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Resumen: En la presente investigacion se propone el desarrollo de un sistema de potencia
basado en pilas de combustible para ser integrado en un aviéon no tripulado (UAV)
desarrollado por la empresa MEDAVIA. Los requisitos que se le imponen son: un minimo
peso, bajo ruido, bajas emisiones térmicas y una gran autonomia de vuelo. Para ello se
empleara una pila de combustible de tipo PEM de alta temperatura, cuya potencia ha sido
calculada teniendo en cuenta las caracteristicas aerodinamicas de los tres escenarios de
vuelo previstos: subida a tasa de ascenso constante, vuelo de crucero en el techo de vuelo, y
vuelo de descenso hasta el aterrizaje. También se han tenido en cuenta durante la fase de
disefio las dificiles condiciones atmosféricas a las que se tiene que enfrentar el sistema de
potencia como son las bajas temperatura y humedad relativa. Esto obliga a llevar a bordo
depositos de hidrogeno y oxigeno comprimidos, asi como a disponer de alguna estrategia
para el manejo del calor generado por reaccion quimica. En una segunda fase, se optimizara
la gestion energética del vehiculo minimizando el consumo de energia, para aumentar su
autonomia y versatilidad.
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1. Introduccion

Un vehiculo aéreo no tripulado, o UAV seglin el acronimo del inglés unmanned aerial vehicle, es una
aeronave capaz de mantener un nivel de vuelo controlado sin tripulaciéon humana a bordo. Dependiendo de la
altitud y el tiempo de vuelo, su tamaiio o el peso, los UAVs se clasifican en micro UAVs, UAVs tacticos, UAVs
estratégicos y UAVs para tareas especiales [1]. Este tipo de aviones puede emplearse en diferentes aplicaciones,
tanto militares como civiles. Desde el punto de vista militar se pueden emplear tanto en misiones de
reconocimiento como de ataque, pero también pueden usarse para tomar muestras y realizar tareas de control en
ambientes de alta toxicidad quimica o radiologica, para grabar videos o tomar fotos, para detectar incendios o
para vigilar el narcotréfico o el terrorismo.

La mayoria de los actuadores de los UAVs son eléctricos lo cual, sumado a la ausencia de tripulacion a bordo,
los convierte en unos buenos candidatos para el ensayo y la validacion de pilas de combustible en vuelo. En la
actualidad existen UAVs comerciales que utilizan sistemas de baterias o motores de combustion interna (MCI),
pero ninguno propulsado por pilas de combustible.

El presente estudio se desarrolla en el marco de un proyecto financiado por el Ministerio de Economia y
Competitividad [2], que tiene como objetivo la optimizacion del disefio del sistema de potencia basado en una
pila de combustible PEM de alta temperatura ultraligera para ser integrado en un avion no tripulado. Se prestara
especial atencion a la mejora de las prestaciones de las placas bipolares y terminales, teniendo como foco de

optimizacion el peso final de la pila para maximizar la densidad de potencia.

2. Calculo de la potencia requerida por el sistema de propulsion del UAV

Para dimensionar correctamente la pila de combustible de tipo PEM para el UAV es necesario determinar la
potencia maxima que consumira. Para ello aplicaremos las ecuaciones basicas de la aerodindmica, aunque sin
profundizar en la teoria de esta disciplina, sino simplemente empleando los conceptos y herramientas precisos
para estimar, de la forma mas realista posible, la potencia necesaria para cumplir los objetivos previstos.

Con vistas a reducir los costes del proyecto, se empleara un avion ya construido por la empresa MEDAVIA,
disefiado para sustentar una carga total de 25 kg, con una superficie de ala de 0,8 m? y una envergadura de 3,4 m.
En los célculos de disefio se ha considerado un peso total de solo 13 kg, con vistas a reducir el consumo y la
potencia necesaria. El uso de un UAV ya construido impone las condiciones de vuelo, tanto en altura como en
duracidn, por tanto, el objetivo de este primer vuelo es probar la planta de potencia, para una vez asegurado su
funcionamiento, disefiar y construir un HALE UAV con los objetivos de altitud y duracion como premisa. No se
contempla consumo de potencia durante el despegue porque el UAV se lanzara desde un vehiculo en

movimiento.
2.1. Planteamiento del problema aerodinamico

En el movimiento de un UAV existen seis grados de libertad que deben controlarse: los desplazamientos a lo
largo de tres ejes coordenados y las rotaciones alrededor de los mismos, lo cual se logra mediante diferentes
elementos de control primarios como los alerones en las alas o el timon de profundidad y el de direccion en la
cola. Como simplificacion de calculo, se considera que el vuelo del UAV se realiza con estabilidad longitudinal,
es decir, la Gnica rotacion permitida es alrededor del eje y. Esto significa que el UAV se desplaza tinicamente en
los ejes longitudinal (eje x) y normal (eje z), siendo el sistema propulsor (el motor mas la hélice) quien crea la

fuerza de empuje necesaria para el desplazamiento. En la imagen de la Fig. 1 la fuerza de empuje aparece
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representada como T, siendo, de forma general, una fuerza descentrada y desviada un cierto valor K con

respecto al eje longitudinal que depende de la construccion del avion.
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Figura 1. Representacion de las fuerzas durante el vuelo de un avion de forma general

La fuerza de empuje, te, se puede representar como una fuerza T aplicada sobre el origen del triedro de
estabilidad, y origina parte del momento total M resultante. Otra parte del momento se debe a las fuerzas
generadas por la cola, por el desvio entre el angulo de trayectoria (y) y el angulo de asiento (0), aunque este
momento también depende del disefio constructivo del avion. Las fuerzas aerodinamicas presentes durante el
vuelo son la sustentacion, L (del inglés lift), y la resistencia, D (del inglés drag), ambas generadas por el

desplazamiento del UAV en el medio fluido. El modulo de estas fuerzas es:

L=%pszCL (1)

D=%pv2SCD (2)

donde S es la superficie del ala, y p es la densidad del aire segun el estandar atmosférico (ISA), que disminuye

con la altura de vuelo, 4, seglin la ecuacion

¢

p - (%} )
valida hasta los 10.000m, donde 4 es 44330,769; B es 42266,482, y ¢ es 4.2559. C; y Cp son los coeficientes de
sustentacion y resistencia aerodinamica respectivamente, los cuales se determinan con las caracteristicas
aerodinamicas del UAV.

En el caso de UAVs propulsados por hélice, lo normal es que la direccion de T coincida con el eje de
estabilidad longitudinal x, por lo que se establece como hipdtesis de partida que tanto el empuje 7 como la
velocidad v del UAV tengan la misma direccion y sentido [3], de forma que 6 =y =f, y a = 0. Esto implica que
el movimiento del UAV sdlo se permite en los ejes x, z. Esta aproximacion simplifica notablemente el sistema de
ecuaciones necesario para determinar la potencia necesaria para el vuelo, y, lo mas importante, permite la
existencia de solucion analitica para los tres escenarios previstos (ascenso, crucero, y descenso).

Asi, en nuestras estimaciones el avion siempre volara con la velocidad necesaria para que la aceleracion en el

_ /ZCOS(B)K
Viim. = p CL S ’ (4)
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eje perpendicular, z), sea positiva o, como minimo, cero. Esta velocidad es,



donde para el vuelo crucero 3 = 0. La densidad varia con la altura segin la ecuacion (3), y el C. sera el
correspondiente al angulo de ataque, para el vuelo con estabilidad longitudinal.

En la Tabla 1 se resumen las ecuaciones empleadas para realizar el calculo de la potencia minima que
consumira el UAV en las tres condiciones de vuelo. Debe indicarse que la potencia de la pila se obtiene al afectar
la potencia real en el eje del motor por la eficiencia global del sistema eléctrico que se supone del 71%, y que
incluye la del conversor DC-DC, la del motor eléctrico que acciona la hélice y la de la propia hélice.

El valor del techo de vuelo depende de la planta de potencia del avidn, es decir, tanto del sistema de generacion
de energia, del motor, asi como de la hélice empleada. En el caso del UAV usado en este proyecto, la carga alar
(W/S) es de 16,25 kg/m?, y la maxima velocidad crucero a nivel del mar es de 27 m/s (97,2 km/h), por lo que el

techo de vuelo esta sobre los 5.300 m.

3. Disefio de la pila de combustible a emplear en la planta de potencia

Los aviones no tripulados actuales requieren procesos de disefio integrados que permitan compensaciones
entre las caracteristicas de disefio de todos los subsistemas de la aeronave. Entre las mejores opciones para
propulsar un UAV que demande una potencia menor de 1 kW se encuentra las pilas de combustible de tipo PEM,
ya que poseen una elevada densidad energética en estos niveles de potencia [4], y mas concretamente las de alta
temperatura, en las que se mejoran los procesos electroquimicos al trabajar por encima de los 150°C [5]. Por una
parte, se aumenta la tasa de las reacciones quimicas lo cual permite reducir sustancialmente la cantidad de
platino empleado como electrocatalizador, o incluso su sustitucion por otros metales de menor coste. De igual
forma, el uso de estas pilas simplifica los sistemas auxiliares porque no es necesario un sistema de
humidificacion para los gases reactantes, ni hay que disponer de complejos sistemas para la gestion del agua
porque la misma se produce en fase vapor. Finalmente, debido al aumento del gradiente de temperaturas entre el
interior de la pila y el ambiente, el calor se evacua mas facilmente, simplificado también el sistema de
refrigeracion. Una posible desventaja de las pilas de combustible con respecto a las baterias es la emision de
vapor de agua, el cual podria dejar una traza detectable en el infrarrojo lo que puede ser un inconveniente segiin
la misién del UAV.

3.1. Dimensionado de la pila PEM. Consideraciones electroquimicas

Para dimensionar correctamente la pila de combustible de tipo PEM debe conocerse el rango de valores de
potencia que consumira el UAV. Ademas hay que tener en cuenta las caracteristicas de la MEA comercial que se
va a emplear. En esta pila, se usaran MEAs Celtec®-P 1100 de la compaifiia BASF Fuel Cell con un area activa
rectangular de 81,28 cm?. En la Fig. 2 se muestra tanto la potencia instantanea que debe entregar la pila en cada
uno de los escenarios del vuelo, asi como una curva de polarizacion para esta MEA que se obtuvo
experimentalmente empleando el banco de ensayos de pilas PEM del LIFTEC.

Segun la empresa fabricante, para prolongar la vida util de la MEA se debe trabajar en régimen estacionario
con una densidad de corriente no mayor de 0,4 A/cm?. Considerando una densidad de corriente de 0,293 A/cm?,
que representa una corriente de 23,82 A, segun la curva de polarizacion se podra generar un voltaje de 0,53 V/

celda. Asi, considerando el mayor valor de potencia minima, que tiene lugar en el vuelo de ascenso (504 W),
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Tabla 1. Resumen de las ecuaciones y principales resultados obtenidos del cdlculo aerodinamico



el voltaje total que debe entregar la pila es:

P 504W

V,=—= =212V (5
T 2382V )

y como el voltaje total de la pila es el voltaje de cada celda por el nimero de unidades individuales, se tiene,

V. 212V
R eeldas = % L - 053V =40 (6)
celda > .

Aunque la potencia nominal de la pila escogida durante el disefio es de 504 W, la cual corresponde con la

maxima demandada durante la fase de ascenso, este dispositivo sera capaz de dar potencias pico de hasta 700 W.
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Figura 2. Potencia instantanea demandada a la pila PEM y curva de polarizacion de la MEA de alta temperatura
3.1.1. Disefio de las placas monopolares

Una vez determinado el niimero de celdas, es necesario disefiar las placas que separan cada celda. Para
garantizar una distribucion homogénea de los gases reactantes a cada una de las celdas individuales, asi como
sobre las capas cataliticas de cada electrodo, se emplean las ecuaciones de la mecanica de fluidos minimizando
las pérdidas de carga que ocurren en los colectores generales de flujo y en la propia geometria de canales en cada
placa. En esta pila, los gases circulan a contracorriente, y las geometrias de flujo son iguales en la cara anodo y
en la cara catodo, siendo diferentes solo en la profundidad de los canales.

Canal de entrada
de gas a la placa

Colectores
de gases

Canales para juntas
de estanqueidad

Geometria de canales
de serpentin-paralelo

Colectores

de gases Canal de salida
del gas de la placa

Figura 3. Esquema de una placa con la geometria de flujo (I) y dibujo del montaje final de la pila (D)

El serpentin-paralelo esta formado por 10 canales de 392,4 mm de longitud, divididos en 3 bloques, como se
DESEi+d, 2013



muestra en el esquema de la izquierda de la Fig. 3. El ancho de los canales es de 1 mm y estan separados por
nervios de 1,3 mm. La profundidad es de 0,5 mm para los canales por los que circula el hidrogeno, y de 1,3 mm
para los de oxigeno. Los nervios que separan los 3 bloques de canales tienen un ancho de 1,95 mm. Con esta
configuracion de geometria de flujo el 48,28% del area activa estd en contacto directo con los gases, mientras
que el 51,72% hace contacto con los nervios. Las dimensiones de las placas monopolares son de 168x81 mm,
con un espesor de 1 mm para la placa d&nodo y 2 mm para la placa catodo. Un dibujo isométrico que recrea el
montaje de esta pila se muestra en la imagen de la derecha de la Fig. 3, en la cual las placas monopolares
anddicas son aleteadas (ver apartado 3.2).

Con el objeto de hacer la pila lo mas ligera posible, todas las placas monopolares se mecanizardn en
magnesio forjado AZ61A-F, que es un metal ain mas ligero que el aluminio (pae= 1,813 kg/cm?) y se recubriran
con una capa de nitruro de cromo de 2 um de espesor mediante deposicion fisica de vapores (PVD) para evitar la
corrosion. Asimismo, las placas terminales se fabricaran en TECASINT, un material plastico resistente a las altas

temperaturas cuya densidad es 1,35 kg/cm?.
3.2. Sistema de gestion del calor

El tipo de refrigeracion y el método que se emplee para manejar el calor generado depende de varios factores
como son la propia arquitectura de la pila, el régimen de trabajo y el flujo de calor a extraer. En este caso, el
calor que se genera con la pila funcionando a la potencia nominal es de 690 W, y la temperatura optima de
funcionamiento debe estar entre 150+160°C. Teniendo en cuenta todos los requisitos que tiene que cumplir el
sistema (bajo peso y las condiciones atmosféricas a la altura de funcionamiento) se ha decidido una refrigeracion
pasiva, disipando el calor por conveccion a través de aletas. El calculo térmico, considerando aletas finitas de
seccion constante, indica que son necesarias 20 placas aleteadas con una longitud total de las mismas de 78 mm.
Para minimizar el peso, las aletas se colocaran en las placas anddicas ya que son las que menor espesor tienen y,
por tanto, las que menos peso final introducen en el sistema. Con el sistema de placas aleteadas, el peso total del
stack es de 3,814 kg, obteniendo una potencia especifica nominal de 132,37 W/kg (maxima de 183,53 W/kg), y

una densidad de potencia maxima de 0,204 W/cm?.
3.3. Algunas consideraciones adicionales del sistema de potencia para el UAV

Las dificiles condiciones que impone un vuelo de larga duracion y gran altura hacen necesario embarcar no
solo el hidrogeno sino también un depdsito de oxigeno comprimido. Para estimar el sistema de almacenamiento
de gases reactantes es necesario establecer los consumos de hidrogeno y oxigeno para cada uno de los escenarios

de vuelo discutidos anteriormente. Un resumen se muestra en la Tabla 2.

Parametros Vuelo de ascenso Vuelo crucero Vuelo de descenso
(RoC constante) (tvuelo = 5 min.) (Vuar = Vsust.-Av)
Consumo Hz (NI): 329,25 16,13 19,37
Consumo Oz (N1): 307,16 11,27 14,52
Eficiencia de la pila (%): 46,73 40,47 42.8

Tabla 2. Resumen de los consumos de gases reactantes para los tres escenarios de vuelo

Los célculos indican que se consumiran 364,75 NI de hidrogeno, lo que reporta un incremento de peso en
29,65 g, mientras que de oxigeno se consumirdn 332,95 NI, es decir, se aumenta el peso en 390,67 g. De esta
forma, el sistema de almacenamiento de gases estara formado por sendas botellas tipo 9490 (The Gayston Corp.)

capaces de almacenar 370 litros de gas a 230 bar, con un peso de solo 1,23 kg cada una al estar fabricadas de
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materiales compuestos. El peso total del sistema de almacenamiento de gases sera de 2,88 kg.

Para minimizar el consumo de energia del UAV se desarrollard un sistema electrénico de control
multivariable. Es importante indicar que el convertidor DC-DC siempre trabajara en el modo de elevacion de
voltaje desde el que reciba de la pila (que variara desde los 28 V durante el descenso a los 21,2 V en el ascenso)

hasta los 30 V que requiere el motor eléctrico que accionara la hélice.

4. Conclusiones

Durante la fase inicial de este proyecto, se ha disefiado la pila de combustible que generard la energia
necesaria para mover el motor eléctrico de un UAV. La potencia se ha calculado basandose en criterios
aerodinamicos, teniendo en cuenta las condiciones para un vuelo de larga duracion y alta altitud (HALE). La pila
de combustible de tipo PEM de alta temperatura disefiada es capaz de dar una potencia maxima de 700 W. El
disefio optimo de todos sus elementos y sistemas, especialmente las placas monopolares, ha permitido que el
peso del stack sea de 3,814 kg, lo que da una potencia especifica 183,53 W/kg.

En una segunda fase, se desarrollard un sistema de control electronico que permita optimizar la gestion
energética del vehiculo minimizando el consumo de energia, para reducir al méximo el consumo de combustible
y aumentar la autonomia y versatilidad del UAV. El peso maximo estimado de todos los dispositivos y elementos
que conforman la planta de potencia del avion (pila de combustible + sistema de almacenamiento de gases +
sistema de control electronico + motor eléctrico + hélice) es de 7,78 kg. Una vez concluido el proyecto, se
contard con un sistema de potencia novedoso y que no existe en el mercado, el cual cumplira con los estrictos
requisitos que imponen los UAVs de minimo peso, bajo ruido, bajas emisiones térmicas y una gran autonomia de

vuelo.
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