celda. Tenga en cuenta que la celda puede seguir teniendo
aplicaciones secundarias después de su vida Util en la aeronave.

La capacidad energética debe cuantificarse a una tasa de descarga representativa del funcionamiento normal
(por ejemplo, tasa C de crucero).

Por ejemplo, para celdas que, cuando son nuevas, proporcionan 100 Wh de energia por kg de celda a una tasa
de descarga de 1C, con una sobrecarga de masa del 25 % para el embalaje, una profundidad maxima de
descarga del 90 % y una capacidad elegida al final de la vida util del 80 %, la densidad de energia de la bateria
seriade (100 - 0,8 - 0,9) Wh /(1 + 0,25) kg = 57,6 Wh/kg.

Factor de autonomia eléctrica: parametro adimensional definido como el producto de la relacién
sustentacién-arrastre y la fraccién de masa de la bateria, siendo esta Ultima la relacién entre la masa de la
bateria y la masa méxima de despegue de la aeronave.

Extensor de autonomia: conjunto de componentes del tren motriz que se utiliza para aumentar la autonomia
total mas alla de lo que se puede conseguir Unicamente con las baterias recargables. Por ejemplo, en el caso
de una solucién de turbina de gas basada en combustible (un turbogenerador), el "extensor de autonomia"
comprenderia la turbina de gas y sus accesorios (sistema de aceite, admisidn, escape, etc.), el combustible, el
sistema de combustible, el generador eléctrico y los cables y otros elementos adicionales del sistema eléctrico
necesarios para suministrar energia a las baterias recargables o a los propulsores. En el caso de una bateria
no recargable, como una bateria de metal-aire 0 una bateria de aluminio-aire, el extensor de autonomia
comprenderia la bateria, incluidas las celdas de energia, el sistema de gestién de la bateria y los elementos
que contribuyen a la integridad estructural (por ejemplo, un armazén u otros elementos mecanicos), la gestién
térmica (por ejemplo, placas o canales de refrigeracién), la intercambiabilidad o la seguridad y fiabilidad de las
celdas, asi como los cables adicionales o los elementos de distribuciéon de energia necesarios para transferir
la energia de la bateria no recargable a la bateria recargable o a los propulsores. Tenga en cuenta que la masa
del extensor de autonomia, independientemente del tipo de extensor de autonomia, se considera parte de la
MOE.

Fuente de energia primaria: las baterias recargables para alimentar los propulsores.

Fuente de energia secundaria: fuente de energia utilizada por el extensor de autonomia, que es de un tipo
diferente a las baterias recargables. Por ejemplo, baterias no recargables o combustible Jet A1. En el caso de
una solucién con bateria no recargable, la fuente de energia secundaria es la propia bateria no recargable. En
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el caso de una solucién de turbina de gas basada en combustible, el extensor de autonomia incluye combustible
como segunda fuente de energia, asi como los deméas componentes descritos en la presente memoria.

Densidad de energia efectiva del extensor de autonomia: capacidad de energia efectiva del extensor de
autonomia, dividida por la masa del extensor de autonomia.

La energia "efectiva" se refiere a la cantidad Util de energia suministrada al eje de los propulsores. Esto tiene
en cuenta tanto la densidad de energia utilizable de la fuente de energia secundaria como las posibles pérdidas
de conversién o transmisién entre la fuente de energia secundaria y el eje de los propulsores.

Por ejemplo: para un extensor de autonomia basado en una turbina de gas, que contiene 500 kg de combustible
con una energia especifica de 43 MJ/kg, una masa de extensor de autonomia sin combustible de 1.000 kg, un
rendimiento de la turbina de gas del 35 % y un rendimiento de conversién/transmisién del eje de la turbina de
gas al eje del propulsor del 90 % (teniendo en cuenta, por ejemplo, las pérdidas en cables, maquinas eléctricas
y electrénica de potencia), la densidad de energia efectiva seria de (500 - 43 - 0,35 . 0,9) MJ /(1000 + 500) kg
= 4,52 MJ/kg = 1.254 Wh/kg. En el caso de un extensor de autonomia con bateria no recargable, la densidad
de energia efectiva del extensor de autonomia seria aproximadamente equivalente a la "densidad de energia
de la bateria" definida en la presente memoria, suponiendo que la masa de los elementos adicionales de
distribucién de energia necesarios para la bateria no recargable sea pequefia en comparacién con la masa de
la propia bateria no recargable.

Propulsor: dispositivo utilizado para generar empuje; por ejemplo, una hélice o un ventilador.

Baterias "asociadas al ala": baterias que estan instaladas de tal forma que contribuyen a reducir el momento
flector de la raiz del ala durante el vuelo nivelado estable. Por ejemplo, baterias instaladas en el cajén del ala
(o en el volumen del ala), o baterias fijadas a los largueros del ala, al revestimiento del ala, o en géndolas
instaladas sobre o bajo el ala.

Bateria "recargable: una bateria (es decir, un dispositivo de almacenamiento de energia que contiene una o
més celdas electroquimicas) cuya energia puede cargarse de nuevo tras descargarse aplicando energia
eléctrica externa; opcionalmente, significa que la bateria es recargable in situ mientras esta instalada en la
aeronave.

Masa estructural del ala (WM): masa de la estructura bésica del ala, incluyendo costillas, largueros, paneles
de revestimiento, etc., pero excluyendo elementos secundarios como dispositivos de hipersustentadores,
alerones, frenos de velocidad o mecanismos de accionamiento. En el caso de una aeronave existente, puede
medirse, mientras que en el procedimiento de disefio conceptual debe estimarse. Para los valores y limites
establecidos en este documento, la masa estructural (basica) del ala se define siguiendo Synthesis of Subsonic
Aircraft Design, Egbert Torenbeek, 1982, Delft University Press, Apéndice C, seccién C-2.

Envergadura: distancia entre el extremo de un ala y el de la otra cuando las alas estan colocadas para el vuelo
normal. Ala: un ala tiene dos mitades (normalmente simétricas), es decir, las aeronaves convencionales
(monoplanos) tienen un ala principal.

Relacién masa de la bateria/masa del ala (BMAVM). masa de las baterias que estan asociadas al ala
adoptando las definiciones de "masa de la bateria" y "asociada al ala" proporcionadas en la presente memoria,
independientemente de que constituyan la fuente de energia primaria o secundaria, dividida por la "masa
estructural del ala", tal como se define en la presente memoria.

Escotilla portante: escotilla que actia como parte integrante de la estructura del ala cuando esta cerrada,
transmitiendo cargas aerodindmicas, inerciales, gravitatorias o de otro tipo de un punto a otro de la estructura
del ala, y manteniendo la forma deseada y la integridad estructural del ala en vuelo.

Férmulas

Las siguientes formulas y descripciones de apoyo sirven de base para los calculos, estimaciones, principios y
conceptos descritos en la presente divulgacién.

La autonomia de una aeronave eléctrica de bateria se define mediante la ecuacién 1, conocida como ecuacién

= NetecMpChat - {ecuacidn 1a)

de Breguet adaptada:R :z (L) (M';Z]M)

Es deseable aumentar la BM/MTOM y la L/D, o ambos, para aumentar la autonomia. Los demés términos de
la ecuacién 1 se definen en la presente memoria en la seccién de simbolos y parametros y se fijan
esencialmente en un valor maximo actualmente alcanzable, como se describira a continuaciéon. Como se
describe en la presente memoria en la seccién de definiciones, el producto de los términos BM/MTOM y L/D en
la ecuacién 1a se define en la presente memoria como el factor de autonomia eléctrica "ERF" dado por la

F= (E) . (M"T‘ZIM) {ecuacion 1b)

ecuacién 1b.
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La ecuacidn 2 define la eficiencia energética de la aeronave en vuelo de crucero:

Energia por pax Km (MJ/paxkm) =

- w (ecuacion 2)
W wromineccty ¢/p) (Nota: 1 pax = 1000 Newton)

El aumento de PLM/MTOM reduce la energia por pax km y, por tanto, aumenta la eficiencia energética por
pasajero.

Otra formula es la llamada ecuacion de la unidad:

MTOM = PLM + BM + EOM (ecuacién 3a)

Esto significa simplemente que la masa total de la aeronave (0 MTOM) es la suma de la carga Util maxima, las
baterias y la masa operativa en vacio (EOM). Tenga en cuenta que PLM es la masa méxima de carga util. Esta
ecuacién unitaria también puede escribirse como una suma de tres relaciones:

( EM )+(PLM)+(EOM):1 {ecuacion 3b)
mrom)  \MTOM MTOM

Algunos de los principios de disefio descritos en la presente memoria pretenden maximizar BM/MTOM y/o
PLM/MTOM, minimizando EOM/MTOM.

Supuestos de célculo

Las férmulas adaptadas de autonomia de Breguet y eficiencia energética (ecuaciones 1y 2) incorporan varios
parametros que son el foco de los principios de disefio de la presente divulgaciéon. Sin embargo, para los
célculos que se presentan en la presente memoria, deben asumirse algunos valores para estas variables. Estos
supuestos son representativos de una aeronave de transporte comercial "grande". La razén para centrarse en
esta categoria de aeronaves se explica en la siguiente descripcion, especialmente bajo los epigrafes "pensar
en grande" y "pensar en los afios sesenta".

Nelec =90 %. Neiec €5 la eficiencia total desde la descarga de la bateria hasta la energia entregada al eje de la
hélice. Es la multiplicacién de cuatro eficiencias (junto con valores supuestos a efectos de célculo): eficiencia
de descarga de la bateria (97 %), eficiencia del cable (98 %), eficiencia del inversor (98,5 %) y eficiencia del
motor eléctrico (96 %). Los valores porcentuales citados son niveles elevados pero alcanzables para estos
componentes.

Ne = 85 %. ny es la Eficiencia Propulsiva; una medida para la eficiencia de la hélice en la conversiéon de la
potencia recibida del eje de la hélice en empuje y velocidad en vuelo de crucero. La supuesta eficiencia de la
hélice del 85% ya se da en las aeronaves turbohélice de combustible fosil actuales. La propulsién distribuida y
el disefio optimizado de las hélices podrian mejorar alin mas este aspecto.

epat = 200 - 400 Wh/kg. Hay varios factores que determinan este parametro:
e Densidad energética de las celdas individuales (energia eléctrica total por kg de celda de bateria);

e Relaciéon celda/paquete (cantidad de material adicional afiadido a las celdas de la bateria para
proporcionar rigidez estructural, proteccién contra incendios, etc.);

o Estado de carga maximo y minimo (las baterias ofrecen un rendimiento notablemente diferente en
términos de tensién, potencia maxima y resistencia interna en funcién de su estado de carga, por lo
que a menudo existen limites practicos de estado de carga minimo y maximo, también para proteger
las baterias contra la degradacién); y

e Degradacién de la bateria (densidad de energia maxima real como porcentaje de la densidad de
energia maxima con cero ciclos).

Dado que se desconoce la densidad de energia Util de la bateria dentro de 10 afios, los principios y calculos
de la presente divulgacién pueden aplicar un rango de 200-400 Wh/kg. El extremo inferior de este intervalo
representa la tecnologia actual, mientras que el extremo superior es la tecnologia a la que se aspira, por
ejemplo, tal y como se expresa en el proyecto SABERS de la NASA. Varias publicaciones utilizan densidades
de energia mucho mas elevadas y siguen concluyendo que la aviacidn eléctrica con baterias a gran escala no
es viable. Por lo tanto, mostrar las posibilidades de las aeronaves eléctricas de bateria con una densidad de
energia de 200-400 Wh/kg, demuestra la validez de los principios de disefio de la presente divulgacién. Sin
embargo, en algunas realizaciones, las baterias recargables tienen una relacién energia/masa de al menos
240 Wh/kg, preferiblemente de al menos 360 Wh/kg, més preferiblemente de al menos 440 Wh/kg. En cualquier
caso, las baterias recargables tienen una capacidad energética suficiente para proporcionar a la aeronave una
autonomia de al menos 500 km, al menos 800 km o al menos 1.000 km.
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L/D = 22. La mayoria de las aeronaves regionales y de fuselaje estrecho tienen una relacién L/D de 15-186,
mientras que los grandes aeronaves de larga autonomia actuales se acercan a una L/D de 19-20. Sin embargo,
como se expone en la siguiente descripcidén, pueden asumirse valores de L/D de 20-25 para una aeronave
eléctrica bien disefiada. Para los célculos, se ha supuesto un L/D de hasta 22.

La autonomia Breguet (0 autonomia de crucero de Breguet) se calcula con estos supuestos mencionados.
Esta autonomia es el alcance maximo teérico en vuelo de crucero. Supone que toda la energia de la bateria
disponible se utiliza para la propulsién y no tiene en cuenta las pérdidas de eficiencia debidas al rodaje, el
despegue, el ascenso, etc.

La autonomia util se calcula tomando la autonomia de Breguet y realizando las siguientes correcciones:

e Ascenso y descenso, durante los cuales las condiciones operativas y las eficiencias difieren del vuelo
de crucero. Por ejemplo, una eficacia propulsiva en ascenso del 80 % en lugar del 87 %.

e Energia adicional necesaria para todos los sistemas no propulsivos (sistema de gestién térmica,
sistema de control ambiental, aviénica, etc.), estimada en un 6 % de la energia propulsiva necesaria.

e Energia de la bateria necesaria para el rodaje, el despegue y el aterrizaje, supuesta en 27 MJ por
vuelo y por 1000 kg de MTOM.

e Para el segmento de desvio de las aeronaves con un extensor de autonomia basado en una turbina
de gas, se supone que la energia adicional de la bateria necesaria para la asistencia en Go Around y
el ascenso a la altitud de desvio es de 40 MJ por vuelo, por 1.000 kg de MTOM.

La autonomia util expresa, por tanto, la autonomia que puede volarse realmente de "puerta a puerta” en aire
en calma. Nota: la autonomia calculada para los distintos disefios paramétricos (por ejemplo, en la tabla 5) es
la autonomia util, calculada como se ha explicado anteriormente.

Las aeronaves deben llevar suficiente combustible/energia tanto para el viaje en cuestién como para cubrir
desvios u otras situaciones de emergencia. El combustible (o energia) necesario consta de los siguientes
elementos:

e Energia para rodaje: cantidad necesaria para el arranque y el rodaje

e Energia de viaje: cantidad necesaria para el viaje desde el despegue hasta el aterrizaje y el rodaje
hasta la parada, calculada en funcién de la ruta y la altitud previstas.

e Energia de contingencia: cantidad necesaria para cubrir el consumo de combustible adicional
inesperado durante el viaje, por ejemplo, debido a vientos en contra, rutas menos éptimas, etc. A
menudo, 3-5 % del combustible del viaje

e Energia alternativa: combustible necesario en caso de desvio al aeropuerto alternativo. Este
combustible cubre el viaje desde el destino hasta el alternativo. La cantidad exacta depende del
aeropuerto alternativo seleccionado. En algunos casos (buen tiempo y milltiples pistas), no es
necesario disponer de una pista alternativa.

e Energia de reserva final: cantidad que cubre el vuelo en espera (loiter), una estancia sobre el
aerédromo a 1.500 pies a la potencia minima requerida durante 30 minutos (motores de turbina).

El disefio propuesto cubre la energia para el rodaje y el trayecto mediante baterias recargables. La reserva
final (loiter), la reserva alternativa y la reserva de contingencia se cubren mediante un extensor de autonomia.
La autonomia total puede calcularse como la suma de la autonomia Util y la autonomia derivada de las tres
reservas energéticas anteriores.

Principios de disefio para maximizar la autonomia efectiva

Introduccién y principios de disefio

Los inventores han reconocido que el pensamiento convencional en el disefio de aeronaves eléctricas prevé
una autonomia Gtil muy limitada para las aeronaves con baterias recargables. En la presente divulgacién se
proponen nuevos principios de disefio que son contrarios a las tendencias, intuiciones e ideologias de disefio
existentes para las aeronaves eléctricas.

La presente divulgacién incluye nueve principios de disefio que definen un nuevo espacio de disefio para

aeronaves comerciales eléctricas de bateria. Estos nueve principios pueden utilizarse en cualquier
combinacion.

1
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1. 'Pensar en grande': utiliza las ventajas aerodinamicas y de escala de peso.
. 'Pensar en los afios 60': utiliza principios de disefio de aeronaves de largo alcance de los afios 60.

. '"Asociar las baterias al ala': baterias en el ala para reducir peso.

HowWN

. 'Baja relacién potencia-peso’: utiliza las caracteristicas del motor eléctrico en tu beneficio.

5. 'Carga alar 6ptima’: utiliza DEP y acepta mayor distancia de despegue y aterrizaje y menor altitud
de crucero.

6. "Una configuracion de ala baja": utiliza un disefio de ala baja para transportar cargas en diversos
escenarios de la forma més eficaz, reduciendo el peso del ala, el fuselaje y el tren de aterrizaje.

7. "Escotillas portantes”: Construccion de ala lo mas ligera posible para asegurar el acceso a las
baterias para su sustitucion.

8. 'Tratar las reservas de forma diferente’: Diferentes soluciones para las reservas exigidas.

9. 'Una elevada LID es un regalo gratuito': esbeltez normal del ala y ala grande frente a fuselaje
pequefio dan elevada L/D.

'Pensar en grande'

La ecuacién de autonomia de Breguet es independiente del tamafio de la aeronave. Esto se aplica tanto a las
aeronaves de radiocontrol mas pequefias como al Airbus A380. Sin embargo, hay varios efectos de escala que
influyen en los pardmetros de la ecuacién de Breguet:

1.

1) Varios sistemas de aeronaves tienen una masa determinada, independiente del tamafio de la
aeronave. Esto implica que cuanto mayor sea la aeronave, menor seré la masa relativa de estos
sistemas como porcentaje de la masa total y menor sera la contribucién relativa de estos sistemas a
la EOM. Este es el caso, por ejemplo, de la avibnica, los instrumentos de cabina, etc. Otros sistemas
(por ejemplo, los eléctricos) también presentan un escalado inferior al proporcional con el tamafio de
la aeronave. En este sentido, pasar a disefios de aeronaves mas grandes es favorable porque se
puede reducir la fraccién de peso en vacio.

2) El peso de la estructura de la aeronave (fuselaje, estructura del ala, seccién de cola, tren de
aterrizaje) depende de muchos factores. Hay varios factores que escalan positivamente con el tamafio
de la aeronave (es decir, las aeronaves mas grandes tienen una fraccidén de peso en vacio reducida):
por ejemplo, el volumen del fuselaje de una aeronave de 100 asientos se utiliza de forma més eficiente
(volumen del fuselaje por pasajero) que el de una aeronave de 20 asientos. Sin embargo, también hay
factores que escalan negativamente y aumentan la fraccién de peso en vacio con el tamafio, sobre
todo la llamada "ley de cuadrado cubo" (ref. 17). Esta ley establece que cuando las dimensiones de
una aeronave crecen en un factor 2 (dos veces mas largo, dos veces mas envergadura), las areas
(area del ala, area mojada del fuselaje) crecen en un factor 22y el volumen -y por tanto el peso
estructural- con un factor 25. Un ejemplo de ello es la fraccion de peso del ala (masa del ala dividida
por la MTOM o WM/MTOM), que aumenta con la envergadura del ala si la carga alar se mantiene
constante. En general, el efecto neto de estos dos factores es que la fraccion de masa operativa en
vacio se reduce al aumentar el tamafio. Sin embargo, existe un "tamafio 6éptimo de la aeronave"
aproximado y, en las aeronaves que superan este tamafio, los factores de escala positivos disminuiran
y empezaran a dominar los factores de escala negativos, de modo que la fraccién de masa operativa
en vacio empieza a aumentar de nuevo con el incremento de la MTOM. En la préactica, debido a la
influencia de otras consideraciones de disefio, es dificil determinar este punto con exactitud, pero una
buena aproximacién es que el tamafio éptimo es de aproximadamente 200.000 kg de MTOM. No
existe ninguna razén técnica que justifique una MTOM maxima para las aeronaves segun la presente
divulgacién; sin embargo, no esta previsto que las aeronaves con una MTOM superior a 300.000 kg
sean econémicamente viables. Por lo tanto, una MTOM maxima nominal para la aeronave eléctrica
segun la presente divulgacién son aproximadamente 300.000 kg.

3) El rendimiento aerodindmico, expresado como la relacién sustentacién-arrastre (L/D), tiende a
aumentar cuando se pasa de aeronaves mas pequefios de aviacién general (hasta 19 asientos) a
aeronaves comerciales mas grandes. Esto se debe al hecho de que las aeronaves mas pequefios en
relacién con su tamafio tienen una mayor superficie frontal, un fuselaje ineficiente, trenes de aterrizaje
a menudo no retractiles, superficies de cola y de control relativamente grandes, etc.

Existen dos conjuntos de requisitos de certificaciéon de aeronavegabilidad para las aeronaves de pasajeros. En
Europa se denominan CS-23 y CS-25. En Estados Unidos existe una normativa similar. La CS-23 se aplica a
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las aeronaves con 19 pasajeros 0 menos y un peso maximo de 8.618 kg. La CS-25 se aplica a las aeronaves
méas grandes. Los requisitos de la CS-25 son en muchos aspectos mas estrictos que los de la CS-23.

Para conseguir una autonomia significativa, EOM/MTOM debe ser lo mas bajo posible y L/D debe ser lo més
alto posible. Los inventores han reconocido que, teniendo en cuenta las consideraciones antes mencionadas
sobre la escala que afecta a la masa operativa en vacio, la fraccién de peso en vacio y la L/D, el espacio de
disefio del CS-25 es mucho méas adecuado para las aeronaves eléctricas de bateria.

Por lo tanto, segln la invencién, la MTOM es superior a 8.618 kg. La MTOM también puede ser mayor segun
las realizaciones y se pueden observar mejores efectos en la autonomia cuanto mayor sea la MTOM. Por
ejemplo, la MTOM es superior a 20.000 kg, opcionalmente superior a 40.000 kg, opcionalmente superior a
60.000 kg, opcionalmente superior a 80.000 kg, opcionalmente superior a 100.000 kg. La MTOM méxima puede
ser de 200.000 kg, 250.000 kg o 300.000 kg. Asi pues, el intervalo de MTOM de las aeronaves eléctricas de
bateria recargable segln la presente divulgacién puede definirse mediante cualquier combinacién de estos
limites superior e inferior, o cualquier intervalo abierto definido por los limites inferiores.

'Pensar en los afios 60'

Los estudios anteriores sobre el potencial de las aeronaves eléctricas utilizan aeronaves modernos de corto
alcance que funcionan con combustibles fésiles como aeronaves de referencia para la comparacién. Las
aeronaves de corto alcance que utilizan combustibles fésiles necesitan relativamente poco combustible, por lo
que su fraccién de masa energética (EM/MTOM) es baja, del orden del 15 % - 20 %. Estas aeronaves suelen
tener una fraccién de masa operativa en vacio EOM/MTOM en torno al 60 %. Dichos estudios asumen
posteriormente que, dado que las baterias son pesadas (es decir, la densidad energética de las baterias es
baja en comparacién con la densidad energética del combustible de aviacién), una aeronave eléctrica tendria,
en el mejor de los casos, una EOM/MTOM comparable. Sin embargo, esta suposicién es incorrecta y ha llevado
a numerosos autores a centrarse en una parte equivocada del espacio de disefio.

En los albores de la era de los aviones a reaccién, en la década de 1960, se desarrollaron varias aeronaves
con fracciones de masa operativa en vacio mucho menores y fracciones de energia mucho mayores que las
aeronaves actuales. El Boeing 707 y el Douglas DC8-63 tenian fracciones EOM/MTOM en torno al 45 %. El
motivo era la necesidad de cubrir distancias intercontinentales, lo que, unido a la escasa eficacia termodindmica
de los motores a reaccién de primera generacién y a una aerodindmica modesta, se traducia en un elevado
consumo de combustible. Por ejemplo, Aerodynamic Design of Transport Aircraft, E. Obert, IOS Press, 2009,
muestra las fracciones EOM/MTOM y EM/MTOM de varios aviones desarrollados en el periodo 1950-1990. El
autor (Obert) concluye que la Figura 5 de su libro "muestra que, para una determinada categoria de aeronave,
la fraccién de peso en vacio es més o menos constante y casi independiente del tamafio de la aeronave, pero
depende de la autonomia." Para una aeronave de largo alcance, la fraccion de peso en vacio seria del 45 % y
la fraccién de combustible de alrededor del 45 %, dejando un 10 % para la carga Util. Las aeronaves de corto
recorrido tienen una fraccién de combustible de alrededor del 20-25 %, fracciones de peso en vacio del 50-60
% y fraccion de carga util del 25-30 %". Obert utiliza el peso, pero el lector comprendera que "Masa" (kg) y
"peso" (N) pueden utilizarse indistintamente cuando se describen fracciones o correlaciones de masa o peso,
ya que sélo se diferencian por un factor constante g, término que se anula en dichas fracciones o correlaciones.

En Advanced Aircraft Design, Egbert Torenbeek, Whiley Press, 2013, se observa una relacién similar. Alli, el
autor (Torenbeek) concluye que "esto sugiere que la fraccién de EOM estd mas estrechamente relacionada con
la fraccién de combustible que con cualquier otra caracteristica" A continuacién, Torenbeek propone una

férmula para estimar el peso en vacio de la Clase 1 para aeronaves de fuselaje estrecho (todas las unidades
en kg)ZEOM = 1,25-PLM + 0,2 - MTOM + 500 (ecuacion 4)

Combinando esta ecuacién con la ecuacién de la unidad (ecuacién 3a) y especificando un PLM (por ejemplo,
10.000 kg para una aeronave de 100 pax), se puede expresar tanto la EOM como la EOM/MTOM en funcién
de EM/MTOM. Ademas, utilizando la ecuacién 2, se puede calcular el consumo de energia por pasajero-
kilbmetro en funcién de la EM/MTOM.

La ecuacién 4 se proporciona Unicamente con fines ilustrativos y la relacién entre EOM, PLM y MTOM en las
realizaciones puede o no seguir esta relacién.

Las Figuras 1a, 1b y 1c, respectivamente, muestran un gréfico de la EOM/MTOM, la EOM y el consumo de
energia en funcién de la EM/MTOM (que también puede leerse como BM/MTOM para aeronaves eléctricas de
bateria) calculada mediante la ecuacién 4. Las Figuras 1a, 1b y 1c y la Figura 3, son todas indicativas y con
fines meramente ilustrativos y no pretenden limitar la presente divulgacién. No obstante, en aras de la claridad,
se enumeran a continuacién una serie de supuestos. La estimaciéon de la EOM se basa en la formula
de Advanced Aircraft Design, Egbert Torenbeek, Whiley Press, 2013. La EOM (en kg) = 1,25 x PLM + 0,2 x
MTOM + 500. Se supone que el PLM es de 10.000 kg y es indicativo de una aeronave de 100 pax.

Las Figuras 1a, 1b y 1¢ muestran una clara relacién entre tres parametros y la fraccién de energia EM/MTOM:
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e Una fraccién de masa de energia elevada (EM/MTOM) se correlaciona con una fraccién de masa de
funcionamiento en vacio baja (EOM/MTOM).

e Una fracciéon de masa de energia elevada (EM/MTOM) se correlaciona con una alta masa operativa
en vacio (EOM).

e Una elevada fraccidén de masa energética (EM/MTOM) se correlaciona con un alfo consumo de
energia por pax km.

Estas correlaciones son contraintuitivas y a menudo mal comprendidas. Muchos autores suponen
implicitamente que una MOE/MTOM baja implica una MOE baja y, por tanto, una aeronave mas eficiente. Sin
embargo, en comparacién con las aeronaves actuales, los aviones a reaccién y propulsores de largo alcance
de los afios 60 no tenian una menor EOM/MTOM porque tuvieran una EOM mas baja, sino porque tenian una
MTOM més alta como consecuencia de la elevada masa de energia.

Un efecto similar se produce en el caso de las aeronaves eléctricas: en este caso, la fraccion EM/MTOM no es
elevada debido a la gran autonomia, ni a una escasa eficiencia termodinamica, sino porque la fuente de energia
en si no es energéticamente densa en comparacién con los combustibles fésiles y, por tanto, muy pesada a las
energias necesarias para lograr vuelos de mayor autonomia.

En otras palabras, si se comparan una aeronave eléctrica y una aeronave basada en combustibles fésiles,
ambas disefiadas para, por ejemplo, 1.000 km de autonomia, la aeronave eléctrica tiene intrinsecamente una
mayor EM/MTOM vy, por tanto, tiene intrinsecamente una menor EOM/MTOM.

Para ilustrar este efecto, el esquema de la Figura 2a muestra conceptualmente cémo varian EOM/MTOM,
PLM/MTOM y EM/MTOM con la autonomia (y cémo escalan EOM/MTOM, PLM/MTOM con EM/MTOM). La
Figura 2a muestra un diagrama esquemético con un eje vertical 201 que representa la masa como porcentaje
de la MTOM y un eje horizontal 202 que representa simultaneamente la autonomia de la aeronave en kmy la
EM/MTOM. El eje horizontal muestra dos escalas para la autonomia, una primera escala 203 para las
aeronaves de combustible fésil y una segunda escala 204 para las aeronaves eléctricas de baterias
recargables. El grafico muestra tres areas: una primera area 230 que representa PLM/MTOM, una segunda
area 240 que representa BM/MTOM y una tercera area 250 que representa EOM/MTOM. Los valores de
autonomia indicados en la Figura 2a son teéricos, indicativos de valores tipicos que podrian obtenerse
utilizando una ecuacién de Breguet de autonomia de crucero.

Como puede observarse en la Figura 2a, existe un primer espacio de disefio 210 en el extremo inferior de la
escala (0 EM/MTOM) en el eje horizontal y un segundo espacio de disefio 220 en el extremo superior de la
escala. Cabe sefialar que los espacios de disefio s6lo se representan esqueméticamente y que la escala de
los marcadores que representan los limites del espacio de disefio no limita la presente divulgacién. En relacién
con las aeronaves propulsadas por combustibles fésiles, el primer espacio de disefio 210 representa los
turbohélices y el segundo espacio de disefio 220 representa los aviones a reaccién de largo alcance
propulsados por combustibles fosiles que adoptan los principios de disefio "pensar en grande" y/o "pensar en
los afios 60" descritos en la presente memoria.

Como puede verse en la parte izquierda de la Figura 2a, el primer espacio de disefio 210 se caracteriza por
fracciones de masa operativa en vacio mas altas, fracciones de masa de carga util més altas y fracciones de
masa de energia mas bajas. Como se muestra en el lado derecho de la Figura 2a, el segundo espacio de
disefio 220 se caracteriza por fracciones de masa operativa en vacio més bajas, fracciones de masa de carga
util més bajas y fracciones de masa de energia mas altas.

La Tabla 2 compara la autonomia tipica, la MTOM, la EOM/MTOM, la PLM/MTOM y la EM/MTOM de varias
aeronaves para reflejar las tendencias mostradas en la Figura 2a con datos reales. E| ATR72-600, el Q400, el
DC-8-63 y el B707-320B son aeronaves de combustible fésil conocidos y el FOX representa un disefio de
aeronave eléctrica con baterias recargables.

Por consiguiente, puede entenderse que una aeronave basada en combustibles fésiles puede disefiarse para
el primer espacio de disefio 210 de la Figura 2a (primer alcance 203 del orden de 500-2.000 km, fraccién de
masa de carga Util elevada) o para el segundo espacio de disefio 220 (primer alcance 203 del orden de 5.000-
15.000 km, fraccién de masa de carga util baja), en funcién del segmento de mercado al que se dirija. Sin
embargo, dado que la autonomia de las aeronaves eléctricas de baterias recargables es significativamente
menor que la de las aeronaves de combustible, sélo se puede conseguir una capacidad de misién significativa
si la autonomia es lo mas alta posible. Los inventores han reconocido que una aeronave eléctrica disefiada
seguln el segundo espacio de disefio 220 puede alcanzar una capacidad de misién comercialmente significativa.
Aunque el segundo espacio de disefio 220 da lugar a fracciones de carga util-masa inferiores a las de una
aeronave basada en combustibles fésiles disefiada para la misma autonomia, la Figura 1c muestra que el
consumo de energia por pasajero-km sigue siendo competitivo debido a la eficiencia sustancialmente mayor
del tren de motriz.
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Tabla 2. - Alcances tipicos, MTOM y fracciones de masa para aeronaves de ejemplo

Eléctrico Propulsor moderno de corto alcance Reactor delargo alcance de los aitas 60
Modelo Fax ATR72-600 Q400 DC-8-63 B707-320B
Alcance tipico 800 km 1500 km 2040 km 7400 km 9300 km
MTOM 76t 23t 301 1611 151t
EOM/MTOM 59,1% 58,5% AAT7%
PL/MTOM 25,7% 27,0% '
EM/MTOM 15.2% 14,6%

Nota: fracciones de masa tomadas como media entre |a mision de carga util
maxima y |a mision de combustible maximo.

Los valores en gris {(subrayados) indican fracciones que difieren en menos de
+15% de las de la aeronave eléctrica

Los inventores han reconocido que, si se comprenden correctamente estos efectos de escala, se llega a una
conclusién aparentemente sencilla pero que se pasa por alto en todas partes: una aeronave eléctrica bien
disefiada se encuentra en una parte muy diferente del espacio de disefio que una aeronave convencional de
una capacidad de autonomia similar. El reequipamiento de una aeronave existente con baterias, el disefio de
una nueva aeronave eléctrica con las mismas fracciones de masa o incluso el disefio de una nueva aeronave
eléctrica para el mismo conjunto de requisitos de misién que una aeronave de corto alcance basada en
combustible da como resultado un disefio subdptimo.

Esta forma Unica de ver el problema del disefio de aeronaves eléctricas con baterias recargables da lugar a
tres opciones de disefio propuestas en la presente divulgacién. En primer lugar, los requisitos de la misién
(carga util, autonomia, distancia de despegue, etc.) no vienen dados, sino que se tratan como variables de
disefio en la fase exploratoria. En segundo lugar, para esa fase exploratoria, se utilizan las fracciones de masa
correspondientes a una aeronave con una EM/MTOM similar, en lugar de una aeronave con un alcance similar.
Y en tercer lugar, se selecciona EOM/MTOM como parametro importante a minimizar cuando se toman
decisiones de disefio a nivel de vehiculo, ya que eso maximiza PLM/MTOM y EM/MTOM. Los principios y
opciones de disefio descritos bajo los epigrafes "Asociar las baterias al ala", "Baja relacién potencia-peso",
"Carga o6ptima del ala", "Configuracién de ala baja" y "Escotillas portantes” de la presente divulgacién se centran
en esta reduccién de la EOM/MTOM. Como muestra la Figura 2b, estos principios de disefio "inclinan la cufia
energética hacia abajo". La Figura 2b muestra una réplica de la Figura 2a a titulo comparativo y debajo de ella
el mismo tipo de diagrama mostrado para las aeronaves eléctricas de baterias recargables que emplean uno o
méas de los principios antes mencionados que permiten reducir la EOM/MTOM.

Si EOM/MTOM se reduce y BM/MTOM (ya que ahora estamos describiendo aeronaves eléctricas de bateria
en particular) mantiene los valores del grafico que se muestra en la Figura 2a, se permite que PLM/MTOM
aumente en proporciéon a la disminucién de EOM/MTOM. Alternativamente, tanto la BM/MTOM como la
PLM/MTOM pueden aumentarse en funcién de la finalidad deseada de la aeronave (equilibrando los requisitos
de PLM y alcance, por ejemplo).

En resumen, en términos de fracciones de masa, una aeronave eléctrica bien disefiada deberia tener mas en
comun con una aeronave de combustible f6sil de largo alcance de los afios 60 que con una aeronave moderna
de hélice de corto alcance. Es decir, para las aeronaves eléctricas de bateria recargable segln la presente
divulgacién, la masa de la bateria puede ser de al menos el 30 %, al menos el 35 %, al menos el 40 %, al
menos el 45 %, al menos el 50 % o incluso al menos el 55 % de la MTOM. La masa operativa en vacio puede
ser inferior o igual al 55 %, inferior o igual al 50 %, inferior o igual al 45 %, inferior o igual al 40 % o incluso
inferior o igual al 35 % de la MTOM. La masa de la carga util puede ser de al menos el 5 %, al menos el 10 %,
al menos el 15 %, al menos el 20 % o incluso al menos el 25 % de la MTOM. Las realizaciones incluyen
cualquiera de las aeronaves eléctricas de bateria recargable definidas en la presente memoria que tengan
combinaciones de los limites antes mencionados de BM/MTOM, EOM/MTOM y PLM/MTOM (sumando hasta
el 100 % segln la ecuacién de la unidad).

Incluso si el experto se diera cuenta de que la masa operativa en vacio debe reducirse o limitarse para aumentar
la autonomia, no existe ninguna aeronave eléctrica recargable que lo consiga, ya que la fraccién de masa de
la bateria y la relacion entre sustentacion y arrastre no son suficientes para cumplir los factores de autonomia
eléctrica definidos en la presente divulgacién.

Otra caracteristica de las aeronaves de largo alcance de los afios 60 (o de las aeronaves disefiadas segun el
segundo espacio de disefio 220 de la Figura 2a) es que el fuselaje es pequefio en comparacién con el tamafio
del ala. En cambio, en las aeronaves eléctricas disefiadas tomando como referencia las aeronaves turbohélice
de combustible fésil, el fuselaje es mayor en comparacién con el tamafio del ala. Esto se describe con mas
detalle en el epigrafe "Una alta L/D es un regalo".
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'Asociar las baterias con el ala’

La relacién entre EOM, PLM y MTOM mostrada en las Figuras 2a y 2b es valida para las aeronaves
convencionales de combustible fésil de "tubo y ala", que transportan pasajeros y carga en el fuselaje y
combustible/energia en el ala.

La posicién del combustible o las baterias en la aeronave tiene un impacto significativo en la masa operativa
en vacio. Las baterias no pierden su masa durante el vuelo y, aunque esto suele considerarse una desventaja,
en muchos casos también puede aprovecharse para reducir el peso estructural. La masa de la estructura del
ala es impulsada predominantemente por el momento flector del ala en la raiz del ala (interseccién ala/fuselaje).
La masa estructural del fuselaje depende del tamafio del fuselaje y del peso transportado en el fuselaje.

Los inventores han reconocido que si las baterias se llevan en el fuselaje en lugar de en el ala, se producen
los siguientes efectos:

e La masa estructural del ala aumenta debido al incremento del momento flector de la raiz del ala
durante el vuelo nivelado, ya que no hay peso de la bateria para contrarrestar la fuerza de sustentacion
del ala.

e Aumento de la masa estructural del fuselaje debido al mayor peso que debe soportar (y posible
aumento del arrastre aerodindmico, ya que lo mas probable es que deba aumentarse el volumen del
fuselaje para transportar las baterias).

e Se produce un "efecto bola de nieve": a medida que aumenta el peso de las alas y el fuselaje, se
necesita mas energia para volar la misma distancia, lo que requiere mas baterias, que aumentan atn
més las masas de las alas y el fuselaje, y asi sucesivamente. Este efecto de bola de nieve es
especialmente pronunciado en fracciones de masa de alta energia.

Por lo tanto, un principio de disefio de la presente divulgacion es asociar las baterias con el ala de acuerdo con
la definicién correspondiente proporcionada en la presente memoria. Por ejemplo, las baterias pueden cargarse
en el volumen del ala (en la caja del ala), o alojarse sobre o bajo el ala. Esto contribuye a reducir el momento
flector de la raiz del ala porque la masa de las baterias contrarresta la contribucién del sustentador al momento
flector de la raiz del ala en vuelo nivelado estable. Es decir, el momento flector de la raiz del ala en una primera
direccién causado por la sustentacién se anula parcial o totalmente por el momento flector de la raiz del ala
causado por el peso de las baterias asociadas al ala o viceversa.

La distribucién de las baterias a lo largo del ala en el sentido de la envergadura contribuye a maximizar estas
ventajas. Este principio es bien conocido desde los estudios de los afios 1950-1960 para los llamados
cargadores de envergadura: pero se aplicé a las alas volantes con toda la carga util en el ala (véase, por
ejemplo, la Figura 9 de la Division de Aeronautica del Programa de Disefio Avanzado de la NASA/USRA.
Informe final 1988-89. Disefio de una aeronave de carga Spanloader). Estos conceptos de aeronave, aunque
nunca se construyeron, demostraron que son viables fracciones de masa operativa en vacio de alrededor del
30 %. De acuerdo con la presente divulgaciéon, no es la carga util sino las baterias recargables las que se
asociaran al ala, de forma que se reduzca el momento flector de la raiz del ala.

Es decir, se puede conseguir una reduccién alin mayor del momento flector de la raiz del ala durante el vuelo
normal adoptando principios de carga de envergadura para las baterias recargables. Es decir, las baterias
recargables asociadas con el ala pueden distribuirse a lo largo de la direccién de la envergadura de tal manera
como para reducir el momento flector en la raiz del ala durante el vuelo normal. Como comprendera el lector
experto, excepto cuando se describa como particularmente ventajoso en la presente divulgacién, los ejemplos
especificos de este principio son una cuestién de implementacién de disefio basada en el disefio de la
aeronave. La aportacién de los inventores consiste en adoptar este principio de carga en envergadura
especificamente para las baterias recargables utilizadas para alimentar los propulsores. Los principios de carga
en la envergadura pueden adoptarse alternativa o adicionalmente para las baterias recargables con el fin de
reducir los momentos flectores dentro de la propia ala en lugares distintos de la interseccién entre el ala y el
fuselaje.

La Figura 3 muestra la magnitud de estos efectos expresando MTOM como funcién de BM/MTOM. La Figura 3
muestra un gréafico con un eje horizontal 301 que representa BM/MTOM en porcentaje y un eje vertical 302 que
representa MTOM en kg. La Figura 3 muestra una primera linea de trazado 310 y una segunda linea de trazado
320 que representan calculos para aeronaves en las que las baterias estdn asociadas al ala y al fuselaje,
respectivamente. Los calculos parten de la base de que el peso del ala y del fuselaje puede estimarse mediante
procedimientos semiempiricos establecidos (por ejemplo, de Synthesis of Subsonic Aircraft Design, Egbert
Torenbeek, 1982, Delft University Press), lo que es suficiente para una primera indicacién de las tendencias.

La Figura 3 muestra que el efecto de la asociacién de las baterias con el ala sobre el peso de la aeronave
eléctrica es méas pronunciado con fracciones de masa de bateria elevadas. Para un PLM dado (10.000 kg en
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este caso), con una fracciéon de masa de bateria del 45 %, la MTOM aumenta aproximadamente un 25 % si las
baterias se colocan en el fuselaje en lugar de asociarlas al ala. Esto se debe al aumento de la masa estructural
necesaria para reforzar la aeronave a fin de acomodar el mayor momento flector de la raiz del ala en vuelo
nivelado constante creado por la colocacién de baterias en el fuselaje. Esto se traduce directamente en un
aumento del consumo de energia y una reduccién de la eficiencia energética por pasajero-kilémetro.

'Baja relacién potencia-peso’

La relacién potencia-peso de la aeronave es la relacién entre la potencia continua méxima en el eje del motor
y el peso maximo al despegue (es decir, MTOM x g). La potencia continua maxima se mide a nivel del mar en
condiciones atmosféricas estandar.

Los motores eléctricos (o propulsores eléctricos) difieren en tres aspectos principales de los motores de turbina:

1. 1. Los motores eléctricos no experimentan ninguna "pérdida de potencia": mientras que los motores
de turbina pierden potencia cuando la densidad del aire disminuye a altitudes més elevadas y/o
temperaturas atmosféricas mas altas de lo normal, los motores eléctricos son inmunes a este efecto.

2. 2. Los motores eléctricos tienen una capacidad significativa para suministrar potencia extra por encima
de la potencia continua méxima. Mientras que los motores de turbina se han disefiado a menudo de
forma que limitan su potencia maxima a £ 5-10 % por encima de la potencia continua méaxima, esta
limitacién es menos restrictiva para los motores eléctricos. En las regiones de mayor potencia, los
motores eléctricos seran menos eficientes y habra que disipar més calor. Esto afecta al tamafio del
sistema de gestién térmica, pero ofrece una amplia oportunidad para niveles de potencia no continuos
significativamente mas altos para procedimientos anémalas, por ejemplo, para maniobras de ascenso
pronunciado, maniobras del motor y al aire (go-around) o cizalladura del viento.

3. 3. Los motores eléctricos proporcionan una relaciéon aproximadamente constante entre la potencia
maxima continua y el peso del motor, independientemente de su tamafio. Asi, 10 motores pequefios
tienen mas o menos el mismo peso que 2 motores grandes. Esto permite la "propulsién eléctrica
distribuida"; muchos motores a lo largo del ala en direccién de la envergadura y esto puede adoptarse
en aeronaves segun la presente divulgacién.

La tabla 3 muestra las diferencias de potencia maxima entre los motores eléctricos y de turbina en nimeros
indice para diferentes altitudes de densidad.

Tabla 3 - comparacién de la potencia méxima de los motores de turbina y los motores eléctricos

§Potencia continua méxima  {Potencia maxima (5 minutos)

éMotor de EMotor Motor de :Motor
iturbina ieléctrico turbina ‘eléctrico

N|Ve|de|mar|SA1oo ......................

"caliente y alto" (altitud de densidad 1829 m)

EFL 300 (vuelo a 30.000 pies 0 9.144 m)

La relacién potencia/peso de la aeronave es un importante pardmetro de disefio de aeronaves porque
determina la fraccién de peso del tren motriz y, por tanto, también la EOM/MTOM de la aeronave. La relacién
minima admisible entre la potencia y el peso de la aeronave viene determinada por los requisitos de rendimiento
de vuelo. El disefiador puede elegir la relacién potencia-peso de la aeronave siempre que se cumplan los
requisitos (similar a la carga alar, tratada en la siguiente seccién). En el caso de las aeronaves de turbina de
gas, la relacién minima admisible entre potencia y peso de la aeronave suele estar limitada por uno de los tres
requisitos de rendimiento siguientes:

e longitud del campo de despegue en diferentes circunstancias ambientales. Esto es menos restrictivo
para los motores eléctricos porque tienen una mayor relacién entre la potencia instantanea méaxima y
la potencia continua méxima, y son menos sensibles a las condiciones ambientales.

e Requisitos minimos de ascenso con un motor inoperativo (OEI). Esto también es menos restrictivo
porque se pueden utilizar varios motores eléctricos sin comprometer la eficiencia o el peso del motor.
Esto significa que si, por ejemplo, uno de cada diez motores eléctricos falla, los 9 motores restantes

17



10

15

20

25

30

35

40

45

50

ES 3028 909 T3

sélo tienen que producir un 11% més de potencia para mantener la misma potencia total. Por el
contrario, si una de las dos turbinas de gas falla en una aeronave convencional, la otra turbina debe
ser capaz de producir un 100 % de potencia extra para mantener la misma potencia total.

e Requisitos de subida con todos los motores operativos (AEO). Este requisito también se alivia en el
caso de los motores eléctricos, ya que no presentan una "pérdida de potencia" con la altitud.

Por estas razones, para una aeronave eléctrica de bateria, es facilmente factible una relacién potencia-peso
de la aeronave inferior al 50 % en comparacién con las aeronaves turbohélice. Es decir, las aeronaves segun
la presente divulgacién pueden tener una relacién potencia-peso no superior a 0,2, no superior a 0,18, no
superior a 0,16 o incluso no superior a 0,14 kW/kg. En este caso, el peso es la MTOM y la potencia es la
potencia maxima continua en vuelo.

'‘Carga alar 6ptima’

Los inventores han reconocido que se pueden conseguir aln mas mejoras en las aeronaves eléctricas de
baterias recargables asociando con el ala una proporcién superior de las baterias recargables. Por ejemplo,
las aeronaves segun la presente divulgacién pueden tener al menos el 50 %; al menos el 60 %; al menos el 70
%; al menos el 80 %; al menos el 90 %; o al menos el 95 % de la masa total de las baterias recargables
asociadas al ala. Este principio puede adoptarse con o sin los principios de carga en envergadura descritos en
la presente memoria.

La carga alar es la relacién entre la masa méaxima de despegue y la superficie alar. En el caso de las aeronaves
de transporte comercial, la carga alar maxima admisible (es decir, el menor tamafio de ala posible) viene
determinada por la combinacién de dos parametros en las condiciones de aproximacién/aterrizaje: el
coeficiente de sustentacién méximo (CLmax) y la velocidad de aproximacién, que esta vinculada a la distancia
de aterrizaje. Los valores tipicos de carga alar proporcionados en Aircraft Design: a conceptual approach, 6th
edition, Daniel Raymer, 2018, son de aproximadamente 200-400 kg/m2 para turbohélices y hasta
aproximadamente 600-700 kg/m2 para grandes aviones a reaccién.

Se suele suponer que la carga alar debe ser lo més alta posible, ya que implica que el tamafio del ala sea lo
més pequefio posible. Para una relaciéon de aspecto del ala ("esbeltez") dada, una envergadura pequefia es
méas ligera. Para una envergadura dada, un ala pequefia es més eficiente aerodindmicamente. Por este motivo,
las grandes aeronaves suelen utilizar complejos dispositivos de gran sustentaciéon para mejorar la Clmax y, de
este modo, aumentar la carga alar maxima. Las aeronaves eléctricas pueden mejorar ain mas este Clmax
utilizando hélices distribuidas (propulsores) para "soplar" aire adicional sobre el ala y aumentar la sustentacién
efectiva.

Sin embargo, los inventores han reconocido que para las aeronaves eléctricas disefiadas para el transporte
comercial de pasajeros, una carga alar muy elevada no es beneficiosa. Esto se debe a dos razones. En primer
lugar, una carga alar elevada requiere mas potencia de los motores para despegar (en otras palabras, aumenta
la relacién potencia-peso de la aeronave). Mientras que en las aeronaves de turbina de gas las ventajas de una
elevada carga alar compensan los inconvenientes de una elevada relaciéon potencia-peso de la aeronave, en
las aeronaves eléctricas, que tienen trenes motrices pesados, ocurre lo contrario: es més beneficioso tener un
motor pequefio, aunque ello implique tener un ala grande. Y en segundo lugar, un ala grande proporciona mas
volumen para alojar las baterias, permitiendo ademas la aplicacién de "asociar las baterias con el ala", tal y
como se describe en la presente memoria.

La comprensién de este principio de disefio da lugar a la siguiente eleccién de disefio: en comparacion con las
aeronaves a reaccién convencionales que operan desde los mismos aerédromos con una MTOM similar, se
selecciona una carga alar relativamente menor para la aeronave eléctrica. En comparacién con las aeronaves
turbohélice, con unos requisitos de distancia de despegue y aterrizaje mucho menores, se opta por una carga
alar mucho mayor. Esto da lugar a valores de carga alar del orden de +400-600 o 450-550 kg/m2 y, como
resultado, se requieren dispositivos de elevacidn elevados menos complejos.

'‘Confiquracién de ala baja’

Puede entenderse que la aeronave descrita en la presente memoria adopta un fuselaje y un ala con un disefio
de "tubo y ala". En este caso, el ala puede unirse al fuselaje de tres maneras;

o el ala puede fijarse a la parte inferior del fuselaje: se conoce como configuracidén de ala baja
o el ala puede fijarse a la parte superior del fuselaje: se conoce como configuracién de ala alta

e eclalay el fuselaje pueden unirse por la mitad del fuselaje: se conoce como configuracién de ala media
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En el caso de las aeronaves de pasajeros, una configuracién de ala media es muy desafiante, ya que el peso
estructural del fuselaje aumenta si los largueros del ala no son continuos en la unién. Un larguero continuo
también es un desafio porque tendria que cruzar la cabina a mitad de camino a lo largo del fuselaje. Por lo
tanto, esta configuracién no se utiliza para aeronaves de pasajeros grandes (>19 pax).

En el caso de las aeronaves tradicionales que utilizan combustibles fésiles, la configuracién de ala alta o ala
baja tiene cada una sus pros y sus contras, por lo que se utilizan ambas. El disefio de ala baja en general ofrece
una ventaja de peso sobre un disefio de ala alta. Esta ventaja de peso se debe a que la longitud del tren de
aterrizaje es relativamente corta y puede guardarse en el ala. Un disefio de ala alta requiere un gran tren de
aterrizaje (por ejemplo, Fokker F27 y Fokker 50) o un tren de aterrizaje unido al fuselaje (por ejemplo, ATR 72)
y una construccién fuerte (y pesada) entre el ala, el fuselaje y el tren de aterrizaje para soportar todas las
cargas, especialmente en el rodaje y el aterrizaje.

Aun asi, el disefio de ala alta se utiliza a menudo para aeronaves de hélice. En este caso, el disefio de ala alta
permite un mayor didmetro de hélice manteniendo la distancia al suelo requerida. Por lo tanto, para
aeronaves turbohélices con un maximo de 90 pax, la configuracion de ala alta es el disefio dominante.

Los estudios y disefios existentes de aeronaves eléctricas o hibridos eléctricos suelen tomar como referencia
los turbohélices existentes y, por tanto, suelen proponer una configuracién de ala alta. Sin embargo, como se
explicara, este enfoque no permite fabricar aeronaves eléctricas de baterias recargables con mayor autonomia.

Los inventores reconocieron la importancia de las siguientes cuatro diferencias clave entre una aeronave
tradicional de combustible fésil y una aeronave eléctrica de bateria:

e Para las aeronaves eléctricas, el peso de aterrizaje es igual al peso de despegue, lo que significa que
las cargas estructurales en el aterrizaje son mayores y a menudo se requiere un tren de aterrizaje mas
pesado.

e Enelcasode las aeronaves eléctricas, la fraccidn de masa de energia es mucho mayor, lo que implica
que las baterias "asociadas al ala" provocaran un aumento de las cargas estructurales durante el
aterrizaje.

e En las aeronaves eléctricas disefiadas segun la presente divulgacién (por ejemplo, empleando los
principios de disefio "pensar en grande" y "pensar en los afios 60"), el fuselaje es pequefio en
comparacién con el tamafio del ala, lo que significa que el tren de aterrizaje no puede instalarse
facilmente en el fuselaje. En cambio, en las aeronaves eléctricas disefiadas tomando como referencia
las aeronaves turbohélice de combustible fosil, el fuselaje es mayor en comparaciéon con el tamafio
del ala.

e En el caso de las aeronaves eléctricas, las hélices distribuidas pueden conseguir la misma superficie
total de disco con didmetros més pequefios, lo que reduce la necesidad de despejar el terreno.

Para llegar a un disefio de ala baja, los inventores también reconocieron la importancia de los siguientes
factores.

e En el caso de los trenes de aterrizaje montados en el fuselaje, el armazén del fuselaje debe estar muy
reforzado para transmitir las cargas del ala al tren de aterrizaje en el momento del aterrizaje. Esto
conlleva un aumento del peso estructural del fuselaje y es especialmente critico si las baterias se
colocan en el ala.

e En el caso de los trenes de aterrizaje montados en el fuselaje, el ancho de via entre las ruedas es
pequefio en relacién con la envergadura del ala, por lo que se necesitan grandes carenados o
mecanismos de extensién para colocar las ruedas més hacia el exterior y evitar el vuelco lateral.

e Porlo tanto, en las aeronaves segun la presente divulgacion, el tren de aterrizaje montado en el ala
es preferible al montado en el fuselaje para reducir la fraccién EOM/MTOM.

e En elcaso de los trenes de aterrizaje montados en las alas, el tren de aterrizaje de las aeronaves de
ala baja puede ser mas corto y ligero que el de las aeronaves de ala alta, debido al espacio libre entre
la parte inferior del ala y el suelo.

e Porlotanto, es preferible un disefio de ala baja para reducir la masa operativa en vacio de la aeronave
eléctrica y, por lo tanto, la EOM/MTOM.

e Ademas, en el caso de las alas altas, si las baterias se colocan en el ala para permitir el efecto de
"asociar las baterias al ala", el centro de gravedad de la aeronave se eleva en comparacion con los
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disefios de ala baja, lo que requiere grandes momentos horizontales de cola para hacer girar la
aeronave durante el despegue.

e Por lo tanto, el principio de disefio de "configuracién de ala baja" también puede basarse en el principio
de disefio de "asociar las baterias con el ala" para proporcionar un efecto sinérgico.

'Escotillas portantes'

Las baterias recargables se degradan y deben sustituirse a determinados intervalos. Los intervalos tipicos de
sustitucién son de 6 a 24 meses, en funcién del uso que se haga de la aeronave. El procedimiento de sustitucién
requiere acceder a las baterias, que estan colocadas, por ejemplo, en la caja del ala. La sustitucién de la bateria
puede considerarse un procedimiento estandar, pero no se requiere regularmente durante el mantenimiento de
linea de la aeronave. Ademas, también puede planificarse con mucha antelacién. Por lo tanto, es admisible que
el procedimiento de sustitucién lleve un tiempo considerable (por ejemplo, de 12 a 24 horas), y puede realizarse
en un entorno especifico con herramientas especificas (por ejemplo, en un hangar).

Esto significa que las escotillas portantes, que contribuyen a la resistencia estructural del ala pero requieren un
procedimiento de instalacién/extraccién mas complejo, pueden utilizarse para cubrir las aberturas utilizadas
para acceder a las baterias recargables cuando hay que sustituirlas o realizar su mantenimiento. A pesar de
los tiempos de instalacién/extracciéon potencialmente més largos, las escotillas portantes se distinguen de otros
elementos estructurales del ala porque pueden abrirse y cerrarse multiples veces como parte de un
procedimiento operativo estandar. En este procedimiento de apertura y cierre, no es necesario romperlas,
desmontarlas o sustituirlas por nuevas escotillas. Por lo tanto, puede entenderse que las escotillas portantes
estan dispuestas para someterse a un ciclo de extraccién y reinsercién como parte de un procedimiento
operativo estandar.

Las aeronaves actuales que utilizan combustibles fosiles también necesitan acceder al cajén del ala para
realizar inspecciones o reparaciones; por ejemplo, para inspeccionar el interior del depésito de combustible.
Esto se hace mediante "paneles de acceso", que deben abrirse con regularidad, en plazos cortos y con
herramientas sencillas. Por lo tanto, estos paneles no pueden construirse como parte critica de la estructura
del ala, sino que todas las cargas y tensiones del ala deben redirigirse alrededor de la abertura. Esto requiere
una estructura de avién pesada porque es necesario aplicar un refuerzo estructural adicional alrededor de los
paneles de acceso para soportar las cargas aplicadas alrededor de ellos.

De acuerdo con la presente divulgacion, para la sustitucién de la bateria, se utiliza en su lugar una escotilla
portante para abrir y cerrar las aberturas, donde el panel desmontable est4 unido a la estructura del ala de una
manera que permite que el propio panel soporte las cargas. Esto permite una construccién global mas ligera,
ya que no es necesario prever una estructura reforzada alrededor de las aberturas.

Por lo tanto, las aeronaves segun la presente divulgacién incluyen un conjunto de ala que comprende una
estructura de ala que comprende una escotilla portante, y baterias recargables dispuestas en (por ejemplo, el
volumen interno de) la estructura de ala. La escotilla portante esta dispuesta para abrir y cerrar una abertura
en la estructura del ala, y la abertura esta dispuesta para permitir el acceso a las baterias recargables.

En algunas realizaciones, la escotilla portante esta configurada para soportar al menos una parte de una carga
aplicada a la estructura del ala, y/o transmitir cargas aerodindmicas, inerciales o gravitatorias ejercidas sobre
la estructura del ala. Al menos una parte de las baterias recargables puede estar acoplada a la escotilla
portante, de modo que la parte de las baterias esté soportada por la escotilla portante durante el vuelo y/o
pueda retirarse de la estructura del ala junto con la escotilla portante durante el mantenimiento.

'Tratar las reservas de forma diferente’

La ecuacién de autonomia Breguet también cuenta con la densidad de energia de la bateria como entrada. La
densidad energética "efectiva" puede modificarse utilizando diferentes fuentes o tipos de energia. Normalmente
esto no tendria sentido: la bateria con mayor densidad energética siempre daria la mayor autonomia, por lo
que cualquier mezcla de tipos de bateria sélo reduciria la autonomia.

Sin embargo, la autonomia efectiva de una aeronave es la autonomia de Breguet menos la autonomia
necesaria para volar a un aeropuerto alternativo mas una denominada "autonomia final de reserva". En total,
aumentarian la autonomia necesaria con * 300-450 kilémetros. Esto implica que una aeronave eléctrica de
bateria siempre lleva energia para 450 km, que sélo utiliza en situaciones anormales o de emergencia. Por lo
tanto, en la presente divulgacion, se propone utilizar esta energia de una forma, lo mas ligera posible, aunque
sea muy costosa y/o no se pueda recargar, ya que apenas se utiliza. Suponiendo una futura densidad
energética de la bateria de 400 Wh/kg y un consumo de energia de aproximadamente 130 Wh/pax/km, el peso
de la bateria para las reservas necesarias para un vehiculo de 100 asientos es de aproximadamente 15.000
kg. Suponiendo un extensor de autonomia de combustible SAF de 15 MW con una potencia especifica de 5
kW/kg y un rendimiento del 40 %, el peso del extensor de autonomia seria de 3.500 kg y el combustible de
reserva necesario de 1.000 kg. Por tanto, la 'densidad energética efectiva' de este extensor de autonomia SAF
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méas combustible es de + 1100 Wh/kg. Esta densidad energética efectiva de un extensor de autonomia SAF
podria igualar la densidad energética de las futuras baterias no recargables de éxido de aluminio (Al-aire) u
otras baterias de metal-aire. Podrian utilizarse como alternativas de ampliacién de la autonomia para simplificar
alin mas el sistema energético y mejorar la fiabilidad.

Por lo tanto, para las aeronaves eléctricas de baterias recargables, existen dos posibilidades para transportar
la energia para las reservas necesarias: la aplicaciéon de un extensor de autonomia de combustible fésil regular,
utilizado para reservas alternativas y finales y/o la aplicaciéon de Aluminio-O2 (Aluminio-aire), u otras baterias
no recargables de metal-aire como alternativa para el extensor de autonomia. En ambos casos, la densidad
energética efectiva de la aeronave eléctrica aumenta y se hace factible una autonomia Util de aproximadamente
800-1000 km.

Por lo tanto, de acuerdo con la presente divulgacién, se proporciona una aeronave que comprende: un fuselaje
y al menos un ala dispuestos en un disefio de tubo y ala; una pluralidad de propulsores; y una fuente de energia
primaria configurada para alimentar los propulsores, comprendiendo la fuente de energia primaria baterias
recargables. La aeronave también comprende una fuente de energia secundaria configurada para alimentar
los propulsores, la fuente de energia secundaria comprende una bateria no recargable que tiene una densidad
de energia mayor que la de la fuente de energia primaria.

La fuente de energia secundaria puede tener una densidad de energia efectiva superior a 400 Wh/kg; superior
a 500 Wh/kg; superior a 600 Wh/kg; superior a 700 Wh/kg; o superior a 750 Wh/kg. La fuente de energia
secundaria es un combustible fésil, un SAE, un eSAF o una bateria no recargable, por ejemplo una bateria de
metal-aire o una bateria de aluminio-aire.

La fuente de energia secundaria puede configurarse para funcionar exclusivamente como fuente de energia
de reserva, opcionalmente para desviarse a un aeropuerto alternativo y satisfacer las reservas de espera y
contingencia requeridas.

La fuente de energia secundaria sélo puede utilizarse como reserva y no para aumentar la autonomia Gtil. Sin
embargo, la presente divulgacién no se limita a ello.

Esta aeronave puede disefiarse de acuerdo con uno o varios de los demas principios de disefio descritos en la
presente divulgacién. Sin embargo, la aeronave que incluye la fuente de energia secundaria descrita
anteriormente no esta limitada a ella.

'Una alta l/d es un reqgalo’

Otro parametro que influye significativamente en la ecuacién de la autonomia de Breguet es la relacién
sustentacién/arrastre; L/D. Este pardmetro expresa la cantidad de arrastre que experimenta la aeronave al
generar la sustentacién necesaria. Puesto que la sustentacién es igual a su peso en vuelo de crucero y el
empuje del motor es igual al arrastre, la relacién L/D y la MTOM determinan el empuje necesario que deben
proporcionar los motores en vuelo de crucero.

Son muchos los factores que determinan la relaciéon L/D, sin embargo, para una aeronave normal de "tubo y
ala" dos factores determinan la L/D:

e Relacién de aspecto: relacién de la envergadura al cuadrado dividida por la superficie alar. Cuanto
mayor sea esta relaciéon, menor sera el coeficiente de arrastre inducida Cp; y, por tanto, mayor sera la
L/D.

e Relacidn entre "superficie mojada" (superficie total "tocada" por el aire) y superficie alar: cuanto menor
sea la relacion de superficie mojada, menor seré el coeficiente de arrastre aerodinamico cero Cpo Y,
por tanto, mayor seréa la L/D.

En los dltimos 50 afios se han considerado muchas mejoras aerodindamicas para mejorar ain més la L/D.
Algunos ejemplos son los perfiles de flujo laminar, los propulsores en las puntas, la ingestion de la capa limite,
las alas en caja, etc. Sin embargo, los intentos de aplicar esas tecnologias a las aeronaves de transporte
comercial suelen traducirse en ganancias globales modestas o nulas debido a otras implicaciones para el
disefio de la aeronave.

Las aeronaves eléctricas de bateria tienen una ventaja aerodindmica que es inherente a sus efectos de escala
(por ejemplo, los descritos en la presente memoria con respecto al tamafio del motor) y no requiere tecnologias
complejas adicionales. Debido a la baja fraccién carga Util-masa alcanzable con los demas principios de disefio
descritos en la presente memoria (por ejemplo, "pensar en grande" y "pensar en los afios 60"), las aeronaves
eléctricas de bateria con una configuracién convencional de tubo y ala tienen por definicién un fuselaje
relativamente pequefio y un ala grande.
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La Figura 4 compara una aeronave eléctrica de 100 asientos con bateria con una aeronave turbohélice de 100
asientos con combustible fésil con igual carga alar (W/S) e igual esbeltez alar (relacién de aspecto; envergadura
al cuadrado dividida por la superficie alar). La aeronave eléctrica de bateria tendré una relacién L/D mucho
mayor que la aeronave de combustible fésil, debido a la relacién relativamente menor entre superficie mojada
y superficie alar. Gracias a este efecto de escala, el aumento de la envergadura hace que la L/D suba por
encima de 20, hasta 22-23. Las aeronaves segln la presente divulgacién pueden tener una envergadura en
vuelo (o envergadura maxima) de al menos 24 metros, al menos 30 metros, al menos 36 metros o incluso al
menos 42 metros. Para adaptarse a los requisitos de los aeropuertos, el ala puede incluir puntas plegables.

Para poner en perspectiva estos efectos de escala geométrica, en la tabla 4 se comparan los tamafios relativos
del ala y el fuselaje de la misma aeronave presentada en la Tabla 2. La siguiente tabla compara las principales
caracteristicas del ala y el fuselaje en una dimensién (envergadura del ala/diametro del fuselaje o envergadura
del ala/longitud del fuselaje), dos dimensiones (superficie del ala/superficie del fuselaje) y tres dimensiones
(volumen del ala/volumen del fuselaje). Para la relacidén de areas, se emplea la fraccion (2S)/(mDryshus), donde
el numerador es aproximadamente igual al area mojada del ala (dos veces el area del plano alar), y el
denominador es aproximadamente igual al &rea mojada del fuselaje cilindrico (277Rius - fus).

El cuadro 4 muestra que se emplean relaciones de aspecto mas elevadas para las aeronaves eléctricas de
hélice y de corto alcance que para los aviones a reaccién de los afios sesenta. Esto conduce a un menor
coeficiente de resistencia inducida, Cpi. Por otra parte, la relacién superficie del ala/superficie del fuselaje es
mayor en los aviones a reaccién eléctricos y de largo alcance que en los turbohélices modernos. Esto conduce
a un coeficiente de arrastre aerodindmico cero més bajo, Cpo.

Por lo tanto, las aeronaves segun la presente divulgacién pueden tener una relacién de aspecto del ala superior
a 8, superior a 9,5 o superior a 11 y/o pueden tener una relacién de superficie del ala respecto a la superficie
del fuselaje superior a 0,7, superior a 0,8 o incluso superior a 0,9. En términos mas generales, el producto
matematico de la relacién de aspecto del ala y la relacion del area del ala al 4rea del fuselaje de la aeronave
segun la presente divulgacion puede ser superior a 6, superior a 8 o superior a 10.

Estos aspectos ilustran cémo una aeronave eléctrica tiene intrinsecamente un coeficiente de arrastre
aerodinamico menor (Cp = Cpo + Cp)) y, por tanto, una relacién sustentacién-arrastre mayor que las aeronaves
tipicas basadas en combustible. Obsérvese que, en comparacién con las aeronaves eléctricas, los aeronaves
a reaccién de largo alcance tienen una envergadura menor en relacién con el diametro o la longitud del fuselaje,
pero una relacién de volumen comparable. Esto se debe a que las aeronaves a reaccién tienen una relacién
de aspecto (envergadura/cuerda) y una relacién de estrechamiento (cuerda de la punta/cuerda de la raiz)
menores que las aeronaves eléctricas, lo que da lugar a un gran volumen alar cerca de la raiz del ala. Por
consiguiente, las aeronaves de la presente divulgacion pueden tener una relacién de volumen de ala a volumen
de fuselaje de al menos 0,24, al menos 0,27, al menos 0,30, o al menos 0,33.

Tabla 4 - Comparacion del alcance, la MTOM y las dimensiones de los aviones eléctricos de baterias
recargables, fos turbohélices modernos y las aeronaves de reaccion de largo alcance de los anos sesenta.

Eléctrico Propulsor moderno de cortoalcance  Reactor de fargo alcance de fos afos 60
Modelo FoXx ATR72-600 Q400 DC-8-63 B707-320B
Alcance tipico 800 km 1500 km 2040 km 7400 km 9300 km
MTOM 75t 231 30t 161 t 151+t
Relacion de aspecto del ala. A L _1 2,0 7,6 7,0
Envergadura del ala/ didmetro del fus. - ]4!] 10,5 11,5 11,0
Envergadura del ala/ fongitud del fus. o 1,00 0,91 0,81 1,00

0,50 0,49
0.1 0,13

Area del ala/ Area del fus.

Volumen del ala/volumen del fus.

En la Tabla 4, las dimensiones de las aeronaves de hélices de corto alcance y aeronaves a reaccién de largo
alcance se estiman a partir de datos y bocetos disponibles plblicamente. El FOX representa una aeronave
eléctrica.

En el cuadro 4, los valores subrayados en gris indican valores que difieren en menos de un 15 % de los de la
aeronave eléctrica.

Descripcién detallada de disefios y realizaciones de ejemplo
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El disefio de una aeronave suele seguir varias etapas. Partiendo de una memoria descriptiva inicial, el
disefiador de la aeronave desarrolla un concepto inicial y verifica con una serie de calculos relativamente
sencillos si este concepto esta "dentro de los margenes" de los requisitos de nivel superior de la aeronave
(TLAR). Las férmulas y célculos que rigen esta verificaciéon conceptual suelen denominarse estimaciones de
"Clase 1". Estas estimaciones de "Clase 1" son descendentes (por ejemplo, simples estimaciones de la masa
total de la aeronave, basadas en unos pocos parametros como la masa de la carga util y el alcance,
estimaciones de la potencia necesaria, estimaciones del tamafio de las alas, etc.) y se basan en la experiencia
pasada.

A medida que el disefio se va detallando hacia un disefio preliminar, el disefiador puede verificar si el disefio
cumple la especificacién mediante estimaciones ascendentes de "Clase 2". Se trata de estimaciones de peso
por componente de aeronave, basadas en formulas derivadas de correlaciones estadisticas entre determinados
parametros y el peso total de estos componentes en disefios existentes. Existe un enfoque similar para las
estimaciones de arrastre aerodindmica y las estimaciones de rendimiento relacionadas.

Sélo al final del procedimiento de disefio detallado puede hacerse una validacién completa del peso y el
rendimiento. Por ejemplo, sélo cuando se disefia el ala con todo detalle se puede determinar el peso exacto.
Sin embargo, existen algunos procedimientos intermedios de verificacién para la estimacién del peso o el
arrastre que combinan modelos estadisticos y modelos basados en la fisica. Estos procedimientos suelen
denominarse estimaciones de "clase 2.5".

De acuerdo con los principios expuestos en esta divulgacién, los disefios de aeronaves con baterias eléctricas
existen en un nuevo "espacio de disefio". Por definicién, esto limita el uso de los enfoques estadisticos que
suelen emplearse en los célculos de disefio de la Clase 2. Para elementos criticos como baterias, motores,
sistemas de refrigeracion, etc. no hay experiencia previa. En el caso de otros componentes y estructuras de
aeronaves, se pueden utilizar las estimaciones existentes de clase 2 y superiores, aunque hay que tener en
cuenta que representan el pasado de los combustibles fésiles y, en ocasiones, esto dificulta la aplicabilidad de
dichas estimaciones.

Por lo tanto, en esta divulgacién, las pruebas aportadas para demostrar la utilidad de los distintos conceptos
de disefio se basan a menudo en estimaciones de "Clase 1". En algunos casos, se han ajustado las
estimaciones existentes (basadas en combustibles fésiles) de la Clase 1 y estos ajustes se han estimado
mediante célculos adicionales. La Ultima seccidn proporciona un conjunto inicial de calculos a nivel de "Clase
2", para demostrar la aplicabilidad del conjunto total de principios de disefio para maximizar la autonomia de
las aeronaves eléctricas de bateria.

Por lo tanto, se han utilizado procedimientos de clase 1 para los estudios paramétricos de esta divulgacién, por
ejemplo, para todos los calculos relativos a la relacién entre EOM/MTOM y BM/MTOM, EOM y BM/MTOM, y
eficiencia energética (en Wh/paxkm) y BM/MTOM.

En los célculos y ejemplos siguientes, se utiliza un analisis perfeccionado de "Clase 2" para calcular los pesos,
las fracciones de peso, el rendimiento aerodinamico (L/D) y la autonomia y eficiencia energética resultantes de
estructuras y sistemas de aeronaves comparables a los de las aeronaves que utilizan combustibles fésiles, asi
como algunas estimaciones sencillas para otros sistemas, basadas en procedimientos de manual establecidos
y en supuestos relativos a las nuevas tecnologias (por ejemplo, relaciones potencia-peso para motores
eléctricos, estimaciones de peso para bombas de calor, etc.). Ver Disefio aerodinamico de aeronaves de
transporte, E. Obert, 2009; Aircraft Design: a conceptual approach, 62 edicion, Daniel Raymer, 2018;
y Synthesis of Subsonic Aircraft Design, Egbert Torenbeek, 1982, Delft University Press, para méas detalles
sobre estos procedimientos de manual.

'Una descripcién de la técnica anterior'

Segun recientes informes de consultoria como /nvestigating the Commercial Potential of Battery Electric
Aviation and Mapping Autonomous Urban Air Mobility's Progress, Roland Berger Inc., 2017 y 2019, hay mas de
100 nuevas startups trabajando en aeronaves eléctricas. La gran mayoria se encuentra en el espacio eVTOL:
vehiculos eléctricos de despegue y aterrizaje vertical para el transporte intraurbano de 4-9 pasajeros. También
hay varias iniciativas de aviacién general orientadas al vuelo recreativo y la formacién de vuelo (por ejemplo,
Bye Aerospace). Actualmente sélo existe en el mercado una aeronave eléctrica certificada por la AESA: el
entrenador biplaza Pipistrel Velis Electro. Las iniciativas conocidas de aeronaves eléctricas de bateria para
transporte de pasajeros en el espacio de disefio CS-23 son:

e  FEviation Alice: una aeronave de 9 pax totalmente propulsada por baterias con una autonomia estimada
de 400 km (incluidas las reservas). Se desconocen los supuestos sobre la densidad energética de las
baterias. Se afirma que la masa BM/MTOM es superior al 40 %.

e Vaeridion: avién de 9 pax totalmente alimentado por baterias con una autonomia estimada de 550 km
(incluidas las reservas). Se desconocen los supuestos sobre la densidad energética de las baterias.
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Entre las iniciativas conocidas de aeronaves eléctricas de bateria para el transporte de pasajeros en el espacio
de disefio CS-25 se incluyen:

e Heart Aerospace ES-30: Avién de 30 asientos propulsado por baterias con extensor de autonomia de
turbina para satisfacer las necesidades de reserva. Autonomia de la bateria estimada en 200 km. Las
baterias estén situadas en el fuselaje. BM/MTOM <25 % y MTOM 20.000 - 21.000 kg. Se desconoce
la densidad energética de la bateria.

e Maeve Echelon 1. Avién a bateria de mas de 40 asientos. La autonomia de la bateria se estima en
500 km, incluyendo las reservas. Las baterias estan situadas en el fuselaje. MTOM 45.000 kg y PLM
+ 5.000 kg. BM desconocido. Se desconocen los supuestos relativos a la densidad energética de la
bateria.

También ha habido varias iniciativas para electrificar los disefios de aeronaves existentes, es decir, para
reequipar un fuselaje existente con un nuevo sistema de propulsién alimentado por baterias. Sin embargo,
estas iniciativas se interrumpieron cuando se pusieron de manifiesto las limitaciones fisicas de este
planteamiento. Una simple ilustracién, basada en el turbohélice ATR 72, revela estas limitaciones:

e EIATR 72 puede transportar + 70 pax (7.400 kg) y un maximo de 5.000 kg de combustible. El peso en
vacio es de 13.600 kg y la MTOM de 23.000 kg. Tenga en cuenta que cuando se lleva el peso maximo
de pasajeros, la aeronave no puede llevar el combustible maximo, ya que esto violaria la MTOM.

e EIATR 72tiene unL/D de + 16

e Siseinstalan paquetes de baterias del 30 % de la MTOM (6.900 kg), la aeronave podria transportar
25 pasajeros (2.500 kg) para mantenerse dentro del limite de la MTOM de 23.000 kg. Esto supone un
peso de los motores eléctricos y del sistema de gestién de potencia y térmico similar al de los motores
turbohélice actuales.

e Suponiendo una densidad energética de 400 Wh/kg (comparativamente alta para los estandares
actuales) para las baterias, la autonomia total seria de 540 km, incluidas las reservas. Esto implicaria
un alcance préctico de + 200 km, que no seria comercialmente viable. La eficiencia energética seria
de al menos * 210 Wh/pax km.

Estudio de viabilidad paramétrico, basado en principios de disefio aplicados

Ahora se ofrecen varios disefios paramétricos, sélo a modo de ejemplo. Los disefios son de aeronaves que
incluyen fuselaje y ala dispuestos en un disefio de tubo y ala; una pluralidad de propulsores; y una fuente de
energia primaria configurada para alimentar los propulsores, la fuente de energia primaria que comprende
baterias recargables. Las aeronaves tienen una masa maxima al despegue (MTOM) de al menos 8.618 kg y
un factor de autonomia eléctrica (ERF) de al menos 6.

Se evallan tres "tamafios" de avién para una serie de valores de ERF: 40 pasajeros, 80 pasajeros y 120
pasajeros. Las aeronaves estan disefiadas para una longitud de pista de aproximadamente 2.000 m, una altitud
de crucero de 7.000 m y una velocidad de crucero de Mach 0,6. Se selecciona una carga alar de MTOM/S =
517 kg/m2 para cumplir los requisitos de rendimiento, y el nimero y tamafio de las hélices se adapta para
mantener una carga de disco constante entre las distintas configuraciones. Se selecciona una relaciéon de
aspecto del ala de 12. Para las reservas, se supone un desvio de 150 km, junto con una capacidad de espera
de 30 minutos y una reserva de contingencia adicional del 5 %. Estas reservas se cubren con un extensor de
autonomia a base de combustible.

Dado que la densidad energética de la bateria viene determinada en gran medida por factores externos no
relacionados con el disefio de la aeronave, para esta comparacion se parte de una densidad energética de la
bateria Util al final de su vida Util de 292 Wh/kg. La autonomia de las aeronaves varia linealmente con la
densidad de energia de las baterias, por lo que los resultados pueden extrapolarse facilmente a otros niveles
de tecnologia de baterias.

La autonomia, la MTOM, el consumo de energia, la fraccion de masa operativa en vacio, la fraccién de masa
de la bateria, la relacién sustentacién/arrastre, la masa del ala (excluyendo flaps y otros elementos secundarios)
y la fraccién de masa de la bateria/masa del ala obtenidas para los distintos disefios paramétricos se indican
en la Tabla 2 y en las Figuras 15-17.
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Tabla 5. Caracteristicas de 12 disefios de aeronaves diferentes segun las realizaciones.

‘FER .MTOM Alcance  Gtil; Wh | OEM : BM | L Masa alar (WM); BM |
: :[t] [km] : pkm | MTOM  MTOM . D ([t]. : WM

140 asientos

6 241 1357 1130.3 53,0% i30,4% 19.9.1.3 5.8

6 40, 5354 5105.6 550,6% 529,4% 205 25 54.8
8 248.1 2498 2115.8 546,6% 236,8% 217 30 59
. 5664 5128.0 §43,5% 543,0% 233 38 67

“““““““““ 814 1631 400%  498% 241 5275
507%  287% 209 41 41

“““““““““““ 467%  362% 222 50 51

“““““““““““““ 439%  420% 237 62 58

...................... e

La Figura 5 muestra cémo la autonomia de la aeronave eléctrica varia linealmente con la ERF,
independientemente del niUmero de pasajeros, como se espera de la ecuacién de Breguet. Ademas, la Figura
6 muestra cémo los doce disefios caen en el espacio de disefio de la reivindicacién 1 en términos tanto de ERF
como de MTOM, con el MTOM aumentando tanto con el nimero de pasajeros como con la ERF (es decir, la
autonomia). Los valores MTOM obtenidos para estos disefios van desde los valores tipicos de los turbohélices
(20t - 30t) hasta los valores de las aeronaves de fuselaje estrecho (70t - 90t) y mas alla (en la presente
divulgacién 1t son 1.000 kg). Ademés, la Figura 7 ilustra c6mo el consumo de energia por pasajero-kilémetro
mejora con el aumento del nimero de pasajeros ("pensar en grande"). La diferencia entre 80 y 120 pasajeros
es mucho menor que entre 40 y 80, lo que indica que a partir de 80 pasajeros se alcanza una meseta en
términos de eficiencia energética por pax-km. Ademas, el consumo de energia es menor con valores de ERF
mas bajos, ya que eso corresponde a fracciones de masa de bateria més bajas pero fracciones de masa de
carga Util mas altas.

La Figura 8 muestra un diagrama esquematico de un espacio de disefio para una aeronave eléctrica de
pasajeros con bateria, segln las realizaciones. El grafico se define en funcién del factor de autonomia eléctrica
en el eje horizontal 801 y del nUmero de pasajeros en el eje vertical 802. Las vistas en planta de una primera
aeronave 810, una segunda aeronave 820, una tercera aeronave 830, una cuarta aeronave 840 y una quinta
aeronave 850, segun las realizaciones, aparecen a través del espacio de disefio. Los parametros de disefio
para cada una de las aeronaves de la primera a la quinta figuran en la Tabla 6.
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Tabla 6. Caracteristicas de 5 disefios de aeronaves diferentes segin las realizaciones.

‘FER MTOM  : Swing /Srus :Envergadura ‘Masa alar (WM) BM :No. de
[t {(m) t].

R RN R AR HREES KRR RR AR AR RRRAES KRR RN REEES: SRERE SRR ER SRR RN SRR

9 54 :0.73 36 222 35 6.4 8

Los dibujos muestran esqueméticamente cémo el tamafio del fuselaje aumenta sélo con la carga Util (en este
caso, el nUmero de pasajeros), mientras que el tamafio del ala aumenta tanto con la carga util como con la ERF
(es decir, la autonomia). El contorno de la configuracién intermedia (80 pasajeros, ERF = 9) se indica en gris
transpuesto a las otras cuatro configuraciones para su comparacién.

En la Figura 8, donde la comparacién se realiza con una relacién de aspecto y una carga alar constantes, la

envergadura b es directamente proporcional aYMTCM, por otro lado, el tamafio del ala refativo al tamafio del
fuselaje, cuantificado mediante la relacién de areas S,./Sius, aumenta principalmente con la ERF, con valores
mas altos de Swing/Sius dando lugar a una mayor relacién entre sustentacion y arrastre. La relacidn Sa/Sus se
define como (2S)/(mhusDrus), donde el numerador es una aproximacién del 4rea mojada del ala, mientras que el
denominador es una aproximacién del area mojada del fuselaje. Un valor mas alto corresponde a un coeficiente
de arrastre de sustentacién nulo mas bajo. Este aumento de L/D contribuye parcialmente al valor de ERF,
mientras que la razén principal del cambio en ERF es la diferencia en la fraccién de masa de la bateria. La
Figura también muestra cémo diferentes aeronaves eléctricas con masas de despegue comparables (MTOM =
54 t ~ 58 t) pueden cubrir diferentes misiones: muchos pasajeros para una autonomia corta (120 pax, ERF =
6), cantidad moderada de pasajeros para una autonomia moderada (80 pax, ERF = 9), o una pequefia cantidad
de pasajeros para una autonomia relativamente larga (40 pax, ERF = 12). Ademas, la Figura 8 y la Tabla 6
muestran cémo diferentes niumeros de propulsores son beneficiosos para diferentes tamafios de aeronave. El
namero de propulsores representado en la Figura 8 se facilita a titulo meramente ilustrativo.

En resumen, estos ejemplos de disefio muestran que los principios de disefio descritos en esta divulgacidén son
aplicables a una amplia gama de requisitos de carga util, autonomia y otros requisitos de alto nivel de la
aeronave, al tiempo que garantizan una aeronave técnicamente viable y energéticamente eficiente.

Como se describe en la presente memoria y se ejemplifica en las realizaciones y ejemplos, los principios de
disefio propuestos afectan principalmente a BM/MTOM y "como regalo" también aumentan L/D. Por lo tanto, el
parametro de mérito para la reivindicacidén propuesta es el producto de estos dos parametros adimensionales:

1. BM N
(D) (MTOM/, denominado "factor de autonomia eléctrica" (ERF).

Suponiendo una eficiencia del tren motriz del 90 % y una eficiencia propulsora del 85 %, la ecuaciéon de
autonomia de Breguet para aeronaves eléctricas de bateria puede reescribirse como: R = 0.078¢y,.. ERF

Nota: R esta en kilbmetros y enat estd en kd/kg. La Figura 9 muestra curvas iso-autonomia en un espacio
bidimensional ERF vs epat. La Figura 9 representa la autonomia de crucero de Breguet y puede entenderse que
las autonomias de las aeronaves de ejemplo se calculan basandose en adaptaciones mas precisas de la
ecuacién de Breguet.

La Figura 9 indica claramente qué autonomias son viables en el espacio de disefio (ERF es superior a 6), en
funcién de la densidad de energia de la bateria y del ERF. Ya se sabe que, en igualdad de condiciones, cuanto
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mayor sea la densidad energética de la bateria, mayor sera la autonomia de una aeronave eléctrica. Sin
embargo, una contribucién de la presente divulgacién es reconocer que al disefiar la aeronave para aumentar
la ERF, se puede aumentar significativamente la autonomia. Cuanto mayor sea el ERF, menor seré la densidad
energética de la bateria necesaria para alcanzar una determinada autonomia. Al emplear los principios de
disefio, las caracteristicas de disefio o cualquiera de las realizaciones descritas en la presente memoria, la
autonomia y, por tanto, la viabilidad de las aeronaves eléctricas para vuelos comerciales pueden mejorar
significativamente.

Debe entenderse que la descripcion anterior pretende ser ilustrativa y no restrictiva. Muchas otras
implementaciones seran evidentes para los expertos en la técnica al leer y comprender la descripcién anterior.
Aunque la presente divulgacién se ha descrito con referencia a implementaciones de ejemplo especificas, se
reconocera que la divulgacidén no se limita a las implementaciones descritas, sino que puede practicarse con
modificaciones y alteraciones dentro del alcance de las reivindicaciones anexas. Por consiguiente, la memoria
descriptiva y los graficos deben considerarse en un sentido ilustrativo y no restrictivo.
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REIVINDICACIONES
1. Una aeronave que comprende: un conjunto de alas:
una pluralidad de propulsores; y

una fuente de energia primaria configurada para alimentar los propulsores, comprendiendo la fuente de energia
primaria baterias recargables,

en la que la aeronave tiene:

una masa méxima de despegue "MTOM" de al menos 8.618 kg; y

un factor de autonomia eléctrica "ERF" de al menos 6,

en el que:

en la que L/D la relacién sustentacion/arrastre de la aeronave y BM la masa de las baterias recargables, y
en la que el conjunto de alas comprende:

una estructura alar que comprende una escotilla portante,

en la que las baterias recargables estan dispuestas en la estructura del ala,

la escotilla portante esté dispuesta para abrir y cerrar una abertura en la estructura del ala, y

la abertura esta dispuesta para permitir el acceso a las baterias recargables.

2. La aeronave de la reivindicacién 1, en la que la escotilla portante esta configurada para soportar al menos
una parte de una carga aplicada a la estructura del ala, y/o transmitir cargas aerodinamicas, inerciales o
gravitacionales ejercidas sobre la estructura del ala.

3. La aeronave de la reivindicacién 1 o 2, en la que al menos una parte de las baterias recargables esta
acoplada a la escotilla portante.

4. La aeronave de cualquier reivindicacién anterior, en la que la estructura del ala tiene una masa de al menos
600 kg, y la relacién entre la masa de las baterias recargables y la masa de la estructura del ala es de al menos

5. La aeronave de cualquier reivindicacién anterior, en la que la estructura del ala tiene una masa de al menos
1.000; al menos 2.000; al menos 3.000; o al menos 4.000 kg.

6. La aeronave de cualquier reivindicacién anterior, en la que la relacién entre la masa de las baterias
recargables y la masa de la estructura del ala es de al menos 4,5, al menos 5, al menos 5,5, al menos 6, o al
menos 6,5.

7. La aeronave de cualquier reivindicacién anterior, en la que:
la estructura del ala esta configurada para fijarse a la parte inferior de un fuselaje, y/o
la estructura del ala comprende una punta plegable.

8. La aeronave de cualquier reivindicacién anterior tiene un ERF de al menos 6,5; al menos 7; al menos 7,5;
al menos 8; al menos 8,5; o0 al menos 9.

9. La aeronave de cualquiera de las reivindicaciones anteriores tiene una MTOM de al menos 20.000, al menos
40.000, al menos 60.000, al menos 80.000 o al menos 100.000 Kkg.

10. La aeronave de cualquier reivindicaciéon precedente tiene una relacién sustentacién/arrastre "L/D" de al
menos 15, al menos 17, al menos 19 o al menos 21.

11. La aeronave de cualquiera de las reivindicaciones precedentes tiene una relacién volumen del ala/volumen
del fuselaje "WV/FV" de al menos 0,24, al menos 0,27, al menos 0,30, o al menos 0,33; o tiene una relacién
superficie del ala/ superficie del fuselaje de al menos 0,5, al menos 0,7, al menos 0,9, al menos 1,1, o0 al menos
1,3.

12. La aeronave de cualquier reivindicacién precedente comprende ademas una fuente de energia secundaria

configurada para alimentar los propulsores, en la que la fuente de energia secundaria tiene una densidad de
energia mayor que la fuente de energia primaria y, opcionalmente, en la que la fuente de energia secundaria
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comprende un combustible liquido, un combustible liquido no fésil, una bateria no recargable, una bateria de
metal-aire o una bateria de aluminio-aire.

13. La aeronave de cualquier reivindicacién precedente, en la que: las baterias recargables estan configuradas
para ser recargadas in situ.
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Turbohélice de combustible fosil de 100 asientos Bateria eléctrica de 100 asientos
Oimensiones: fuselaje 30m, envergadura 2%m Dimensiones: fuselaje 30m, envergadura 44m
MTOM: 30000 kg MTOM: 85000 kg
WIS = 500 kgim2 WIS = 500 kgfmi2
Relacion de aspecto £ 12 Redacion de aspecto £ 12

L0 = ok 3516 D= ok 2223

Figura 4
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