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1. Introduccion

1.1 Objetivos

1.1.2 Objetivo General

Desarrollar un esquema de recuperacién de carga eléctrica que garantice el funcionamiento
continuo del sistema eléctrico de una aeronave ante fallos criticos, utilizando un sistema de
almacenamiento basado en baterias como suministro eléctrico entre la deteccién de lafalla
y el arranque de la unidad de potencia auxiliar (APU, por sus siglas delinglés) asegurando la
continuidad en el suministro eléctrico.

1.1.3 Objetivos Especificos

e Documentar y reportar las principales problematicas en la pérdida de unidades
principales de generacidon y el tiempo de encendido de APU en el sistema eléctrico
de aeronaves.

e Modelary simular el sistema eléctrico de potencia de una aeronave basado en una
arquitectura B787 en MATLAB/Simulink incluyendo generadores principales, APU,
buses de alimentacion AC/DC, baterias, cargas criticas y no criticas.

e Desarrollar un esquema de recuperacion de carga eléctrica que permita mantener la
continuidad del sistema eléctrico ante una falla critica, implementando un sistema
de baterias dedicado, que alimente los sistemas criticos durante la transicion al APU.

e Simular escenarios de falla critica que permita evaluar la efectividad del esquema
implementado ante una contingencia en los generadores principales.

1.2 Definicion del problema

Las aeronaves modernas a nivel comercial representan uno de los vehiculos con mayor
desarrolloy confiabilidad de nuestros dias; sin embargo, existe unatendencia en laindustria
que pretende electrificar la mayoria de los sistemas posibles en aviones mas eléctricos
(MEA, por sus siglas en inglés), eliminando algunos, como los sistemas neumaticos. Para
esto se requiere una mayor capacidad de generacion en vuelo, lo que de alguna manera
representa un riesgo en caso de una contingencia, ya que los generadores se encuentran
acoplados a los motores principales para poder generar electricidad y en caso de una
contingencia de fallo en ambos motores, no se tendria suministro de energia eléctrica,
pensando en esto, los sistemas eléctricos de los aviones tienen un sistema de generadores
de emergencia que pueden suplir energia eléctrica en una situacién como esta, tanto la
turbina de aire de impacto (RAT, por sus siglas en inglés) como el (APU, por sus siglas en
inglés), sin embargo el tiempo de arranque de ambos generadores no es instantaneo, por su
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naturaleza como maquina eléctrica necesitan tiempo para vencer su inercia y poder
suministrar energia al sistema tardando algunos minutos; lo que, en condiciones criticas,
puede suponer una diferencia entre la vida y la muerte de las personas a bordo y la pérdida
de la aeronave. Por lo que se propone establecer un puente energético entre la detecciéon de
la falla y la activacion de uno de los generadores de respaldo, en especial el APU, debido a
que el despliegue del RAT, es el ultimo recurso, ya que, al ser un generador de emergencia,
se despliega del fuselaje del avidn generando energia eléctrica, pero creando resistencia
aerodinamica reduciendo la posible autonomia de vuelo del avién sin empuje.

1.3 Alcancey limitaciones

Alcances

El presente trabajo se enfoca en el estudio, modelado y comprensidén del sistema eléctrico
de potencia en aeronaves, tomando como modelo base y referencia el Boeing 787. Se
desarrolla un modelo tedrico y de simulacidon del sistema eléctrico de potencia que
comprende las etapas de generacion, transmisién, distribucidn, conversién y control del
modulo de potencia.

El anédlisis se realiza mediante simulaciones en MATLAB/Simulink, considerando tanto
condiciones normales de operacion como escenarios de falla representativos tales como
pérdida de generacidn. Se busca estudiar la respuesta dindmica del sistema eléctrico ante
perturbaciones con el objetivo de la evaluar estabilidad ante la pérdida de generaciony la
transferencia cerrada entre un equipo de generacion y un sistema de baterias capaz de
invertir la corriente de DC a AC mediante la implementacion de un inversor controlado.

Limitaciones

1. Simplificaciones del modelo
e No se modela de manera completa y estricta todo el sistema eléctrico del
Boeing 787, solamente se modelan los principales subsistemas relevantes
para el médulo de potencia.
e Se utilizan modelos promedio para rectificadores e inversores, evitando la
complejidad de modelos conmutados y efectos no lineales.

2. Alcance experimental
* No se realiza implementacion fisica del sistema, todos los analisis se basan
en simulaciones.
e No se incluyen efectos térmicos, mecanicos ni aerodindmicos de los
componentes eléctricos.
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e El modelado de la frecuencia de disefio de los componentes eléctricos se
basa en unvalor nominal de 60 Hz, esto con el objetivo de reducir las brechas
de compatibilidad de los elementos de simulacién y los elementos
estandarizados a 400 Hz y de frecuencia variable en la industria aeronautica.

3. Fuentes de informaciony referencias
e Los valores de parametros eléctricos y caracteristicas del sistema se
obtienen de fuentes publicas y literatura técnica, por lo que los resultados
deben interpretarse con fines académicos.

1.4 Antecedentes

1.4.1 Caso Air India 171

El 12 de junio de 2025, el vuelo Air india 171 con 241 personas a bordo, operado por un
Boeing 787 con matricula VT-ANB mostrado en la Figura 1, el cual cubria una ruta del
aeropuerto del Ahmedabad en India al aeropuerto de Gatwick en Londres, se estrelld
inmediatamente pasados 32 segundos después del despegue [1].

& 'l_:.ail_-.-.-ﬁa-wl.m —
.

LT T T | ame
q % . = L] LT

- =

Figura 1. Boeing 787-8 Dreamliner de Air India VT-ANB. Tomada de [2].

Durante la fase de despegue, y ascenso inicial, la aeronave experimenté lo que los medios
califican como una “rara falla doble de motor”, originada por una pérdida subita e
inesperada de propulsién debido al corte de flujo de combustible en ambos motores, los
reportes indican que tras el corte de combustible ambos motores entraron en estado de
falla, lo que ocasiond una pérdida inmediata de potencia desencadenando una secuencia
que afectd los sistemas eléctricos encargados del arranque, control y operaciéon de los
motores, los cuales dependen de la estabilidad eléctrica para operar [1].

Al intentar realizar el restablecimiento y procedimiento de arranque de ambos motores,
gestionando la ignicién, rotacion, inyeccion de combustible y control de empuje, con la
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pérdida de potencia en ambos motores, no fue posible ya que los generadores dejaron de
suplir energia. Esto provocoé que la unidad de control de generadores (GCU, por sus siglas
en inglés), responsable de regular, proteger y sincronizar los generadores con los buses AC,
detectaran un colapso en la generacién eléctrica principal y al no recibir torque de los
motores, el GCU abre los contactores para proteger la red eléctrica, lo que obliga a la
aeronave a depender Unicamente de fuentes alternativas [1].

Los controladores comunes de arranque de motores (CMSC, por sus siglas en inglés), que
controlan los modos de arranque y protecciones eléctricas de los generadores, no pudieron
sostener ninguna accidn una vez que los motores perdieron potencia y las GCU dejaron de
energizar los buses.

El sistema de control eléctrico de la aeronave esta coordinado por la unidad de control de
buses de potencia (BCPU, por sus siglas en inglés), este supervisa y gestiona el estado de
cada bus eléctrico para asegurar la continuidad eléctrica utilizando las fuentes disponibles.
Cuando existe una condicién en la que las fuentes no pueden alimentar los buses como en
este caso, se activa un protocolo de emergencia utilizando fuentes de energia alternativas
como la RAT o el APU [3]. Sin embargo, depende de que estas fuentes alcancen los
parametros eléctricos necesarios para mantener la red eléctrica estable, en la Figura 2 se
observa como es que el B787 del vuelo Al 171 despliega la RAT durante la carrera de
despegue. [1].

RAT in extended position

Figura 2. Despliegue de la Turbina de Aire de Impacto (RAT) vista en una captura de pantalla de CCTV. Tomada de [1].

De forma paralela, se tiene registro de como la APU inici6 el protocolo de autoarranque, en
la Figura 3 se muestra la evidencia en el lugar del accidente donde se encontrd la compuerta
de entrada de aire del APU abierta, lo que confirma que el sistema detectd una pérdida total
de generacion eléctrica y traté de activar el APU como fuente primaria alternativa, sin
embargo el tiempo de respuesta es alto y no se alcanzaron los parametros eléctricos
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suficientes para llegar a un régimen operativo, perdiendo toda la potencia en el avidén que,
al ser de una arquitectura mas eléctrica depende en gran medida de la generacidn en vuelo
para el control de la mayoria de sistemas [1].

Figura 3. Apertura de la compuerta de aire del APU. Tomada de [1].

Sin el aporte de los generadores principales y sin tiempo suficiente para que el APU tomara
el control de la red eléctrica, la aeronave quedd en un estado critico que afecto incluso los

sistemas auxiliares en la secuencia de arranque [1].

Basado en el reporte e investigacion por parte del ministerio de aviacion civil y la oficina de

investigacion de accidentes aéreos del gobierno de la India, sabemos que la secuencia de

operacion del accidente fue la siguiente [1]:

>

A\ YV YV VYV

YV V V V

>

08:07:33: Autorizado para el despegue desde la pista 23 de Ahmedabad.

08:07:37: La aeronave inicia la carrera de despegue.

08:08:33: La aeronave alcanza V1 (153 nudos).

08:08:35: La aeronave alcanza Vr (155 nudos) para la rotacion.

08:08:39: Se registra el despegue.

08:08:42: La aeronave alcanza su velocidad maxima registrada de 180 nudos; ambos
interruptores de combustible de los motores pasan abruptamente a “cut-off”.
08:08:47: Los motores pierden potencia; la RAT se despliega para proporcionar
hidraulicos de emergencia.

08:08:52: El interruptor de combustible del motor 1 vuelve a “run”.

08:08:54: La compuerta de admisién del APU comienza a abrirse.

08:08:56: El interruptor de combustible del motor 2 también se mueve a “run”.
08:09:05: El piloto transmite “MAYDAY MAYDAY MAYDAY”.

08:09:11: Se registran los ultimos datos; la aeronave impacta contra el suelo.

Finalmente, y aproximadamente a los 30 segundos después del despegue, el avidn deja de
transmitir datos, instantes después, se impacta con una residencia médica dejando
Unicamente 1 superviviente, 241 personas fallecidas a bordo y 19 personas en tierra,
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ademas de 67 heridos, las evidencias del lugar del impacto se muestran en la Figura 4y
Figura 5.

Tomada de [4].

Figura 5. Seccidn de cola del B787 de Air India incrustada en el edificio tras el accidente Al171. Tomada de [5].
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2. Convertidores electronicos de voltaje

2.1 Conceptos

2.1.1 Inversores

Un inversor, es un dispositivo electronico de potencia disefiado para convertir energia
eléctrica disponible de corriente directa, comunmente almacenada en baterias o generada
en fuentes alternativas como paneles solares a energia utilizable de corriente alterna. De
manera generalun inversor se construye a partir de elementos de conmutacién rapida como
IGBT "s o MOSFETS dispuestos en topologias de puente, que permiten controlar el sentido
del flujo de corriente hacia la carga [6].

Cada transistor actua como un interruptor capaz de abrir o cerrar el paso de corriente en
intervalos muy cortos de tiempo lo que, con una técnica de apertura y cierre adecuada, se
puede reconstruir una forma de onda sinusoidal con las caracteristicas deseadas en una
red.

Para reconstruir una senal sinusoidal de AC con una sefal de DC, es necesario controlar
esta accion de apertura y cierre de elementos de conmutacién mediante una técnica de
modulacién, una de las mas utilizadas es la SPWM.

2.1.2 Modulacioén por ancho de pulsos sinusoidales

La modulacion SPWM, es una técnica confiable para la conmutacién en convertidores
electronicos de potencia. Consiste en comparar una sefal portadora (diente de sierra) de
alta frecuencia y una senal de comparacién sinusoidal de baja frecuencia para poder
generar pulsos en los elementos de conmutacion del convertidor. Mediante estas
comparaciones se generan los pulsos de control para las compuertas gate de los
transistores, con el fin de construir una senal sinusoidal en la salida del inversor mediante
la aperturay cierre de los interruptores [7].

En la modulacion SPWM, la senal portadora debe ser de alta frecuencia y una amplitud
ligeramente mayor que la moduladora para que las pequefas diferencias de amplitud se
sometan a comparacion, en cambio la senal moduladora debe ser de menor amplitud y de
baja frecuencia.

La légica de conmutacion y de comparacién consiste en que cuando la sefial portadora es
mayor que la sefial de comparacién sinusoidal manda un pulsoigual a 0 a las compuertasy
cuando es menor, manda un 1, mapeando asi la forma de la sefal sinusoidal a la salida del
inversor [7].
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El efecto producido por estas comparaciones se puede observar en la Figura 6.

Carrier  Mod, signat M. signal Mt ion signal
v igmx] Vasinfor) Viesin(ort +240%) Visingoot +120%)
[ A [

—_

AT

Figura 6. Esquema de Modulacién de Ancho de pulsos sinusoidales (SPWM). Tomada de [7].

2.2 Inversor conmutado

El inversor conmutado consiste en un modelo de convertidor electrénico cuyo fuerte es
simular el comportamiento real de los interruptores electrénicos durante las transiciones
de encendido y apagado en funcién de una sefal generada por una modulacién SPWM [7].

En la Figura 7 se observa el modelo de un inversor conmutado, donde se modela desde la
fuente de DC hasta el elemento de conmutacion individual de cada rama [8], cada uno de
los elementos recibe una senal de apertura y cierre producto de la légica de modulacidén
descrita en la seccién 2.1.2.

1e-10
0.1e-10

1000e-6
T

% 1e-10
1000e-6.

] L

‘\F

Figura 7.Modelo de inversor trifasico conmutado.
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donde a la sefal de comparacion se le resta la sefal portadora, y mientras sea mayor que
cero, se procede con el pulso a disparar, este comportamiento se muestra en la Figura 8.

Sawtoath
Amplitude:1.75 DUDOD ] "
Frequency: 10 Khz
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Phase:-2/3 pi ‘ﬁu
Time: Ts

Amplitude:1.65

Frequency: 2*pi*60 ﬁ'l.,_,l
Phase:2/3"pi

Time: Ts

Figura 8. Senales de disparo de modulacién SPWM.

Dentro de este proyecto en una primera fase se aborda la técnica de disparo de pulsos para
elinversor conmutado, estatécnica se usa ampliamente cuando se busca conocer de forma
detallada fendmenos de conmutacién y disparo en cada uno de los transistores ya que
construye elinversor a partir de sus elementos de conmutacion, lo que hace mas detallados
dichos efectos, sin embargo, no estan dentro de los alcances del trabajo.

2.3 Inversor promediado

Ya que dentro de los alcances del proyecto se busca priorizar el anélisis de la dinamica del
sistema eléctrico del avidon, que es mas lenta en comparacion con la dinamica de los
efectos de conmutacion en un inversor controlado y para términos de simplicidad y ahorro
de recursos computacionales respecto a los tiempos de procesamiento y simulacion, se
decidié utilizar el bloque Universal bridge en el modo VSC mostrado en la Figura 9.

Uref

o+ A
VEL B

il C

Figura 9. Bloque universal Bridge.
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Con este elemento se busca sustituir la conmutacidon discreta de los interruptores como se
muestra en la Figura 10, por una representacion continla basada en el valor medio de las
sefales dentro de cada ciclo de conmutacién. De esta forma, las tensiones y corrientes de
salida del convertidor corresponden a sus valores promedio [9], pero con un menor costo
computacional.

Figura 10. Modelo general de un inversor conmutado. Tomado de [9].

La implementacion de este elemento dentro del proyecto, parte de una fuente de corriente
directa, en este caso una bateria seguida del blogue del modelo promediado cuya Unica
entrada es la retroalimentacién del sistema de control de la seccién 2.8.

Finalmente, para el inversor es necesario implementar un filtro paso bajas que ayuda a
limitar los armodnicos a la salida en AC manteniendo la frecuencia de disefo, buscando un
suministro estable de potencia en AC, el disefio del inversor se muestra en la Figura 11.
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Figura 11. Inversor promediado con filtro RLC.
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2.4 Transferencias abiertay cerrada

2.4.1 Transferencia abierta

De forma tipica existen elementos llamados transferencias que permiten realizar la
transicion de energia entre una fuente y otra ante pérdidas en la fuente principal, es decir
qgue el interruptor de transferencia cambia la carga eléctrica a la fuente secundaria o de
respaldo siempre y cuando, ya sea estable y esté dentro de los parametros eléctricos con
baja tolerancia ante variaciones. Una vez que la fuente principal se restablece, la
transferencia abierta, devuelve la carga de la fuente secundaria a la principal.

Se define como una transferencia de interrupcién previa, donde el interruptor de
transferencia interrumpe su conexion a una fuente de energia antes de realizar una conexion
a la otra [10]. Las transiciones abiertas incluyen retardo abierto y apertura en fase, el
comportamiento se observa en la Figura 12.

| | | | | |
Source 1 -+—C~ O— | Source 1 '—O/()— I Source 1 —E—O/(}— I

! Main Contacts ,_! Load ! Main Contacts ,_! Load ! Main Contacts ,_! Load
Source 2 % : Source 2 —ILO/C)— : Source 2 —ILO_C)— :

Figura 12. Transferencia abierta de fuentes. Tomada de [10].

2.4.2 Transferencia cerrada

En sistemas eléctricos donde el suministro de la energia eléctrica es critico, no se puede
permitir que haya interrupciones de energia que desemboque en pérdidas de informacion,
datos, accionamientos o sistemas. Por lo que se busca que la alimentacion de la carga sea
continua y no se vea alterada en ningun momento, basado en esto es que se establece el
concepto de transferencia cerrada. La cual se define como una transferencia que cierra
antes de interrumpir. El interruptor de transferencia realiza una conexién a una segunda
fuente de energia antes de interrumpir su conexién con la primera fuente de energia. Como
no hay espacio entre la desconexiény la conexidn, las cargas descendentes reciben energia
continua durante todo el proceso de transferencia [10].

En una transferencia cerrada, durante la transicion de fuentes ambos interruptores
encargados de la conexién tanto de la fuente primariay de respaldo se encuentran cerrados
como lo muestra la Figura 13.
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Figura 13. Transferencia cerrada de fuentes. Tomada de [10].

Algo que no se puede predecir es cuando fallaran los sistemas que suministran
alimentacion a cualquier red eléctrica, por lo que en los disenos eléctricos se cuentan con
fuentes de respaldo que puedan entrar a suplir energia ante una falla.

Pensando en esto, se realizan los protocolos de accionamiento automatico que pueden
actuar de forma que el control de los interruptores se activa cuando el controlador detecta
una falta de disponibilidad o pérdida de energia de la fuente seguida del funcionamiento del
mecanismo de conmutacion. Para llevarlo a cabo, es necesario igualar las condiciones
eléctricas de la red saliente y la red entrante, en literatura mencionan que ante diferencias
en estos parametros se crean corrientes de circulacion que llegan a afectar los sistemas, Si
las fuentes estan conectadas de esta manera, va a resultar en grandes diferencias de voltaje
a través de las terminales de las maquinas y grandes corrientes de circulacién [11].

Para que una fuente de corriente alterna pueda “entregar” la carga a otra fuente ante una
falla en la disponibilidad, debe existir una sincronizacion entre ambas fuentes, es decir
ambas fuentes deben encontrarse en una tolerancia de amplitud, fase y frecuencia en el
momento exacto del cierre.

Siendo:

* |V1| ¥ |V;] las magnitudes de voltaje de la fuente principaly de respaldo.
* f1y f,susfrecuencias.
* 0, 6, sus angulos al momento del cierre.

Las condiciones de sincronismo son:

IV, = V,| < AV (D)
Ifi — fol < Af .. (2)
16, — 6,] < A - (3)

Si estas condiciones no se cumplen, la diferencia crea una corriente entre las fuentes de
alimentacion llamada corriente circulante, producto de la conexion de las dos fuentes, se
crea unaimpedancia sincrona equivalente del circuito comun entre ambas fuentes definida
por:
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Zsync = Rsync + szync . (4)
Y estableciendo las ecuaciones correspondientes a la corriente circulante que se crea al
momento de la sincronizacién la cual podemos definir de la siguiente forma:
L V146, — V34, _ AV
circ — Zsync ~ Z_s

.(5)

donde cualquier diferencia entre las magnitudes, angulos o frecuencia pueden producir una
corriente que sea varias veces la corriente nominal durante algunos milisegundos, esto
debido a que la impedancia de sincronizacion suele ser muy baja. Lo que puede producir
esfuerzos térmicos en los elementos conductores o disparos en los elementos de
proteccién.

En el caso de una transicion cerrada con un inversor, el control debe compensar ese
desbalance ajustando su referencia de corriente de manera instantanea, por lo que las
condiciones de pre-sincronizacion deben de contar con muy bajas diferencias entre los
parametros anteriormente mencionados y asi reducir los efectos de la corriente de
circulacion.

2.5 Inversor seguidor de red

Su principio de operacidn se basa en sincronizarse con una red preexistente y controlar la
corriente inyectada al sistema, asumiendo que la red proporciona una referencia estable de
tension y frecuencia. Este tipo de convertidores se conectan a dicha red existente y utiliza
latensionyfrecuenciade lared como referencia para sincronizar suoperacion, funcionando
como una fuente de corriente controlada, donde la frecuencia y tensién actian como
variables impuestas. Se considera al inversor seguidor de red como un controlador que
regula su salida de fuerza, midiendo el angulo de la referencia de voltaje de la red existente
mediante un lazo de bloqueo de fase (PLL), controla la amplitud de la corriente y el angulo
de fase para poder gestionar la potencia activa y reactiva, de manera que replica la
frecuencia operativa en el sistema de potencia [12].

El principio de funcionamiento se basa en medir la tensiéon del punto de acoplamiento
comun y determinar su fase instantanea mediante un lazo de bloqueo de fase (PLL), dicho
lazo se puede modelar de la siguiente manera mediante ecuaciones:

dfpyL
dt

= wppy, = wo + Kpe, + Klf eq dt .. (6)

donde e, es el error de cuadratura entre la tension medida y la de referencia, Kp y K; son las
ganancias del control Pl. Una vez sincronizado, elinversor controla las corrientes i; e i, para
cumplir con las referencias de potencia activa P y reactiva Q de la siguiente manera:

22



i _E Prefvd+Qrequ (7)
73 Vg + v? h

2 Pxy,+Q=x*v
= —— Q> va (8

vg + v}

donde el control del inversor seguidor de red se expresa en el marco dq, de forma que una
vez sincronizado con la red, las potencias reactiva y activa se definen como:

3
P=3 (Vala + vaiq) - (9)

3
Q= E(qud — Valq) .. (10)

La principal limitacion de los GFL es su total dependencia del PLL, si la referencia de voltaje
se pierde o0 es muy débil, como en escenarios de baja inercia o durante la separacion de la
red (modo isla), el inversor puede experimentar inestabilidad de sus controladores
integrales, lo que conduce a sobrevoltajes y a la desconexidon. La Figura 14 define la
estructura genérica del sistema de control de un inversor seguidor de red.

PWM
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' L
| Ugpc| / dq
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Current control loop Power/voltage control loop

Figura 14. Estructura genérica del Sistema de control de un inversor seguidor de red. Tomada de [12].
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2.6 Inversor formador de red

Inversores formadores de red

Los inversores formadores son capaces de establecer independientemente la frecuenciay
magnitud del voltaje en el punto de acoplamiento a la red, actian como fuentes de voltaje
y a diferencia de seguidores de red pueden actuar en modo isla.

El principio fundamental de un inversor formador se basa en controlar directamente la
tensiéon de salida mediante un lazo de control externo de tensién y un lazo interno de
corriente. Estos convertidores eliminan la dependencia del PLL, debido a que la referencia
angular es tomada de la diferencia entre la potencia de referencia y la potencia inyectada
por el convertidor al sistema[12]. En lugar de controlar la corriente inyectada, este controla
directamente el voltaje en las terminales haciendo que la corriente se ajuste de forma
natural a las condiciones de la red.

El lazo externo de control de la tension regula las corrientes de referencia en funcién del
error de tension con un controlador proporcional integral (Pl), cuyo comportamiento se
puede describir de la siguiente manera:

lgg = Kp(v;;q — vdq) + K; f(v;;q - v,,q) dt .. (11)

De esta manera el inversor actlia como una fuente de tensién regulada, donde los calculos
de las potencias activas (P) y reactivas (Q) correspondientes al flujo trifasico promedio en el
sistema son:

2
P = § (vdid + tiq) (12)

3
Q= E(tid — Vaiq) ..(13)

Una de las caracteristicas diferenciadoras de este tipo de topologia es su capacidad para
establecer una “inercia” virtual que emula la de un generador sincrono para establecer los
parametros eléctricos de unared, esto se logra mediante la implementacién de la siguiente
ecuacidn que modela la dindmica rotacional equivalente:

dw
Iv E = Pref — Py¢ .. (14)

Donde Jy, es la inercia virtual asignada y P, es la potencia activa entregada, este término
actua como unfiltro de baja frecuencia sobre la potencia proporcionando una respuesta de
frecuencia mas gradual frente a perturbaciones.
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Los inversores formadores de red son una alternativa para mantener la estabilidad del
sistema cuando los generadores sincronos son sustituidos convertidores, para llegar a esto
la sintonizacion de sus controladores requiere atencién especial en el control Pl, la Figura
15 define la estructura genérica del Sistema de control de un inversor formador de red [12].

Lg
J L e~
Uaphc

PWM

abc

Uane| /'dq

S A S S NS U s

Current control loop Voltage control loop
Figura 15. Estructura genérica del Sistema de control de un inversor formador de red. Tomada de [12].

2.7 Transformada de Park

Laimportancia de la transformada de Park en los sistemas de control radica en la propiedad
de convertir sefiales de naturaleza sinusoidal en componentes constantes en corriente
directa, capaces de implementar en sistemas de control digital, dicha transformacion se
realiza mediante unarotacion a frecuencia angular transformando las referencias del marco
abc al marco dq0[13].

Esta transformada convierte componentes del dominio del tiempo de un sistema trifasico
en un marco de referencia abc, a un sistema giratorio coordenado sobre los ejes dqO0, esta
transformacién permite rotar los marcos de referencia de las formas de onda de AC en
sefales de CD, el comportamiento se describe en la Figura 16.

B axis n B axis
\

q axis

C axis "

Figura 16. Ejes de cuadratura - Transformada de Park. Tomada de [13].
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La transformacion se define mediante una matriz que proyecta las sefales trifasicas en un
marco de referencia rotativo donde el angulo de entrada es el angulo de la red o del sistema
a sincronizar obtenido porun PLL [13].

Suponiendo un sistema trifasico balanceado con tres fasores desfasados 120°

V, = A, Cos(wt) .. (15)
21
Vy, = A, Cos (a)t — ?) ..(16)
21
V.= A, Cos (a)t+?) ..(17)
La matriz de transformacion se define de la siguiente manera:
vd Va
Vq|=T|Vb ..(18)
Vo Ve
i 21 21\ T
cos(6) cos (9 — —) cos (0 + —)
Vd 3 3 v
2 _ 21 ] 21 a
Vq|==|-sen (8) -—sin (9 - —) —sin (0 + —) Vp - (19)
vol 3 3 3 /1y,
1 1 1 ¢
2 2 2
Por lo que al desarrollar la expresion para obtener los valores equivalentes en el plano dq0
tenemos:
2 21 21
V4 =3 V, Cos(8) +V,, Cos(@—?>+VCCos<0+?> ..(20)
2 ) 2 ) 21
Vq =—§<VaSen(9)+Vb Sm(H—T)+VC Sln(@-l-?)) ...(21)
V—Z(V“+Vb VC)—I(V +V, + 1) (22)
073\2 "2 "2/ 3ver b e
[ 2 21 21 ]
3 V, Cos(8) +V, Cos (9 —?) + V. Cos (9 +?)
Va 2 2 2
T s
Va| = ——( V, Sen(8) +V,, Sin (9 — —) + V. Sin (9 + —)) . (23)
Vo 3 3 3
1
§ (Va + Vb + Vc)
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Componente de eje directo (Vd)

2T

2 21
V; = §<Va cos(8) +V, Cos (6 — ?> + V. cos (0 + ?>> . (24)

Representa la componente activa de la sefial asociada al flujo de potencia activa, al estar
balanceado y alineado con el angulo de fase del PLL, se espera una senal en DC con una
amplitud promedio igual que la senal trifasica de naturaleza sinusoidal a la entrada.

Componente de cuadratura (Vq)

2 . 2m . Zn
v, = —§<Vasen(6’)+Vb Sln(a—?>+Vc 51"(‘9"‘?)) - (25)

Representa la componente reactiva asociada al flujo de potencia reactiva, si el marco dq0
se encuentra sincronizado, se espera un valor de 0 ya que es producto del calculo del error
estacionario.

Componente 0

1
Vo=35WVat Vs +V) .. (26)

Representa la componente de secuencia cero en un sistema desbalanceado, por lo que,
para un sistema estable y balanceado, este valor va a serigual a 0.

Al transformar la entrada trifasica sinusoidal al marco de referencia dg0, la componente
directa (Vd) muestra una senal de DC de la misma amplitud que la sefal de entrada, la
componente de cuadratura (Vq) aproxima el valor a 0 durante el tiempo de simulacion
permitiéndonos observar la reduccion del error de fase mediante el controlador.

Este efecto se observa en la Figura 17.

dqD inversor
T T T T T T T T

Voitaje (V)

| | | | | | 1 | 1
L] il Qo Qs Qo2 ai2s Qo3 Q035 LT LT o5

Tiempo (s)

Figura 17. Componentes de cuadratura en un sistema balanceado.
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Podemos observar en la Figura 18 que si realizamos un desbalance y desfase, las
componentes dq sufren cambios y conservan su naturaleza sinusoidal, esto debido a que el
eje rotatorio no se encuentra rotando a la misma velocidad angular como se define en la
transformada de park.

aq0 inversor
T T T T T T T T T
330 wersor )
20 4 4 0q0 mwersoe:2 |
A0 vversce 3
~ 10|~ \ =
>
-]
5‘ Ok
=3
> wf .
] 1 |
ol \ .
) I L 1 Il 1 1 L 4 Il
Q005 ao Q015 ooz 002s Q03 o0as 004 Q04s aos
Tiempo (s)

Figura 18. Componentes de cuadratura en un sistema desbalanceado.

El sistema de transformacion se observa en la Figura 19, donde una vez realizadas las
transformadas del plano abc a dq0, las variables en su plano dq0 podemos separar cada
componente para la implementacién de un sistema de control.

TRANSFORMACIONES ABC DQD

wl [t

3

o]l

[¥4d]

Y

fabic] wd

)

B | RMS

E

40 W
duy v [Vq]

j

1va)

i

1.08 RME r, 4]
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Figura 19. Sistema de transformacion ABC a dqO.
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2.8 Lazo de control

2.8.1 Sistema de sincronizacion PLL

ELPLL consiste en un sistema de control que permite extraer el angulo de fase y frecuencia
equivalentes en una sefnal trifasica sinusoidal, para poder sincronizarloya seaenlared oun
sistema alterno. Su objetivo es minimizar el error de fase entre la sefal de entrada y la sefial
del oscilador interno, para lograrlo, se genera una sefal de control que ajusta la frecuencia
del oscilador haciendo que el angulo de fase de la salida siga al de entrada [14].

Eldiseno de un PLL trifasico se constituye varias etapas que se definen de forma general en
la Figura 20.

T Freq

| Variable : Low-pass filter

I frequency | (Rate limited)

: 056185460 mean value :

Freq PID Controlled ot
abc>——»| ) ' >
| f)tt)c q axis T Controller Oscillator
- |
Phase detector Automatic
Gain Control

Figura 20. Esquema general de PLL trifdsico. Tomada de [14].

Detector de fase: Recibe la sefal de la red y la transforma al eje de cuadratura dqoO,
establece la relacion proporcional de la diferencia de fase entre la sefial ABC y el sistema
de coordenadas del oscilador interno, este se somete a un filtro para mantener la diferencia
de los valores de la fase de entrada y la del oscilador en cero con ayuda del sistema de
control.

Un oscilador controlado: Sistema que genera una sefal de forma periddica, capaz de
repetirse en el tiempo sin necesidad de una entrada periédica, en el caso del PLL, se utiliza
un oscilador controlado por voltaje (VCO) cuyo funcionamiento se basa en controlar la
frecuencia de salida a partir de una entrada definida.

Control Proporcional-Integral-Derivativo: Utiliza un control automatico de ganancia, dicho
controlador actua sobre el oscilador que por su forma de operacion se puede representar
como un integrador, este se ajusta acumulando la diferencia hasta lograr la sincronizacién.

Sistema de control: regula la diferencia de angulo de la sefal de entrada y el angulo propio
del oscilador, es por esto que se usan las propiedades de la transformada de Park [13]
abc~>dqO0, ya que al pasar al marco de referencia rotativo, las senales sinusoidales con
naturaleza oscilatoria se pueden tratar como si fueran sefiales de corriente directa,
simplificando el disefio del controlador interno siempre y cuando el sistema sea
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balanceado, por lo que la sefal de entrada trifasica se transforma a un sistema de

coordenadas dq0 utilizando la velocidad angular (wt) del oscilador interno en un sistema
retroalimentado.

Finalmente, la salida PID que corresponde a la velocidad angular, se filtray se convierte a la
frecuencia utilizada por el valor medio, todo el sistema esta disefiado en un lazo cerrado, en
la Figura 21 se muestra el disefio con todas las etapas en simulink.

[an N ¥ »
"
.’/ ¥ requenc

Figura 21. Mascara de bloque de PLL trifasico en simulink.

La Figura 22 muestra una senal de salida del dngulo obtenido del PLL en un sistema
balanceadoy sincronizado.

Angulo PLL Inversor
T T

Magnitud
L A o

=]

=

002 0.03 0.04 005 006 007 008
Tiempo (s)

Figura 22. Angulo PLL de un sistema balanceado.

Como se puede observar en la grafica de la Figura 22, cuando la sincronizacion del PLL es

correcta, el angulo de salida del PLL muestra una sefal diente de sierra debido a la
periodicidad de la sefial de entrada.

El angulo de salida del PLL se representa como una senal diente de sierra con magnitud de
6.28, esto debido a que lafase aumenta de manera lineal hasta llegar a 2m, una vez que llega
al valor maximo se reinicia aprovechando la periodicidad del sistema ya que tanto las
sefales de control como las transformaciones de ABC a dq0 ocupan el dominio de [0,2x],

mientras que el angulo tenga una representacion de dientes de sierra, el sistema va a estar
sincronizado.
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2.8.2 Diseno del sistema de control PQ

La importancia de implementar un sistema de control sobre la potencia activa y reactiva
que entrega el inversor a la salida, radica en la necesidad de equilibrar el flujo de potencia
activa en el sistema, el lazo de control es seguido por un sistema de control de corriente. Al
comparar las corrientes de referenciay medidas el controlador de corriente debe de generar
los estados de conmutacién adecuados para que el inversor elimine el error de corriente y
produzca la forma de onda de AC deseada.

El calculo de la potencia activa y reactiva en el marco dg0 se pueden calcular teniendo los
equivalentes de voltaje y corriente en el marco de referencia rotativo dq0 obteniendo las
siguientes expresiones:

[ 2 21 21 ]
3 V,Cos(0)+Vy, Cos (0 — T) +V,.Cos (0 + T)
vVd
2 21 21
Vq ——( V,Sen(0) +V, Sin (e - —) +V, Sin (e + —)) - (27)
Vo 3 3 3
1
3 Wa+Vp+V,)
[ 2 21 21 ]
§<Ia Cos(0) + I, Cos (0 - T) + 1. Cos (0 + T))
Id 2 . 2n . 2n
Iq —=| I, Sen(0) + I, Sm(B——)+IC Sln(9+—) .. (28)
10 3 3 3
1
3 g+ 1y+1,)
Producto de estas matrices, se obtienen las expresiones:
3
P=3 (Valg + Vyly) ..(29)
3
Q= 2 (Vola —Valy) ..(30)

Lacomponente vd es igual a latension de referencia, vg se al sincronizarse tiende a ser cero,

y por lo que para nuestro caso en especifico esta componente no se considera, dejando las

expresiones de potencia activa y reactiva en la siguiente equivalencia:

3
P = E(led)

3
Q=- 2 (leq)
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Dichas ecuaciones demuestran que el control de la potencia activa y reactiva es posible
controlando las componentes de corriente I; & i, en los ejes d y g, por lo que, para
simplificar el proceso, se realiza el despeje de dichas componentes para laimplementacion
de una funcién equivalente mediante un bloque en Matlab/Simulink (Figura 23), dentro de
este esquema se pretende que tanto P como Q sean valores de referenciay el calculo de las
componentes de corriente que regulen el sistema de control sean en funciéon de V;.

2
vd Ig = Prey (W) ..(33)
idref d
. ly = Orer () (39)
P = f _—— aen
fcn ! " 3Vd
igref
Q
function [idref,igref] = fen(wd,P,Q)

idref=P*(2/3%vd);

Figura 23. Blogue de funcion en Matlab. igqref=0*(-2/3%vd);

Para la implementacién del sistema de control, sabemos que tanto i; e iq controlan los
flujos de potencia activa y reactiva, por lo que a la salida del bloque que describe la
expresion del calculo de potencias, se le resta el valor inicial de dicho parametro, esto con
el objetivo de disminuir el error al implementar el controlador PlI.

En la Figura 24 se observa un esquema general del funcionamiento de los componentes del
controlador PID en un lazo de control retroalimentado, y como es que aportan al sistema
para estabilizar la sefial de control.

Controlador PID Sistema de control en lazo

cerrado con control PID

Proporcional

u(t) yt)

Integral Accionador »| Sistema

Derivativo

Sensor |«

Figura 24. Esquema general de controlador PID. Tomada de [15].

Siendo la ecuacién general del controlado PID:

u(t) = Kpe(t) + K; fte(t)dt + K, d% ...(35)
0

Las partes que lo componen cumplen las siguientes funciones:
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Parte Proporcional

La parte proporcional depende unicamente de la diferencia entre el punto de referenciay la
variable del proceso, esta diferencia se le conoce como error, la ganancia proporcional K,
determina la relacidon entre la respuesta de salida y la del error, su objetivo es disminuir el
error en estado estacionario. En general cuando se aumenta la ganancia proporcional, se
aumenta la velocidad de respuesta del sistema de control, pero si se excede el valor de
sintonizacion, la variable de estado comenzara a oscilar volviendo inestable al sistema [15].

La ecuacidén que describe a la parte proporcional es la siguiente:

P =Kpx*e(t) ..(36)
Donde K; es la constante proporcionaly e(t) es el error.
Parte Integral

La parte integral es la principal encargada de eliminar o disminuir el error lo mas posible
después de que la parte proporcional no pudiera hacerlo ya que suma el término del error
en el transcurso del tiempo, siendo proporcional a la velocidad de cambio del error, la
tendencia es llevar el error de estado estable a cero, aumentando la constante Ki, sin
embargo, si la ganancia es muy alta puede causar sobre impulsos [15].

La ecuacioén que describe a la parte integral es la siguiente:

t
I = Kij e(t)dt ...(37)
0

Parte Derivativa

La parte derivativa tiene como funcidn principal anticipar el comportamiento futuro del
error, actuando sobre su velocidad de cambio. Es decir, el controlador reacciona al valor
actual delerrory aqué tanrapido esta aumentando o disminuyendo. Su objetivo es suavizar
la respuesta del sistema, reduciendo el sobreimpulso y mejorando la estabilidad al
oponerse a variaciones bruscas del error. La accidn derivativa es proporcional a la derivada
del error con respecto al tiempo, multiplicada por la constante

Sin embargo, si la ganancia es demasiado alta, puede amplificar el ruido presente en la
sefal de error y generar oscilaciones no deseadas [15].

Kyd—— ..(38)

El objetivo de utilizar un controlador Pl, en lugar de un controlador PID, en un sistema de
control de inversores radica en que cuando aplicamos un lazo de control ya sea en voltaje o
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corriente, el lazo de control necesita actuar muy rapido para poder seguir las referencias del
sistema, estos sistemas operan conmutando los elementos del convertidor electrénico
cuyo funcionamiento esta basado en altas frecuencias y dado que el término derivativo
amplifica las tasas de cambio, se puede decir que la sensibilidad aumenta haciendo que el
ruido amplificado por la constante derivativa, lo interprete como una perturbaciény le de
inestabilidad u oscilaciones no previstas a los lazos de control.

Laimplementacion del sistema de control PQ, se muestra en la Figura 25.

SISTEMA DE CONTROL PQ

i out

ickref CTRLIN 5231 | Lour -533| cTRL oUT
“— ‘ l
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L
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O contred [aCanka]
. — 14200424

Figura 25. Lazo de control del inversor con control de potencia activa y reactiva.
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2.8.3 Sintonizacion del controlador

La sintonizaciéon del control Pl se realizd6 mediante un esquema iterativo utilizando el
método de Ziegler-Nichols, el cual consiste en obtener la respuesta de la sefal medida a
una perturbacion, seguido se ajustan los valores de las ganancias hasta lograr la estabilidad
del sistema, los valores de las ganancias se muestran en la Figura 26.

Controller: PT ~  Farm: Parallel

Time domain: Discrete-time settings

© continuous-time
. Sample time (-1 for inherited): -1
() Discrete-time

¥ Compensator formula
Pirt
E]

Main  Initialization  Saturation  Data Types  State Attributes
Controller parameters

Source:  internal

| Proportional (P): 0.1

Integral (I): 0.5 i [0 use I*Ts (optimal for codegen)

Figura 26. Ajustes del controlador PI.

De igual manera observamos que la sintonizacién del control obtenido es correcta por el
tipo de comportamiento que se observa en la Figura 27 y en la Figura 28 demostrando la
estabilizacién del sistema de control ante de potencia activa y reactiva respectivamente.

Control Potencia Activa

o Entrada
o Salida

Magnitud

Tiempo (s)

Figura 27. Comportamiento del controlador con potencia activa.

Control Potencia Reactiva
T T T

Entrada
Salida

Magnitud
N,

25 3 35 4 4.5 5
Tiempo (s)

Figura 28. Comportamiento del controlador con potencia reactiva.
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En la Figura 29 se muestra como el control hace que la corriente incremente
progresivamente hasta que el sistema se estabiliza, tanto las sefiales sinusoidales de
voltaje como la de corriente se encuentren en fase una vez que el control se estabiliza.

Factor de potencia
T

Voltaje.
Coriente.

1 L 1H A A

100

Voltaje (V) Coniente (A)

| | |

0 05 1 1

511@'"90(%)
Figura 29. Estabilizacidn del sistema de control con parametros en fase.

Una vez que el sistema de control se estabiliza, las referencias se ajustan para hacer

coincidir en fase tanto el voltaje como la corriente del sistema y de esta manera aumentar

el aprovechamiento de energia entregada por el BESS, esta relacion de fases entre voltaje y
corriente se observan en la Figura 30.

/\ /\MW7\ Tis
RIBSARTAEA

Voltaje (V) Corriente (A)
]

335 336 337 338 339 34 a4
Tiempe (s)

Figura 30. Relacidn de fase de voltaje y corriente.
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Como parte del analisis de resultados para el disefio del inversor, se verifica que el control
del voltaje y corriente se realice de forma correcta a partir de las variaciones de las
constantes de Py Q, dichos resultados se reportan en la Tabla 1.

Tabla 1. Resultados del Controlador PQ.

ITERACION P Q GRAFICA

Destase Volaje & Corments Fase A &
T T T T T T

5
S
=
i
1 10,000 N
Tiempo (s)
Figura 31. Relacion de fase control P.
Desfase Vollaje & Corriente Fase A
= vA
n_r 1A
LV
2| o e YT
o0
AN VR WA

VAR VAR VALY,

434 435 438 437 438 439 44 441
Tiempo (s)

Figura 32. Relacidn de fase control Q.
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3. Sistema eléctrico de potencia del Boeing 787

El Boeing 787 hasta el ano 2025, constituye la propuesta mas completa respecto a la
tendencia de aeronaves mas eléctricas donde gran parte de los sistemas tradicionalmente
neumaticos, hidraulicos e incluso de frenado han sido adaptados en sistemas eléctricos
aumentando la capacidad de potencia instalada a 1.4 MVA [16], la disposicidon de equipo
eléctrico fisicoy el diagrama unifilar referentes a la red del avion se muestran en disposicion
lateral en la Figura 35y de forma frontal en la Figura 36.
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Figura 35. Disposicidn lateral de componentes eléctricos y diagrama unifilar del sistema eléctrico B787. Adaptada de [16]y [17].
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Figura 36. Disposicion fisica frontal de componentes eléctricos del sistema eléctrico B787 Dreamliner. Adaptado de [37]

Como se observa en la Figura 37, el b787 lidera la tendencia MEA, como la aeronave con
mayor capacidad de generacién existente [17].

Capacidad instalada en aeronaves
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<L
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g 400 " qggKvA  240KVA 270 KVA
[= 5
1]
O 200 '

0

1967 1969 1987 2005 2009 2013

Ano del primervuelo

Figura 37. Capacidad eléctrica instalada en aeronaves. Adaptado de [17].

El sistema es una configuracion redundante de dos sistemas idénticos (derecho e
izquierdo), ambos cuentan con 2 generadores de frecuencia variable (VFSG) que suplen 235
VAC 360-800 Hz, ubicados en la caja de engranajes y accesorios de los motores principales
y dos generadores en la unidad de potencia auxiliar [18].

Se concentra en 4 diferentes niveles de voltaje, dos en AC (235y 115)ydos en DC (270 y 28),
la distribucion de la energia se organiza mediante buses de los diferentes niveles de voltaje
controlados por la unidad de control de potencia de los buses (BCPU), que coordina la
conexion, transferencia, y proteccion del sistema [18].
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Adicional a esto, para poder suplir todas las cargas involucradas en uno de estos sistemas,
se implementan diferentes etapas de conversion de potencia mediante convertidores
electrénicos (ATRU, ATU, TRU), estos se encargan de adaptar la energia a los diferentes
subsistemas.

Dentro de la arquitectura eléctrica se consideran dos clases de fuentes externas, las fuentes
normalizadas a infraestructuras de aeropuertos cuyos niveles estan estandarizados a 115
VAC 400 Hz, y la RAT, cuya funcién es desplegarse del fuselaje del avion en caso de falla
critica y total pérdida de energia del avién asemejando el funcionamiento de una turbina
edlica para alimentar sistemas criticos [18].
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3.1 Particularidades del sistema eléctrico del Boeing 787

La evoluciéon de los sistemas eléctricos ha impulsado el desarrollo de arquitecturas y
sistemas que buscan mejorar la eficiencia y reducir peso. En este contexto el Boeing 787
incorpora particularidades que lo distinguen a los disefios convencionales marcando una
transicidn a arquitecturas mas eléctricas.

3.1.1 Alto voltajeen ACy CD

Los principales fabricantes de aeronaves a nivel mundial (AIRBUS Y BOEING) han
estandarizado los valores de suministro de potencia a 115 VAC a una frecuencia de 400 Hz
estables, que se complementa con una derivacion de buses de 28 VDC destinados
principalmente a los equipos de telemetria, comunicaciones, navegaciony control.

Boeing incursiond en el concepto de aeronaves mas eléctricas con el desarrollo del 787
Dreamliner, al implementar niveles de tension mas elevados tanto en AC como en DC con
el objetivo de reducir peso, utilizando principios similares a los de lineas de transmision
donde a tensiones mas altas se puede transmitir la misma potencia, pero con corrientes
menores, los niveles de voltaje del sistema eléctrico se muestran en la Tabla 2.

Tabla 2. Parametros eléctricos de fuentes de alimentacion de los buses del sistema eléctrico del B787. Adaptado de [18].

Tensién Frecuencia Corriente
235 360-800 Hz AC
115 400 Hz AC
270 - DC
28 - DC

El Boeing 787 fue disefiado bajo el concepto mas eléctrico y con una arquitectura
digitalizada y sistemas de comunicacién basados en fibra 6ptica y buses de datos, lo que
redujo en gran medida el peso de los componentes y sistemas, reemplazando cableados de
controly sistemas analdgicos ademas de la sustitucion de sistemas mecanicos, hidraulicos
y heumaticos por sistemas eléctricos, caracteristica que permitid incrementar la eficiencia
de consumo de combustible y a pesar de ser una aeronave mas eléctrica, este modelo
presenta una cantidad de cableado relativamente mayor, como se indica en la Tabla 3.

Tabla 3. Caracteristicas de cableado de aeronaves. Adaptado de [19].

AERONAVE Fuselaje Cableado
Boeing 787 Ancho 500 km
Boeing 767 Ancho 140 km
Airbus A380 Ancho 480 km
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Bajo estarelacion, el diseno del sistema eléctrico parte de diferentes buses de alimentacion
de CA y CD, son subsistemas modulares que cumplen con diferentes tareas de
acondicionamiento de sistemas de la aeronave como se puede observar en la Figura38yen
la Figura 39.

Figura 39. Bahia de transformacién de potencia Boeing 787.Tomada de [32].
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3.1.2 Generadores de frecuencia variable.

Una de las caracteristicas mas destacadas en la arquitectura mas eléctrica del Boeing 787,
es la implementacién de generadores de frecuencia variable (VFSG), en este apartado,
Boeing decide sustituir los IDG/CSD, los cuales regulaban la red eléctrica utilizando el
torque del motor del avion como potencia de entras y mediante elementos mecanicos, e
hidraulicos lo convertian en energia eléctrica a una frecuencia constante, sin embargo este
sistema es pesado, complejo y de alto mantenimiento, por lo que Boeing implementé los
VFSG que le permiten operar la red eléctrica directamente de la velocidad del motor [20].

El Boeing 787 utiliza una tecnologia de motor turbo Fan con motores GEnX [21], tanto los
VFSG, asi como la unidad de control electrénico se encuentran acoplados a la caja de
engranes y accesorios del motor, cuya estructura y partes se muestran en la Figura 40.

Electronic Engine
Control (EEC)

HP and LP Turbine Active
‘ Clearance Control Valves

Ignition Exciter

Variable Frequency
Starter Generator
(VFSG)

Engine Monitoring Oil Pump Permanent Magnet
Unit (EMU) Filter Alternator (PMA)

Figura 40. Motor GEnX. Adaptado de [20] y [21].

Cada motor del Boeing 787 incorpora dos VFSG capaces de funcionar tanto como motores
eléctricos durante el arranque, como generadores una vez que el motor principal esta en
funcionamiento. Estos equipos producen 235 VAC, con una potencia de 250 kVA por unidad
y con un rango de frecuencia que varia entre 360 y 800 Hz, dependiendo de las revoluciones
del motor en las diferentes etapas de empuje [18].

La mayoria de los sistemas de los aviones modernos no son capaces de trabajar con un
rango tan amplio en frecuencia, y al contar con VFSG, es necesario producir una sefial de
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AC de frecuencia constante y compatible con los sistemas del aviéon y para hacerlo se
ocupa tratar la senal del generador en dos etapas utilizando convertidores electrénicos de
potencia de caracter AC-DC-AC, la primera como una etapa de rectificacién donde se
elimina por completo la frecuencia de la sefialde AC y la segunda etapa consiste en adecuar
dicha senal a las caracteristicas deseadas de la carga mediante un inversor [23], ambas
etapas se muestran en la Figura 41.

. R T0
~J TSI
RPM VAI;[SEB:\-IEY RIPPLE D.C. FREQUENCY
FRE « .~ POWER
: AC POWER —— AC (400 HZ)
VARIABLE RECTIFIER DCTO AC
FREQUENCY CIRCUIT INVERTER
AC GENERATOR

Figura 41. Conversion de AC de frecuencia variable a AC de frecuencia constante. Tomada de [23].

Este sistema de distribucidon representa una ventaja competitiva en el sector ya que al
eliminar la necesidad de sincronizar mecanicamente los generadores con la velocidad de
rotacion del motor mediante la eliminacion del IDG/CSD y elementos mecanicos para
asegurar una frecuencia constante, se reduce drasticamente el peso total del sistema [23].

Deigual manera elaumento de frecuencia en ciertos estados operativos permite realizar un
dimensionamiento y disefio fisico mas compactos y ligeros de maquinas eléctricas sin
sacrificar desempeno, por lo que la implementacién de esta tecnologia es un avance
importante en el disefio de sistemas eléctricos de potencia en aeronaves.
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3.2 Componentes del sistema

3.2.1 Controlador comun de arranque de motores.

El sistema eléctrico del B787 depende en gran medida del correcto funcionamiento de los
motores principales ya que las flechas de los generadores se encuentran acoplados a las
cajas de accesorios y engranajes de estos.

El elemento encargado del correcto funcionamiento, arranque y supervision de los motores
es el CMSC, es de suma importancia ya que tan solo controla y gestiona el sistema de
arranque de motores, arranque de unidades de potencia auxiliar, compresores y algunas
bombas eléctricas del sistema hidraulico incluso pudiendo operar mas de un motor [24].

El CMSC depende de una alimentacidon de 270 V de corriente continua en alta tension
transformada en la unidad de autotransformador rectificador cuya alimentaciéon de entrada
es de 235 VAC. Cada uno de los sistemas gemelos que componen el sistema eléctrico
cuenta con 4 de estos elementos ubicados en los paneles P800Y P700 respectivamente.

A nivel disefo, este componente cuenta con 2 procesadores dedicados a distintas
funciones, uno disefado para comunicaciones y proteccidon y el segundo gestiona la
operacidn de los inversores y la modulaciéon de anchos de pulso, lo que los hace elementos
de alto procesamiento que necesitan de una gestién térmica adecuada, la cual se
implementa mediante una refrigeracion liquida (PECS).

3.2.2 Unidad de autotransformador rectificador.

El sistema conocido como ATRU es la principal etapa de conversion de potencia, dentro del
sistema eléctrico del B787, dicha etapa de electronica de potencia consiste en un
rectificador pasivo no aislado de 12 pulsos normalmente estandarizado a 12 o 18 pulsos
para aplicaciones aerondauticas [25], su esquema se muestra en la Figura 42.

La importancia del ATRU radica en que es la principal fuente de alimentacién del CMSC.

Figura 42. Esquema general de un rectificador de 12 pulsos.
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Estos equipos proveen de energia en DC de manera eficiente y confiable, algunos
fabricantes pueden aumentar la cantidad de pulsos dependiendo de la necesidad de
reducir la distorsiéon arménica (THD). El fabricante Crane Aerospace & Electronics,
establece la siguiente relacion en las especificaciones de los ATRU’S, cuya representacion
fisica se observa en la Figura 43.

Voltaje de entrada: 115V AC 0230V CA
Voltaje de salida: 270 Vdc o0 540 Vdc
Eficiencia: 98%+
Factor de potencia: >0,98 (dependiendo de la configuracién y el nivel de potencia)
Distorsion de la corriente de entrada (THD):
e 12 pulsos <12%.
e 18 pulsos <7%.
e 24 pulsos <5%.
e 30 pulsos <3%.

Figura 43. ATRU fabricante Crane Aerospace & Electronics. Tomada de [24].

La configuracion eléctrica del 787 respecto a los ATRU es de 4 equipos en total y sus
parametros eléctricos se representan en la Tabla 4. Parametros eléctricos ATRU, siendo dos
por cada lado del avidon y uno fungiendo como redundancia del otro. EL ATRU transforma
una sefal de 235 VAC trifasica de frecuencia variable en una senal de +/- 270 VDC,
alimentando a los buses HVDC [25].

Tabla 4. Parametros eléctricos ATRU. Adapado de [25]

Voltaje
Potencia de entrada Voltaje de entrada de Comentarios
salida
150 KVA 235 VAC - .- Transforma la corriente alterna
e 1Amp Min Frecuencia 570 generada por los generadores
e 223 Amp Nominal variable principales ubicados en los
VDC
e 255 Amp Max (360-800 Hz) motores
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65 KV .
e 1 AmD min +/- Transforma la corriente alterna
P , 115 VAC - 400 Hz 270 generada por una fuente de
e 200 Amp nominal .
VvDC energia externa
e 225 Amp Max

La importancia de mantener energizados estos equipos radica en las cargas que alimenta,
ya que estas cargas puntuales contienen elementos que aseguran el correcto
funcionamiento de los sistemas mas criticos de la aeronave que se encargan del arranque
de motores, bombas, compresores y elementos del sistema hidraulico.

3.2.3 Unidad de transformador rectificador.

Aligual que el ATRU, el TRU consiste en un rectificador que se encarga de reducir el voltaje
generado a 235 VAC de frecuencia variable a 28 VDC, dicho voltaje alimenta cargas de
instrumentacién para el monitoreo y control de la aeronave en el area de cabina. La
configuracion de estos rectificadores asegura un bajo rizo debido a la cantidad de pulsos
implementados en el rectificador obteniendo una fuente de corriente directa regulada,
perfeta para alimentar las cargas anteriormente mencionadas [26].

El fabricante Crane Aerospace and electronics define el TRU como una unidad de
conversion aislada de AC a DC para obtener potencia en DC con los parametros de la Tabla
5.[27]

Tabla 5 Parametros eléctricos TRU Crane Aerospace & Electronics. Adaptado de [26]

Transformer Rectifier Unit (TRU)

* Inputvoltage: 115 VAC or 230 VAC

¢ Qutputvoltage: 28 VDC or 270 VDC

e OQutputcurrent: 10 Ato 400 A

e Efficiency: 851to 92%+

e Power Factor: >0.96

¢ (depending upon configuration and power level)
e High current overload capability

e (typically, 150% for 2m and 200% for 5s)

e Compatible with pulsed /dynamic loads
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Elfabricante Global Aviations systems nos proporciona de forma publica las caracteristicas
de un equipo de este tipo descrito en la

Tabla 6.
Tabla 6. Parametros eléctricos TRU. Adaptado de [27]
Tiempos de Voltaje de entrada Paramgtros Comentarios
sobrecarga de salida
235 VAC - +/-28VDC Transforma la corriente alterna
. 600 Amp
2400 Amp (2 Seg) Frecuencia 1% de rizo generada por los generadores
1200 Amp (40 Seg) variable (360-800 >92% de principales ubicados en los
Hz) . ° . motores
eficiencia

Adicionalmente el bus de 28 VDC considera una etapa de conversion de energia para
alimentar a la unidad de suministro de los frenos eléctricos. En esta etapa se transforman
los +/- 28 VDC a +/- 130 VDC para mantener energizados los controladores y actuadores
encargados de los frenos eléctricos.

3.2.4 Unidad de autotransformador.

Dentro de los muchos cambios implementados para la arquitectura mas eléctrica del
Boeing 787, se incluyen buses de alto voltaje en AC, esto asimilando a las técnicas utilizadas
en lineas de transmisién de alta tensién donde a mayor voltaje menor corriente en las lineas
y por lo tanto se puede utilizar un calibre mucho menor a comparacién de aviones que
solamente contemplan un voltaje estandarizado a 115 VAC. Es por eso que se establece la
etapa del ATU cuyo modelo fisico se observa en la Figura 44.

Figura 44. Safran Group, “Auto Transformer Unit (2025). Tomada de [27].

Este equipo realiza la conversién del voltaje de forma bidireccional es decir de 235 VAC a
frecuencia variable de 360 a 800 Hz a la entrada y obteniendo una salida de 115 VAC a 400
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Hz y viceversa [29], dentro de la arquitectura del sistema eléctrico existen unicamente 2 de
estas unidades. La salida de 115 VAC entrega suministro de energia a los buses izquierdo y
derecho respectivamente que se encargan de alimentar ventiladores de enfriamiento
forzado y bombas del sistema de enfriamiento liquido, mientras que la salida de 235 AC,
solamente opera y suministra mientras haya suministro por parte de las fuentes externas,
es decirque elavion se encuentre realizando operaciones terrestres conectado aunafuente
externa (AFT, FWD).

Las unidades de control de generadores (GCU) tienen lazos de comunicacién que permiten
recibir comandos del bus de datos para controlar los contactos y relevadores de la unidad
de auto transformador.

Adicionalmente el lazo de comunicacion que tiene el bus de datos se relaciona con la
unidad de control de carga eléctrica (ELCU) para realizar monitoreo y protecciéon de las
cargas.

El fabricante Crane Aerospace and electronics define el ATU como una unidad simple,
bidireccionaly eficiente de conversidon de potencia con los parametros descritos en la Tabla
7.

Tabla 7. Parametros eléctricos ATU Crane Aerospace & Electronics. Adaptado de [29]

Auto-Transformer Unit (ATU)

¢ AC step up 115 Vac to 235 Vac

¢ AC step down 235 Vac to 115 Vac
e Qutput power: 5to 100 kVA

e Efficiency: >98%

* Phase load imbalance correction
¢ Low transfer impedance
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3.2.5 Sistema de enfriamiento para electronica de potencia

Con las mejoras y optimizacion en el disefio de motores y con la tecnologia implementada
de frecuencia variable, las cargas relacionadas a los motores tienen un incremento de
densidad térmica para todo el procesamiento necesario entre la electronica de
conmutacion en convertidores y procesadores, por lo que se implementa una soluciéon
liguida que remueve el calor acumulado por estos elementos [31].

El sistema de enfriamiento para electronica de potencia (PECS, por sus siglas en inglés)
consiste en un sistema de enfriamiento liquido encargado de distribuir refrigerante
mediante bombas a los diferentes sistemas y etapas de conversién que necesiten de bajas
temperaturas para un funcionamiento 6ptimo [31].

EL PECS solamente se habilita de forma automatica si se detecta que alguno de los motores
ya sean principales o auxiliares se encuentra activo o si una fuente externa se encuentra
disponible, y se encarga de mantener la temperatura estable durante una operaciéon normal.

Eldiagrama se muestra en la Figura 45. El sistema se compone de 2 circuitos de refrigeracion
con un sistema de bombas redundantes e independientes independiente uno en el sistema
izquierdo y otro en el derecho. El sistema de enfriamiento se encarga de hacer
recirculamiento de liquido para abatir progresivamente el calor residual generado por los
motores unavez que el avidn se encuentra en tierra.
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Figura 45. Diagrama del sistema PECS. Tomada de [31].

3.2.6 Unidad de control de buses de potencia.

EL BCPU, es el médulo principal de control de los 4 diferentes buses de niveles de voltaje,
tanto el sistema izquierdo (L) como el derecho (R) cuenta con una de estas unidades, y su
principal funcidon es gestionar la conexion, proteccién y transferencias entre fuentes de
energia de las distintas fuentes de alimentacién del sistema eléctrico del avion.
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En la Figura 46 se muestra el esquema légico de protecciéon y control del BCPU, y como es
que interactua con los controles de carga eléctrica (ELCU) y la unidad de control de
generadores (GCU) por medio de una misma red de datos en ambos sistemas, asi mismo
monitorea de forma continua los parametros eléctricos de los buses mediante TC sy TP “s
para detectar anomalias en la red y de esta forma coordinar la protecciéon del sistema ante
fallas o sobrecargas. Cada uno de los BCPU controla y monitorea el sistema eléctrico
asegurando la continuidad del suministro mediante transferencias, y redundancias [3].
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Figura 46. Esquema ldgico de proteccion del BCPU. Tomada de [3].

En la Figura 47, se muestra de forma general el esquema légico de control del BCPUy como
es que interactla con los paneles P300/P400 por medio de la red de datos [3], esto con el
objetivo de accionar mediante los contactores, disyuntores y contactos que se encargan de
establecer la redundancia y asegurando la continuidad de suministro del sistema eléctrico.
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Figura 47. Esquema ldgico de control del BCPU. Tomada de [3].
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3.3 Descripcion del sistema eléctrico

Debido a que las funciones del sistema eléctrico son variadas, Boeing decidioé agrupar en
diferentes paneles a los elementos eléctricos encargados de la distribucion de potencia,
cada panel esta agrupado por funciény corresponden a los elementos siguientes:

3.3.1 Paneles de distribucion de potencia P100/P200 L/R 235VAC.

Principales compartimentos de distribucién de potencia, dentro de estos se encuentran los
elementos que controlan, protegen y distribuyen la potencia de los VFSG [33], ambos
sistemas (L y R) cuentan con una redundancia de generadores, estos paneles contienen a
las principales redes de datos entre las unidades de control de generador (GCU) y las
unidades de control de la carga eléctrica (ELCU), los interruptores del panel, interactuan
mediante logica para interactuar con los buses aledanos si es que uno de los generadores
principales pierde potencia, el modelo utilizado se muestra en la Figura 48.

P100

L 235 VAC POWER
DISTRTIBUTION PANEL

Figura 48. Panel P100/P200.

3.3.2 Panel de potencia auxiliar P150.

Encargado de generar potencia a 235 volts en corriente alterna, esta energia proviene de los
generadores ubicados en la APU, cuya funcidn es proveer energia en operaciones terrestres
cuando los motores principales no estan encendidos o en emergencias [33] y debido a su
naturaleza como maquina eléctrica, estos generadores estabilizan el suministro eléctrico a
los 2 minutos de haber encendido, el modelo utilizado se muestra en la Figura 49.

P150

AUXILIARY POWER PANEL

Figura 49. Panel P150.
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3.3.3 Paneles de distribuciéon de potencia P300/P400 115 VACy 28 VDC

Distribuye potencia a cargas de 115 VAC, durante el encendido del avién, ya que cualquier
fuente externa que se encuentre en tierra puede suministrar potencia a este voltaje y de esta
forma activar cargas, principalmente controles de vuelo, adicional a esto, cuenta con
elementos que permiten conectary favorecer el flujo de potencia a otras fuentes en caso de
pérdida de generadores, coordinando la redundancia de ambos sistemas mediante
interruptores[33], el modelo utilizado se muestra en la Figura 50.

P300 [
115 VAC AND 28 VDC POWER T
DISTRIBUTION PANELS

i P500
‘ i POWER CONVERSION PANELS
e

Figura 50. Panel P300/P400.

3.3.4 Paneles de conversion P500/P600.

El panel P500, es el principal encargado de convertir los niveles de voltaje producto de los
generadores en niveles utilizables para diferentes cargas de importancia tanto para
alimentacion de sistemas de instrumentacién en el bus de 20 VDC, asi como de sistemas
de conversiéon adicional para frenado. Recibe alimentacion directa de los paneles de
distribucion primarios como el P100, P200 o en algunos escenarios el panel P150 e
incorpora a los ATU y TRU [33], el modelo utilizado se muestra en la Figura 51.
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Figura 51. Panel P500/P600.
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3.3.5 Paneles de distribucion de potencia en DC de alto voltaje

El panel P700 y P800 corresponden a la distribucién de potencia de DC de alto voltaje,
ambos cuentan con convertidores electronicos de potencia encargados de rectificar la
corriente producida de los generadores mediante los ATRU, se encargan de distribuir a las
cargas, principalmente alos CMSC, entre otras. Estos paneles debido al alto procesamiento
y elementos de conmutacién de electrénica de potencia, siendo refrigerados por liquido
mediante el sistema PECS [33], el modelo utilizado se muestra en la Figura 52.
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Figura 52. Panel P700/P800.
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3.4 Simulacion del sistema

Para la simulacién del modelo y sus componentes se opté por el software especializado
Matlab/Simulink, Se utilizé la version 2024b utilizando la licencia estudiantil lo que facilitd
el accesoy permitio realizar las simulaciones y los elementos del modelo. Se utilizé debido
a la variedad de componentes, herramientas de disefo y la facilidad de anélisis, asi como
su integracioén en el estado dinamico de sistemas eléctricos y de control.

3.4.1 Generadores

Dentro de las limitaciones establecidas en la seccidn 1.3 se establece que la frecuencia de
operacion de los generadores por cuestiones de compatibilidad se fija en 60 Hz, para el
modelado de los generadores y el APU se utiliza el bloque VFSG mostrado en la Figura 53.

VFSG

Figura 53. Bloque VFSG 250 KVA.

Para el desarrollo del modelo de control de excitacién mostrado en la Figura 54 y para ciertos
parametros de los bloques, se tomd como referencia el proyecto de MATLAB/Simulink
incluido en la documentaciéon oficial de Mathworks, especificamente el ejemplo
“Performance of Three PSS for Interarea Oscillations” permitiendo validar comportamientos
de los parametros del generador en nuestro sistema.
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Figura 54. Sistema de excitacion del generador L1.
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Los parametros se muestran en la Figura 55.

Parameters
Low- pass filter time constant Tr(s):
20e-3

Regulator gain and time constant [ Ka() Ta(s) 1:
[ 200, 0.001 ] {200,0.001] :

Exciter [ Ke() Te(s) I:
[1,0] {1,0]

Transient gain reduction [ Th(s) Tc(s) 1:
[0,0] [0,0] :

Damping filter gain and time constant [ Kf() Tf(s) 1:
[0,0] [0,0] :

Regulator output limits and gain [ Efmin, Efmax (pu), Kp() 1:
[-12.3,12.3,0] [-12.3,12.3,0] |:

Initial values of terminal voltage and field wltage [ Vt0 (pu) VO(pu) ]
[1,1.83395]

Figura 55. Parametros del regulador de voltaje

El esquema de control interno del generador mostrado en la Figura 56, se integra por una
maquina sincrona donde el gobernador de velocidad se define mediante el bloque STG, asi
como el bloque del sistema de excitacién el cual Implementa un regulador de voltaje de
maquina sincrona combinado con un excitador.
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Figura 56. Mascara de bloque del generador L1.

Este recibe la referencia de voltaje Vref, las componentes del voltaje en dq y la sefal de
estabilizacion Vstab. Con estas entradas, el excitador determina el voltaje de campo VT,
que controla la corriente de excitacion del generador ambos elementos se muestran en la
utilizando solamente la componente de voltaje de campo como referencia para el lazo de
control, que en conjunto con la referencia de potencia mecanica define el comportamiento
del generador.
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3.4.2 Etapas de conversion de potencia
Simulacion del ATRU

La unidad de autotransformador rectificador es la principal etapa de conversién en el
sistema eléctrico de potencia del Boeing 787 y es la encargada de energizar los CMSC [25].
Adicional a esto, en la etapa de conversion de potencia se modela como un rectificador de

12 pulsos, con el objetivo de reducir el rizo de forma significativa en esta etapa de

conversion. El sistema eléctrico contempla dos variantes.

Variante 1 (235 VAC - 270 VDC).

Para la implementacién, se parte desde la estructura general de un rectificador de 12

pulsos, la cual consiste en dos rectificadores trifasicos de 6 pulsos, la mascara del bloque

(Figura 57) se muestra en la Figura 58.

VDC+

P 470e-6 % Tedw

A e 00
B
Upct| | —de T
Trx Reductor 235 VAC - 200 VAC
BE 3 A a A
A
VDC- B
CE : 07 v, .
© BUS_1 5e-3
200V A
Figura 57. Bloque Tpu e O e
Ode
modelo del ATRU. <@ o] " 8
% —-ac

Figura 58. Méscara del bloque ATRU en simulink.

] vDC-
)

Utilizando el voltaje de entrada, calculamos la relacion de transformacion mediante la

ecuacion del voltaje promedio de un rectificador de 6 pulsos.

3v2
VDC = TVLL = 135 VLL

270

Z 9
1.35 0oV

o VDC = 135 VLL 4 VLL =

.(39)

.. (40)

Estableciendo la configuracién del transformador como se indica en la Figura 59.
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Block Parameters: Trx Reductor 235 VAC - 200 VAC Y
Three-Phase Transformer (Two Windings) (mask) (link)

This block implements a three-phase transformer by using three single-phase transformers. Set
the winding connection to 'Yn' when you want to access the neutral point of the Wye.

Click the Apply or the OK button after a change to the Units popup to confirm the corversion of
parameters.

Configuration ~ Parameters  Advanced
| Units SI v

Nominal power and frequency [ Pn(VA) , fn(Hz) ] [ 250e3, 60 ] [250000,60] :

Winding 1 parameters [ V1 Ph-Ph(Vrms) , R1(Ohm), L1(H) ] [235 1.6e-05 8.4883e-08]

Winding 2 parameters [ V2 Ph-Ph(Vrms) , R2(Ohm) , L2(H) 1 [200 1.6e-05 8.4883e-08]

Magnetization resistance Rm (Ohm) 1.0804e+06

Magnetization inductance Lm (H) 1

Saturation characteristic [ i1(A) , phil(V.s); i2, phi2; ...]1 ;0.66653 1910.3;277.72 2419.7]

Cancel Help Apply

Figura 59. Configuracion del transformador del ATRU.
Variante 2 (235-115VAC -270VDC)

La segunda variante de este componente mostrada en la Figura 60 y la Figura 61 tiene la
capacidad de transformar tanto la energia generada por los motores principales como la de
una fuente externa, para llevar a cabo el encendido de motores en tierra por medio de los
CMSC.

5
2
-
o
A5 @ m
X
3
gvoce B11S =
>
3
cn1sh 2
w

I A235

avbe- B235

c235

Figura 60. Variante 2 del ATRU.
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Figura 61. Diagrama de la variante 2 del ATRU.
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Finalmente obtenemos un voltaje rectificado de 270 con un voltaje de rizo relativamente
bajo, dentro de parametros y un voltaje rectificado promedio de 270 VDC, su
comportamiento se observa en las graficas de la Figura 62 y la Figura 63.

Voitaje Rectificado ATRU 270 VDC L
4

L3 4 4 1 3 -

WO e .
%0 —
[+ -
40 1 A1 ' ) 1 A "
(4] ol o2 Q3 004 005 008 ooy
Tiempo (s)

Figura 62. Voltaje a la salida del ATRU 270 VDC.

Voltaje Promedio ATRU 270 VDC
1 1 1

1 1] T 1] |
30 4 ) ’ ’ N
~ | B | | U
250 ¢ - R
200 .
£l |
g
1008 -
S0p 4 -
0 -
1 I ] 1 1 L 1
0 001 002 o 004 005 006 007
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Figura 63. Voltaje promedio en la salida del ATRU 270 VDC.
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Simulacion del TRU

La principal diferencia del ATRU al TRU, es la capacidad y el voltaje de DC al que rectifica
para alimentar las cargas asociadas a este convertidor [26], y a diferencia del ATRU, las
cargas asociadas a los buses de 28 VDC corresponden a la instrumentacién en cabina,
computadoras de vuelo y respaldo del sistema de frenado. El modelado mostrado en la
Figura 64, se realiz6 de la misma manera que el ATRU, modelando un rectificador de 12
pulsos, cambiando la relacién de transformacidon mostrada en la Figura 65 considerando el
voltaje requerido de 28 VDC. Utilizando el voltaje de entrada, calculamos la relacién de
transformacién mediante la ecuacién del voltaje promedio de un rectificador de 6 pulsos.
3v2

VDC = TVLL = 135 VLL (41)

28
o VDC = 1.35 VLL 4 VLL = E = 20.74V

Three-Phase Transformer (Two Windings) (mask) (link)

.. (42)

This block implements a three-phase transformer by using three single-phase transformers.
Set the winding connection to "fn' when you want to access the neutral point of the Wye.

AR Click the Apply or the OK button after a change to the Units popup to confirm the corversion
a vDC+ of parameters.

Configuration ~ Parameters
BE Units ST

Advanced

Nominal power and frequency [ Pn(VA), fn(Hz) 1 [ 225e3, 60 ] [225000,60] |

cE Winding 1 parameters [ V1 Ph-Ph(Vrms) , R1{Ghm) , L1(H) ] [235 1.6e-05 8.4883e-08]

o VDC-

Winding 2 parameters [ V2 Ph-Ph(Vrms) , R2(0hm) , L2(H) ] [20.73 1.6e-05 8.4883e-08] :

Magnetization resistance Rm (Ohm) 1.0804e+06

Figura 64. Bloque
modelo del TRU.

Magnetization inductance Lm (H) 1

Saturation characteristic [ i1(A) , phi1{Vis); i2, phi2; ... ] 56653 1910.3;277.72 2419.7]
Figura 65. Configuracion del transformador del TRU.

Las graficas mostradas en la Figura 66 y la Figura 67 describen el comportamiento del TRU.

Voltaje rectificado TRU

507{}

\‘ '!\\j-'fﬁ R o nak Ta T e Tt R

1 ]
15? |

}

L

| i i i |
0 0.02 0.04 0.06 0.08 0.1 0.12 0.14 0.16 0.18
Tiempo (s)

Figura 66. Voltaje a la salida del TRU 28 VDC.
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Voltaje Promedo TRU 28 VOC

!
s
! . T&'ﬂ:;‘)() (s) - ' "
Figura 67. Voltaje promedio en la salida del TRU 28 VDC.
Simulacion del ATU

A diferencia de las otras dos etapas principales de conversion de potencia, el ATU es un
convertidor AC/AC, bidireccional y aislado dentro de la configuracion del sistema eléctrico
del B787 y solamente cuenta con dos equipos en cada sistema (lzquierdo y derecho).

En el modelado se considera como un transformador trifasico ideal mostrado en la Figura
68 con una relacion de transformacion de 235 VAC a 115 VAC, descrita en la Figura 69.

LATU
235 VAC - 115VAC

A ap—

B bp—

cD1 Ygh

Figura 68. Modelo del bloque ATU.

Three-Phase Transformer (Two Windings) (mask) (link)

This block implements a three-phase transformer by using three single-phase transformers.
Set the winding connection to "Yn' when you want to access the neutral point of the Wye.

. Click the Apply or the OK button after a change to the Units popup to confirm the corwersion
of parameters.

Configuration ~ Parameters  Advanced

Units | 5I ~

Nominal power and frequency [ Pn(VA), fn(Hz) ] [ 250e3, 60 ] [250000,60] :

Winding 1 parameters [ V1 Ph-Ph(Vrms) , R1(Ohm) , L1(H) ] [235 1.6e-05 8.4883e-08]

Winding 2 parameters [ V2 Ph-Ph(Vrms) , R2(Ohm) , L2(H) 1 [115 1.6e-05 8.4883e-08]

Magnetization resistance Rm (Ohm) 1.0804e+06

Magnetization inductance Lm (H) 1

Saturation characteristic [ i1(A) , phil(V.s); i2, phi2; ...] .66653 1910.3;277.72 2419.7]

Figura 69. Configuracion del ATU.
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La grafica de la Figura 70 muestra la forma de onda a la salida del ATU.

Voltaje ATU 115 VAC
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N S YA Vah

-100 Y 7 9 /"‘J N rAY 7

LT N \‘u N

Voltaje (V)
]
"

0.005 0.01 0.015 002 0.025 0.03 0.035 0.04
Tiempo (s)

Figura 70. Voltaje a la salida del ATU 115 VAC.

La Figura 71 muestra el voltaje promedio del ATU, el cual se mantiene estable a 115 VAC, lo
que demuestra que las relaciones anteriormente mencionadas son correctas.

Voltaje promedio ATU 115 VAC

100

Voltaje ()

0.005 0.01 0.015 0.02 0.025 0.03 0.035 0.04
Tiempo (s)

Figura 71. Voltaje promedio RMS a la salida del ATU 115 VAC.
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3.4.3 Simulacion de Interruptores

Dentro del modelo funcional desarrollado para evaluar el comportamiento dinamico del
sistema eléctrico del Boeing 787, los interruptores o disyuntores que realizan la accidon de
desconexion o conexidon controlada de buses de alimentacion se modela tomando en
cuenta una entrada que dicte la accidon de control sobre el dispositivo.

Los interruptores que dictan el comportamiento dinamico contemplado en este trabajo se
enumeran del 1 al 9y segun su categoria/sistema como se indica en la Tabla 8.

Tabla 8. Categorizacion de interruptores del sistema.

RED DE
# DATOS FASES SISTEMA

1 GCU TRIFASICO L1
2 ELCU TRIFASICO BUS 235 VAC
3 GCU TRIFASICO L2
4 ELCU TRIFASICO BUS 235 VAC
5 GCU TRIFASICO R1
6 GCU TRIFASICO R2
7 ELCU TRIFASICO BUS 235 VAC
8 ELCU TRIFASICO BUS 235 VAC
9 ELCU TRIFASICO BUS 235 VAC

Donde el parametro nombrado como GCU corresponde a la red de datos de la unidad de
control de generadores, encargada de dictaminar la sefal de control ante la pérdida de una
de las unidades de generacion. En este trabajo la sefal de pérdida se genera con el
abatimiento de frecuencia de las unidades de generacion, generando un pulso en el
momento en que se cumple esta condicién, a partir de este evento la condicion légica pasa
como entrada al circuito logico desarrollado en la seccidn 8.

En la Figura 72 se muestra que una vez que la senal ingresa al circuito logico, la salida
producida por este dictamina la condicién de apertura o cierre en el interruptor.

] o o
< (@]

GCU_L1_1

Figura 72. Modelo de interruptor en el sistema.
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Para el modelado del interruptor, se utilizé el bloque predisefiado “Three-Phase Breaker” en
la configuracion de senal externa por lo explicado durante esta seccion del trabajo, dicha

configuracion se muestra en la Figura 73.

LEPC6

Block Parameters: LEPCH X
Three-Phase Breaker {mask) (link)

Implements a three-phase circuit breaker. When the external
switching time mode is selected, a Simulink logical signal is used to
control the breaker operation.

Parameters

Initial status:  closed ~
Switching of:
B Phase A @ Phase B @ phase C

Switching times (s): 1.5 8 External

Breaker resistance Ron (Ohm): 0.0001 8

Snubber resistance Rs (Ohm): 1e6

Snubber capacitance Cs (F): inf

Measurements None ~

Cancel Help Apply

Figura 73. Configuracion del interruptor.

Mientras que el comportamiento asociado a los interruptores de la red de datos del ELCU
corresponde completamente a la ldgica asociada al desarrollo del circuito légico de la

seccion 4.2.2.

67



3.4.4 Niveles de tension del sistema

En este trabajo se realizd una simulacién funcional del sistema eléctrico del Boeing 787,

contemplando

los principales paneles de conversion y distribucion de energia

mencionados en la seccion 3.3.1, dicha simulacion se realizé en Matlab/Simulink y se
muestra en la Figura 74. Adicional a esto, se modela el sistema BESS el cual se aborda en
las secciones 2 y 4 como complemento del sistema eléctrico original.

P50

L

Figura 74. Modelo del sistema eléctrico del Boeing 787 en simulink.
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Este modelo de simulacion se disefa con el objetivo de realizar evaluaciones al

comportamiento dindmico del sistemay evaluar las condiciones operativas cuando este se

somete a cambios en el suministro de potencia de los buses de suministro eléctrico.
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3.5 Mediciones

En la Figura 75 se observa que el modelo desarrollado muestra los diferentes niveles de
voltaje de los buses de distribucion tanto en AC como en DC, producto de la potencia
entregada de los generadores, asi como de las etapas de conversidon y adecuamiento de
energia para la alimentacién de diferentes cargas del avidn, ya que los parametros eléctricos
son estables se puede proceder a evaluar el desempefo del modelo en comportamientos

dindmicos del sistema.

LEFT POWER

RIGHT POWER

el

RMS 2359
V_SG_L1 . >
-7 o~ VFSG L1
RMS 2359
vV SG L2 . >
-7 - VFSFG L2
[ > 2703
[V_ATRU_L1] . >
- ATRU L1
[ > 2704
[V_ATRU_L2] ‘ >
-~ ATRU L2
RMS 115.4)
[V_LATU] . >
P ATUL
28.02
[V_TRU_L] . >
- LTRU
I > 28.02
[V_CAPT] . >
e CAP:
RIS
V_EXPW_L] . >
- - EXT PWR LEFT

EXT PWR RIGHT

Figura 75. Mediciones de voltajes en modelo de simulacion.
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4. Esquema de recuperacion de carga

Como se ha descrito a lo largo de este trabajo, la arquitectura eléctrica del Boeing 787
Dreamliner es bastante robusta para prevenir casi cualquier contingencia, sin embargo,
existen ciertas vulnerabilidades que no son posibles de predecir bajo ciertos escenarios,
prueba de ello son los eventos asociados en la seccidén 1.

El esquema de recuperacion de carga es el eje principal de este trabajo, se fundamenta en
que, en un escenario de doble falla de motor durante una condicién critica de vuelo, ya sea
despegue o aterrizaje, se puede producir una pérdida total de potencia eléctrica en la red
delavidn, dichafalla puede ser producto de ingesta de pajaros en motores, fallas mecanicas
o humanas, que desencadenen en la pérdida de rotaciéon de los motores principalesy por lo
tanto de los generadores, lo que desencadenaria una pérdida total de energia y del
accionamiento de las superficies de control accionadas por actuadores electromecanicos
e electrohidraulicos [20]. Debido a su naturaleza eléctrica, muchas de las partes moviles de
las superficies de control de las alas son de accionamiento eléctrico en conjunto con el
sistema hidraulico, en general el funcionamiento en conjunto consiste en utilizar energia
eléctrica para el accionamiento de bombas hidraulicas dependiendo del sistema al que
esté asociado la superficie, como se muestra en la Figura 76.

ALIMENTACION

m Sistema hidraulico izquierdo
m Sistema hidraulico central

@ Sistema hidraulico derecho
B Sistema eléctrico

_— SPOILERS

___ESTABILIZADOR
" HORIZONTAL

ESTABILIZADOR
VERTICAL

ELEVADORES
Xt

Figura 76. Alimentacidén por sistema de superficies de control del avién. Adaptado de [20].

En la seccidon 3.2.2 se especifican los alcances del CMSC y como interactuan en el control,
gestidén y arranque de los motores y al estar en una condicidn critica de vuelo, no se cuenta
con tiempo suficiente de vuelo sin empuje, es decir que el avidon se encuentre en
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sustentacion para realizar el arranque de motores desde el encendido del CMSC si es que
este pierde alimentacion ante la pérdida de ambos motores. Pensando en este hecho, se
plantea un esquema de recuperacion de carga como una modificacion al sistema eléctrico
existente, dicho esquema basado baterias debido a la capacidad que tienen de suplir
energia de formainmediata, que permita soportar las cargas ante una pérdida de generacion
fungiendo como un “Puente” de transicién eléctrica entre la pérdida de generadores y el
arranque de uno de los motores principales o en su defecto de la unidad de potencia auxiliar,
todo esto mediante una transicién cerrada con el objetivo de evitar pérdidas de informacion,
apagado de equipos, motores y computadoras, es decir que el sistema y sus cargas no
perciban un corte de energia durante la transicion de fuentes eléctricas utilizando este
“Puente energético”.

4.1 Circuito légico para transferencia cerrada

4.1.1 Tabla de verdad

Para definir la légica de apertura y cierre de los elementos que conforman el sistema
eléctrico, en especial de la seccidon de control de generadores, partimos de la premisa que
existen 4 unidades de generacién (L1, L2, R1, R2) en dos grupos redundantes, donde si
evaluamos las condiciones del sistema, obtenemos la Tabla 9, una tabla de verdad con
todas las posibles condiciones de falla en las unidades de generacién, que resulta en 16

casos.
Tabla 9. Tabla de verdad, condiciones operativas de los generadores.

Entradas
Caso L1 L2
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4.1.2 Légica de aperturay cierre

La légica de aperturay cierre se da para la interconexién de nuestro sistema en el esquema
de recuperaciéon de carga, parte de la integraciéon del sistema propuesto a la logica de
operacion del avidn, en especifico a la red de datos del GCU en conjunto del BCPU las
cuales coordinan las condiciones de conexidn y desconexion de los elementos del sistema
eléctrico.

El andlisis del disefo redundante del sistema eléctrico del Boeing 787, permite identificar
que la continuidad operativa del sistema se mantiene siempre y cuando haya una unidad de
generacion funcionando. En el escenario de pérdida total de unidades de generacion el
esquema de recuperacion de carga se activa mediante la entrada sincronizada de la fuente
de corriente disefiada en la seccidn 5, garantizando una transferencia cerrada y por lo tanto
la continuidad del suministro eléctrico sin interrupciones perceptibles.

Lalégica de aperturay cierre se disefi¢ para los elementos de los sistemas P100y P200 bajo
la simbologia de la Figura 77.

é P100 N opso [ P200 N
APU GEN
L R
ENG ENG
L1 GEN L2 T T R1 GEN R2
1L ia T T 5l , Ls
2 8
' |
. T TT 9
T Lt 3] T
N 1V T ,
SIMBOLOGIA
DISPONIBLE
CERRADO
EN LINEA'Y SUMINISTRANDO AUTOMATICO
POTENCIA ELECTRICA
INTERRUPTOR
BSDDBPOMBLE PARA SU = CERRADO
LOGICO

NO SE PUEDE DETERMINAR
EL ESTADO

LA FUENTE FALLO ¥ NO
ESTA DISPONIBLE

Figura 77. Simbologia del estado del sistema eléctrico y generadores. Adaptada de [18].

72



4.2 Operacion del sistema eléctrico

Se analizaron todos los casos de fallo en las principales unidades de generacién (L1, L2, R1,
R2), asi como la aperturay cierre de interruptores para asegurar la continuidad tomando en
cuenta la topologia y filosofia de operacion del sistema eléctrico del Boeing 787 bajo las
siguientes consideraciones:

Los interruptores marcados como “Cerrado Automatico” de la Figura 77 en conjunto con los
interruptores #4 y #8 son los encargados del amarre y sincronizacion ante la falla de
redundancia entre los sistemas principales de alimentacién en el avion.

Derivado de este analisis se enumeran los interruptores restantes con una secuencia del 1
al 9 como principales enlaces para controlar el suministro eléctrico en el sistema eléctrico.

Los 16 posibles casos y combinaciones en fallos de unidades de generacién se presentan
en elanexo 1.
4.2.1 Escenarios de operacion

Basado en los analisis para la consideracion de la transferencia entre fuentes y la accién de
cada uno de los interruptores en el momento de la pérdida de las diferentes unidades de
generacion con base en los 16 posibles casos, obtenemos el arreglo de la Tabla 10.

Tabla 10. Estados légicos de los interruptores en condiciones de falla.

Entradas Salidas de interruptores
# L1 L2 R1 R2 1 3 4 5 6 7

2 8 9
110 0 0O O|]O 1 0 1 0 0 1 1 1
2o o0 0 10 1 0 1 O 1 1 1 O
3o o 1 0|0 1 0 1 1 0 1 1 O
4100 1 1/0 0 0 1 1 1 0 1 O
51010 0|0 1 1 0 O O 1 1 O
6 /01 0 10 1 1 0 0 1 1 0 O
7101 1 0|0 1 1 0 1 0 1 0 O
g8l/01 1 1/0 1 1 0 1 1 0 0 O
91 0 0 0|1 1 0 1 O O 1 O O
0|1 0 0 11 1 0 0O O 1 1 0 O
1111 0 1 0|1 1 0 O 1 O 1 O O
1211 0 1 11 1 0 O 1 1 O O O
3111 0 0j1 0 1 1 0 O O 1 O
1411 1 0 11 0 1 0 O 1 1 O O
151 1 1 0j1 0 1 0 1 O 1 0 O
61 1 1 11 0 1 0 1 1 0 0 O
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Donde con elementos de légica digital podemos realizar un circuito légico que con base a
la senal de pérdida de generador a la entrada del circuito resulte en las sefiales de apertura
o cierre a la salida.

4.2.2 Mapas de Karnaugh

Dado que, dentro de los estados logicos correspondientes a las 16 combinaciones posibles,
es necesario determinar de manera simultanea el estado de apertura o cierre de cada
interruptor, se plantea la utilizacién de Mapas de Karnaugh como herramienta de
simplificacion logica. Mediante esta técnica se obtienen funciones booleanas simplificadas
agrupando los elementos comunes en grupos, resultando en funciones que se pueden
representar en compuertas légicas. En la Tabla 10 se muestra el estado légico de los nueve
interruptores para cada uno de los 16 casos, con el propdsito de minimizar las funciones
booleanas obtenidas y, en consecuencia, optimizar el diseno del circuito légico de control.

En este procedimiento, cada interruptor se considera como una variable de salida
dependiente de las senales de entrada que representan las condiciones de operaciéon o
pérdida de los generadores y su funcidn de salida se muestra en la Tabla 11.

Tabla 11. Mapas de Karnaugh

Interruptor Mapa de Karnaugh Funcion
cD
ABN\| 00 01 11 10
wolo0l0|0
1 000|010 fi=4
L e O e O e I |
1001111111
CcD
ABN\| 00 01 11 10
011/ 0]1
5 o111 111! F,=BC+ BD + AB + AB
"Mo|0j0|0
01 [1]1]1]
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De manera que las ecuaciones que describen el comportamiento de nuestro sistema son
modeladas mediante compuertas légicas, para realizar la implementacion del circuito
légico de la Figura 78.

El circuito légico recibe la senal logica de los generadores, misma que determina si es que
un generador puede seguir aportando potencia a la red, obteniendo las sefales de
activacion de los interruptores de sincroniay conmutacion de fuentes a la salida.
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Figura 78. Circuito Ldgico.
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4.2.3 Funcionamiento del circuito légico

Para verificar el funcionamiento de nuestro circuito légico es necesario evaluar su reaccion
mediante entradas de pulsos unitarios controlados y validar a la salida si es que los estados
de activacion corresponden a lo planteado en la tabla de verdad de los 16 casos posibles
con los estados de cada uno de los 9 interruptores.

Por lo que procedemos a la validacion de laimplementacién de los resultados obtenidos de
la Tabla 10 y 11 mediante la entrada y salida del circuito l6gico obteniendo los siguientes
resultados para algunos casos

Caso 1. Pérdida total de generadores

La Figura 79 muestra la senal de activaciéon de los 9 interruptores ante la pérdida total de
generacion, donde ninguno de los 4 generadores de ambos sistemas se encuentran
disponibles.

L1 R1
F5 F6 F7 F8 F9

Figura 79. Funcionamiento del circuito ldgico caso 1.
Caso 4. Pérdida de generadores sistema izquierdo

La Figura 80 muestra la senal de activacion de los 9 interruptores ante la pérdida de
generacion en el lado izquierdo, en esta condicion los generadores L1y L2 no se encuentran
disponibles.

L‘I L2 R1
F5 F6

Figura 80. Funcionamiento del circuito ldgico caso 4.
Caso 10. Pérdida de redundancia en ambos sistemas

La Figura 81 muestra la senal de activacion de los 9 interruptores ante la pérdida de
redundancia, donde ambos sistemas solo tienen disponibilidad de un generador por lado.
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L‘I L2 R1
F3 F4 F5 F6 F7 F8 F9

Figura 81. Funcionamiento del circuito lgico caso 10.
Caso 16. Disponibilidad en todos los generadores

La Figura 82 muestra la sefial de activacion de los 9 interruptores en una condicidon normal
de operacién, donde los 4 generadores del sistema estan disponibles.

m
F2 F3 F4 F5 F6 F7 F8 F9

Figura 82. Funcionamiento del circuito légico caso 16.

Comparando los resultados de la salida con la Tabla 9 y la Tabla 10, podemos validar que el
circuito logico desarrollado cumple con las senales de salida necesarias para implementar
las transiciones de las fuentes de alimentacion.
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5. Resultados

La tendencia creciente a la electrificacion de vehiculos ha hecho que incluso en el sector
aeronautico, se estén adoptando medidas para sustituir sistemas tradicionalmente
neumaticos o hidraulicos por elementos y sistemas eléctricos bajo el concepto de MEA.
Este cambio ha impulsado el desarrollo de arquitecturas eléctricas mas seguras, capaces
de garantizar la continuidad operativa de la aeronave bajo condiciones inesperadas.

A lo largo de este trabajo, se ha destacado la importancia y viabilidad de implementar un
esquema de recuperaciéon de carga tanto en AC como en DC para el sistema eléctrico del
Boeing 787. Ya que, a pesar de suredundancia eléctrica, hay escenarios donde se puede ver
comprometida la redundancia, incluso con las diversas fuentes eléctricas a bordo debido a
su incapacidad de suplir energia de forma inmediata por su naturaleza eléctrica.

5.1 Diagrama Unifilar

En este trabajo se desarrollé un esquema basado en baterias que pretende fungir como
puente energético entre la pérdida total de energia y el arranque de un generador de
respaldo. El sistema BESS, se implementa en el bus de respaldo originalmente disenado
para energia producida por la RAT, conservando la topologia eléctrica del B787 como se
indica en la Figura 83.
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Figura 83. Arquitectura eléctrica del B787 con sistema BESS. Adaptada de [16]y [18].
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5.2 Caso 1 Falla en generador L2

Dentro de la topologia redundante del sistema eléctrico del B787, cuando existe una
condicioén de falla en la que el GCU desconecta un generador de la red del avion debido aun
dafio en uno de los motores principales o del generador mismo, cualquiera de los de los
generadores restantes en caso de estar disponibles puede asumir la carga de dicho
generador fallado.

Las principales fuentes de generacion eléctrica del avidn se encuentran en los motores. El
sistema eléctrico esta dividido en dos sistemas gemelos, derecho (R) e izquierdo (L). Cada
sistema cuenta con un motor principal, y cada motor incorpora dos generadores, uno
dedicado al suministro normal de carga y otro como redundancia en caso de falla.

En la Figura 84 se muestra la configuracidon de interruptores producto de la activacién de
senales del circuito légico disenado en la seccidon 4.2.2 ante una condicion de abatimiento
de frecuencia. En este escenario la desconexién de L2, crea la condicion para que el L1
asuma la carga del sistema izquierdo.

CASG L1 L2 R1 R2
12 1 0 1 1
4 P100 N P150 P200
APU GEN
L R ENG
T T - I
N |/ L /

|
Figura 84. Activacion de interruptores ante falla en generador L2 pérdida parcial de potencia. Adaptada de [18].
Esta situacion no se considera critica ya que el sistema derecho aun cuenta con 3
generadores disponibles y por lo tanto el motor se encuentra en condiciones operativas, lo

que permite operar el sistema eléctrico al 75% de la capacidad instalada en los motores
principales, Unicamente transfiriendo la carga del generador L2 al L1.

81



En la Figura 85 se observa cémo es que a los 1.4 segundos, el generador L2 pierde
frecuencia.

Frecuencia del Generador L2

[4,]
]

Frecuencia (Hz}
i

Ln
]

48

1.2 1.3 1.4 15 18 1.7 18
Tiempo (s)

Figura 85. Pérdida de frecuencia en L2.

Al perder frecuencia, el GCU indica la orden de desconexion de este generador de la red
cambiando el estado logico de conexidon de L2 de 1 a 0 como se muestra en la Figura 86.

GCU_L2 3

Estado Logico
= = =
= = =

=

[}
T
1

138 14 141 142 143 1.44 145
Tiempo (s)

Figura 86. Desconexion de L2.

En el instante en que el rango de frecuencia de L2 se abate, el circuito légico ordena
transferir la carga en su totalidad al generador L1 que se encuentra disponible, esto lo hace
mediante la activaciéon del interruptor 2 mostrado en la Figura 84 dicho interruptor funciona
como amarre entre ambas fuentes de suministro cambiando su estado légicode 0 a1 como
se muestra en la Figura 87.
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Figura 87. Activacion de interruptor de amarre.

En este escenario, las cargas del sistema derecho no se van a ver interrumpidas debido a
gue sus fuentes de alimentacidn no presentan fallos, sin embargo, durante la transferencia
de carga de L2 a L1 se va a observar un pequefno “parpadeo” debido a su propiedad como
transferencia abierta y aunque se vean interrumpidas las cargas del sistema izquierdo
durante este “parpadeo”, el sistema esta en condiciones seguras manteniendo los sistemas
con la energia proporcionada por R1y R2.

El corte durante la transferencia abierta se puede observar desde el instante de la falla en
L2 hasta la toma de la carga por parte de L1 en la Figura 88.
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Figura 88. Forma de onda de voltaje en el bus de 235 VAC durante Transferencia abierta L2-L1.
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El efecto se observa tanto en voltaje como en corriente de los buses de alimentacién de los
diferentes sistemas de distribucion del sistema derecho, dicho abatimiento se observa en
la Figura 89 para ACy en la Figura 90 y Figura 91 para DC.
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Figura 89. Forma de onda de voltaje en el bus de 235 VAC durante Transferencia abierta L2-L1.
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Figura 90. SeAal de voltaje en el bus de 270 VDC durante la falla.
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Figura 91. Senal de corriente en el bus de 270 VDC durante la falla.
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5.3 Caso 2 Falla critica por pérdida total de generadores

La condicién Unica para la activacién del esquema de recuperacién de carga dentro del
disefo desarrollado es la pérdida total de fuentes eléctricas, es decir que no quede ningun
generador disponible. En la arquitectura eléctrica original, ante este tipo de fallas, se
despliega la RAT del fuselaje del avién, la cual a ciertas velocidades y condiciones
especificas de RPM empieza a suplir energia, sin embargo, el tiempo de transicion de
fuentes implica la interrupcién de alimentacién a cargas criticas.

En el momento en el que los generadores L1, L2, R1y R2 estan fallados y los generadores L
y R del APU no estan disponibles segun la simbologia de la Figura 77, el esquema de
recuperacidon de carga entra como fuente de alimentacion alternativa e ininterrumpida
utilizando las condiciones logicas estipuladas en la seccion 4.2.1 evitando que la
alimentacion de las cargas se vea interrumpida.

En la Figura 92 se muestra la configuracion de interruptores producto de la senal de
activacion del circuito légico disefiado en la seccidén 4.2.2 para dicha condicién, asegurando
la alimentacion continua de las cargas mediante el BESS, siendo el interruptor 9 el
encargado de conectar dicho sistema a la red eléctrica del avion.

L1 LZ | RI RZ
CASO 1

0 a 0 a
4 P100 ) P150 4 P200 h

APU GEN
L R
ENG ENG
L1 GEN L2 T T R1 GEN R2
I T T = T T

J — — w,

Figura 92. Activacion de interruptores ante falla critica, pérdida total de potencia. Adaptada de [18].

La pérdida de potencia en los generadores comienza con un abatimiento de frecuencia
producido por la pérdida de giro de los generadores acoplados a la caja de engranes de los
motores principales, por lo que, al detectar la falta de giro de un generador, el GCU se
encarga de desconectarlo de la red, para evitar que dafe equipos que no son compatibles
a este rango de variacién de frecuencia.
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En el modelo de simulacidn, dicha falla critica se genera a los 1.4 segundos produciendo un
abatimiento de frecuencia progresivo y se puede observar en la grafica de la Figura 93.

Frecuencia del Generador L1

tn
tn

Frecuencia (Hz})
é g

a0

0 02 04 06 08 1 12 1.4 18 18 2
Tiempo (s)

Figura 93. Pérdida de frecuencia en generador L1.

En este caso, se evalua la reaccién del sistema ante la pérdida de L1, siendo el ultimo
generador disponible, en esta situacion el GCU desconecta el generador como fuente de
suministro, cambiado el estado légico de su interruptor de 1 a 0 como se muestra en la
grafica de la Figura 94.
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Figura 94. Senal de desconexion del generador L1 ante falla.

En el mismo instante el esquema de recuperacion de carga entra, cambiando el estado
légico del interruptor de 0 a 1 como se observa en la Figura 95 y adecuando el estado de los
demas interruptores como se menciona previamente haciendo referencia a la Figura 92.
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Figura 95. Sefa de activacion del esquema de recuperacion de carga ante falla.

Durante esta transferencia automatica de fuentes de alimentacion, el BESS puede tomar la
carga debido a la relacion de sincronia activa que tiene con el generador perdido, por lo que
empieza una transicion de fuentes de forma sincronizada gracias al sistema de control
implementado en elinversor disefado en la seccion 2.8.

La transferencia y recuperacién activa de la carga inicia en el instante en que el generador
pierde su estabilidad de frecuencia a los 1.4 segundos, seguido por el accionamiento del
esquema de recuperacion de carga, este comportamiento se observa en la Figura 96 asi
como la evolucioén de la corriente del generador e inversor antes, durante y después del
evento de pérdida del generador L1.
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Figura 96. Transferencia de carga entre generador e inversor ante falla critica.
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Se observa que el esquema de recuperaciéon de carga entra en funcionamiento durante el
instante de desconexion del generador asumiendo progresivamente la carga de este,
mientras el inversor aumenta la entrega de corriente, el generador reduce la suya de forma
inversamente proporcional hasta alcanzar cero amperes, completando la transferencia de
carga cerrada, sin interrumpir el suministro de los sistemas.

Durante la transferencia, se producen efectos transitorios en la frecuencia de la red del
avion, estos representan la estabilidad del sistema durante el accionamiento del esquema
de recuperacion. Estas variaciones estan dentro de los limites aceptables ya que el sistema
de control obliga al inversor a sincronizarse con la frecuencia del generador antes de su
desconexion, evitando variaciones bruscas, efecto se observa en la Figura 97.
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Figura 97. Frecuencia del sistema durante la activacién del esquema de recuperacion de carga.

Unavez que elinversortoma completamente la carga, la frecuencia se estabiliza en su valor
nominal, evidenciando que la transicidon se realiza de manera continua y sin afectar la
operacion de los equipos conectados.

Durante el evento de pérdida del generador L1, a los 1.4 segundos, el sistema debe realizar
una transferencia de carga sin comprometer la continuidad del suministro. En este proceso,
el generador salientey elinversor entrante deben presentar formas de onda compatibles en
frecuencia, amplitud y fase, lo que obliga al inversor a sincronizar su sefial de salida a los
parametros eléctricos del sistema antes de asumir la carga por completo.

El esquema de recuperacion de carga disenado es responsable de garantizar la transicién
de fuentes de alimentacion, desde la deteccion de falla del generador, ordena la entrada del
inversor, ajusta su forma de onda para que ambas fuentes compartan el sistema antes
realizar la transferencia de carga.
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La Figura 98 y la Figura 99 muestran que, durante el transitorio sucede un ajuste en voltajey
corriente de las senales sinusoidales en las tres fases, debido a que el inversor modifica sus

referencias para alinear fase, frecuencia y amplitud con la del generador que esta siendo
desconectado porel GCU.

Este ajuste en las sefales ocurre mediante una sincronizacién forzada que permite que el
inversor entre en operacion evitando distorsiones que afecten la calidad del suministro.

Voltaje VFSG 235 VAC
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Figura 98. Forma de onda de voltaje en el bus de 235 VAC durante la falla.
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Figura 99. Forma de onda de corriente en el bus de 235 VAC durante la falla.

Por lo que el proceso de sincronizacion y transferencia se ejecuta de manera adecuada,
preservando la estabilidad del voltaje y demostrando la efectividad del esquema de
recuperacion de carga frente a perturbaciones dinamicas del sistema eléctrico.
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Se observa el mismo efecto en la Figura 100 y la Figura 101, donde el ajuste de las ondas
sinusoidales en corriente y voltaje se puede ver claramente desde el instante de la falla a los
1.4 segundos hasta que elinversor retoma la carga. Adicional a esto, se puede observar que
a partir de que el inversor entra, la senal sinusoidal se observa mas limpia, esto debido a

que el sistema de control se encarga de construir la sefal sinusoidal, reduciendo efectos
armoénicos derivados del sistema de control del generador.
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Figura 101. Forma de onda de corriente en el bus de 115 VAC durante la falla.

El bus de corriente 270 DC, presenta un corto incremento alrededor de los 1.4 segundos
seguido de una caida y oscilaciones de corta duracion, logrando su estabilidad en unos
cuantos milisegundos.
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En la Figura 102 se observa este efecto, producto de la transicién entre generador y la toma
de control delinversor. A pesar de este transitorio, el nivel de corriente se mantiene cercano
a su valor nominal y recupera rapidamente su estabilidad, dicho comportamiento nos
confirma la continuidad de la alimentacién y que el bus de alimentaciéon no presentd
afectaciones que desencadenen una pérdida de cargas.
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Figura 102. Senal de corriente en el bus de 270 VDC durante la falla.

Los efectos son similares en el analisis de la sefal de voltaje del bus de 270 VDC, cuya
grafica se muestra en la Figura 103.
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Figura 103. Senal de voltaje en el bus de 270 VDC durante la falla.
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Con respecto al voltaje rectificado del TRU, mostrado en la Figura 104, se observa el efecto
transitorio del cambio de fuentes desde el inicio de la falla hasta la toma del sistema por

parte delinversor, donde se estabiliza la sefal de voltaje milisegundos después en su valor
nominal.
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Figura 104. Senal de voltaje en el bus de 28 VDC durante la falla.

El comportamiento de las cargas del bus de 28 VDC se puede observar en la Figura 105,
donde el comportamiento de la corriente presenta un efecto transitorio durante el cambio
de fuentes, estabilizandose en su valor nominal de carga en algunos milisegundos.
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Figura 105. Senal de corriente en el bus de 28 VDC durante la falla.
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Mientras que en la Figura 106 se observa cdmo es que a partir de la falla del generadory una
vez realizada la activaciéon del esquema de recuperacion de carga, el sistema de control del
inversor deja de iterar y asume el control de la carga forzando los ejes d y q a ajustar los
pardmetros eléctricos del inversor con los del generador, la sintonizacién de los

controladores disenados haciendo que la respuesta sea mas suave y se estabilice en un
periodo corto de tiempo.
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Figura 106. Comportamiento del sistema de control en el marco dqO0 durante la falla.
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6. Conclusiones

El presente trabajo tuvo como objetivo desarrollar un esquema de recuperacion de carga
eléctrica tanto en AC como en DC basado en baterias, que garantice la continuidad del
suministro eléctrico del sistema de potencia de una aeronave como una fuente transitoria
de energia entre la deteccion de una falla por pérdida total de energia y el arranque de las
unidades de generacion. A través del modelado del sistema eléctrico se evalud el
comportamiento dinamico de la red ante fallas y la viabilidad del sistema propuesto para
sostener cargas en situaciones criticas.

Los resultados obtenidos muestran que, ante una pérdida total de potencia el sistema
basado en baterias entra en operacidon de manera instantanea y efectiva, asumiendo las
cargas mediante una transferencia cerrada. La estrategia de control implementada en el
diseno delinversor permite establecer una sincronizacion activa entre la fuente salientey la
fuente entrante, asegurando una alimentacion estable y sin interrupciones en los sistemas
durante el periodo en que permanece sin fuentes convencionales de suministro. Este
comportamiento confirma que el esquema de recuperacidon disefado mantiene la
estabilidad del sistema eléctrico durante fallas criticas donde se pierde todo suministro
eléctrico, dando margen de tiempo para el arranque y puesta en marcha de las unidades de
generacion tanto tradicionales como auxiliares.

En contraste, las simulaciones realizadas para una falla aislada de generador demuestran
que, ante un evento de este tipo, el esquema de recuperacion de carga no interviene dado
que la arquitectura eléctrica mantiene redundancia eléctrica suficiente para sostener las
cargas.

El analisis dinamico del sistema eléctrico confirma que el esquema de recuperacion
propuesto, mejora significativamente la robustez del sistema eléctrico ante fallos severos
estableciendo una técnica viable para mejorar la continuidad de suministro en escenarios
criticos.
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6.2 Trabajos futuros

El trabajo desarrollado, sienta bases para continuar con el estudio de diversas lineas de
investigacion orientadas al analisis dinamico de sistemas eléctricos aeronauticos, que
permitan realizar evaluaciones completas del comportamiento del sistema, incluyendo la
recreacidn de condiciones reales de operacidon de generadores, maquinas eléctricas y
unidades de conversidon de potencia dentro de entornos controlados, permitiendo conocer
con mayor detalle larespuesta del sistema de potencia como de los subsistemas de control
de este, ante distintas condiciones de operacion.

Mi intencién es continuar especializandome en areas como la integraciéon y disefio de
arquitecturas eléctricas de sistemas de generacidén y conversidon en entornos aeronauticos,
asi como la simulacion dindmica de sistemas eléctricos, estableciendo una relacion mas
estrecha entre el modelo tedrico y el comportamiento del sistema bajo condiciones de falla
en algun centro de investigacion.
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Anexo 1. Configuracidnes y estado logico de los 16 casos de operacién de generadores.
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Figura A.1. Activacion de interruptores ante falla critica, pérdida total de potencia. Adaptada de [18]
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Figura A.2. Activacidn de interruptores ante falla, unicamente generador R2 disponible. Adaptada de [18]
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Figura A.3. Activacion de interruptores ante falla, unicamente generador R1 disponible. Adaptada de [18]
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Figura A.4. Pérdida de potencia en sistema izquierdo, sistema derecho disponible. Adaptada de [18]

100



Iﬂl

P100 P150 P200
ENG
R1 GEN R2
I il
=—{ R1235 =m{ R2235

=]

Figura A.5. Activacidn de interruptores ante falla, unicamente generador L2 disponible. Adaptada de [18]
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Figura A.6. Pérdida de redundancia en ambos sistemas, unidades #2 no disponibles. Adaptada de [18]
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Figura A.7. Pérdida de redundancia en ambos sistemas, unidades L2 y R1 no disponibles. Adaptada de [18]
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Figura A.8. Activacion de interruptores ante falla en generador L1, pérdida parcial de potencia. Adaptada de [18]
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Figura A.9. Activacidn de interruptores ante falla, unicamente generador L1 disponible. Adaptada de [18]
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Figura A.10.Pérdida de redundancia en ambos sistemas, unidad L1y R2 no disponibles. Adaptada de [18]
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Figura A.11. Pérdida de redundancia en ambos sistemas, unidades #1 no disponibles. Adaptada de [18]
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Figura A.12. Activacion de interruptores ante falla en generador L2 pérdida parcial de potencia. Adaptada de [18]
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Figura A.13. Pérdida de potencia en sistema derecho. Adaptada de [18]
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Figura A.14. Activacion de interruptores ante falla en generador R1, pérdida parcial de potencia. Adaptada de [18]
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Figura A. 15 Activacion de interruptores ante falla en generador R2 pérdida parcial de potencia. Adaptada de [18]
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Figura A.16. Disponibilidad de los 4 generadores en ambos sistemas, condicion normal. Adaptada de [18]
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