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INTRODUZIONE

Una delle realta tecnologiche oggigiorno piu vaatege oggetto di dibattito, sia scientifico
che giuridico, e quella dei velivoli aerei senzaipgggio. Noti anche come droni 0
Unmanned Aerial Vehicles (UAV), tali velivoli, agaito dei primi sviluppi legati all’'ambito
militare, hanno cominciato ad essere impiegativerdi campi civili gia da diversi anni,
spaziando dal settore agricolo fino a quello deltarezza, dimostrando notevole flessibilita
in termini di adattabilita e versatilita. Questttdane ha permesso I'esponenziale crescita
nelle vendite, specialmente in ambito hobbistiaatd che ormai si e sviluppata una certa
familiarita col concetto stesso di drone, il pillel&olte associato ad un velivolo

quadricottero con alimentazione puramente elettrica

Tuttavia, dato 'ampio spettro dei campi di utilizzjuella elettrica non e la sola tipologia di
alimentazione per droni: a seconda delle specifigiezative richieste, & possibile avere
velivoli alimentati da un motore a combustione lingeo che adottino una powertrain ibrida-
elettrica. E dunque importante sottolineare conseédta del sistema moto propulsivo sia
fortemente legata alla natura del compito che dsedgere I' UAV, in quanto mansioni con
determinati requisiti in termini di tempo di volelocita di rifornimento, MTOW non

possono essere affrontate in maniera efficientffiandosi esclusivamente ad
un’alimentazione elettrica, che manca di potenaatenomia di volo, né ad una con motore a

combustione interna, piu rumorosa, meno reattipal énquinante per via delle emissioni.

Nel tentativo di ottenere il meglio da entrambéelenologie, negli ultimi anni € aumentato
I'interesse per lo sviluppo di Hybrid Electric Pudpion Systems (HEPS), soprattutto per
compiti di sorveglianz&l. Tali HEPS si caratterizzano per I'utilizzo di dsistemi per
iImmagazzinare energia, solitamente il serbatoiacpdyurante e le batterie, il cui uso
permette operazioni di downsizing dei motori telirpir far si che essi operino in condizioni
ottimali, poiché sono tipicamente pensati per ssfdde elevati requisiti di spinta al decollo,

ma durante la fase in volo lavorano a carico phzzato.

Inoltre, da un punto di vista energetico, I'intefaeoro di ricerca su questi sistemi va inserito
nel tentativo di fornire soluzioni di alimentazioakernative, come ad esempio celle
fotovoltaiche e celle combustibili a idrogeno, siiltasare la mobilita futura, ancora

fortemente incentrata sull’'uso di combustibili filisa esaurimento. Per quanto la
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propulsione elettrica per i velivoli possieda ietesanti vantaggi, tra cui la completa
eliminazione delle emissioni di rumore, maggiorédabilita e manutenibilita, e il fatto che

non necessitino di agenti inflammabili per funziona altresi vero che essa ancora possieda
una minore energia specifica rispetto alla contrigp@adizionale. In piu, da una certa scala
dimensionale in poi, la massa elevata delle battende questo sistema poco pratico per
applicazioni di trasporto. Per tanto si possoncevedli HEPS come soluzione di passaggio
semplice e immediata dalla tradizionale alimentagia combustibile fossile, ad una futura
puramente elettrica 0 comunque basata su fontietigia alternative (SHOEMANN,

J.,2014).



1 FONDAMENTI DEI SISTEMI DI PROPULSIONE
IBRIDO-ELETTRICO (HEPS)

Il termine propulsione ibrida & impiegato per dasge molteplici tecnologie e sistemi. Nel
caso della propulsione per velivoli aerei e autavmeoti si riferisce principalmente a due
configurazioni principali (serie e parallelo) a @i se ne puo aggiungere una terza, piu
complessa, chiamata power-split, che non ha araat® sviluppi significativi in ambito
aeronautico e UAV. Per comprendere al meglio lepztlita e le differenze tra le
configurazioni, bisogna anzitutto analizzare i comgnti principali che costituiranno il
sistema propulsivo, ovvero il motore a combustimterna (Internal Combustion Engine,
ICE), il motore elettrico (Electric Motor, EM), derbatoio per il carburante, le batterie e

I'elica.

1.1 Configurazioni ibride-elettriche

Tradizionalmente, i piccoli droni ad uso civile sclimentati da un ICE. Tuttavia, dato il
basso rendimento termico (circa del 40% al massarbproblema sempre piu crescente
legato al risparmio di risorse energeti€heovvero combustibile a idrocarburi liquidi, si

stanno cercando sistemi di alimentazione piu &iffiti

L’alternativa piu popolare e rappresentata dall'Eslpace di lavorare con rendimenti
superiori al 90%. Purtroppo, tale efficienza vigesalizzata dall’'uso necessario di un
sistema di immagazzinamento dell’energia, nellagimagoarte dei casi batterie, che deve
muovere 'UAV. Questo sistema € spesso il companpitt ingombrante e pesante per un
velivolo aereo, andando quindi a costituire unagagenalita in termini di peso. In piu, il
sistema elettrico soffre di tempi di operativitatppsto brevi e tempi relativamente lunghi di

ricarica, tutti fattori che contribuiscono ad aldzse I'effettiva efficienz&!.

Un’ottima soluzione per superare le problematich€& e EM ¢ la loro integrazione in un
HEPS, sistema che gia in ambito automotive ha dimtmsincrementi di efficienza nell’'uso

del combustibile. Un HEPS é definito come combioaeidi un EM e di un ICE in un unico



impianto. Sebbene ci siano diverse configuraziasisibili per ordinare i componenti, &
possibile ricondurle tutte a tre principali: sepayallelo e power-split!. Nella
configurazione serie, si ha una power unit che raubwelivolo, mentre ad essere ibrido e |l
metodo di immagazzinamento dell’energia. Nel patalinvece, si hanno due power unit
alimentate da un’unica fonte e che muovono I'eliGaconfigurazione power-split € una

combinazione di entrambe.

1.1.1 Configurazione serie

Nella configurazione serie, il motore elettricdunico mezzo di propulsione nella drive train.
Cio significa che I'lCE puo lavorare entro un raraggémale di coppia e numero di giri,
indipendentemente dalle condizioni di moto (in gaesso volo), svolgendo un ruolo di
power unit ausiliaria per 'EM, oppure di generatper rifornire di energia il sistema di
alimentazione, ovvero le batterie. La configuragigerie € piu indicata per applicazioni che
richiedono basse velocita e alte coppie. Tuttadahmomento che I'energia meccanica
dell'lCE viene dapprima convertita in energia ele#t nelle batterie, poi trasferita al’lEM ed
infine nuovamente trasformata in meccanica pemaz!’elica, € chiaro che esistano
significative perdite energetiche dovute alle nyaite conversioni. Per tanto, il rendimento
complessivo del sistema risulta ridotto. Inoltrehlsene I'lCE venga appositamente scelto
piccolo per soddisfare una richiesta energeticaerta, EM e batterie devono essere
sovradimensionati per coprire le richieste enechetimassime del velivoldl. Tutto questo,
sommato all’aggiunta del generatore che colleghi #EM, risulta complessivamente in

un’importante penalita di peso.

T

ELECTRONICS

Figura 1: schema configurazione serie, tratto daM®, J.Y. & GONZALEZ, L.F., 2012
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1.1.2 Configurazione parallelo

La configurazione in parallelo prevede la propuisialel'UAV tramite solo ICE, solo EM o
entrambi a seconda delle condizioni operative.dp@ sviluppata da entrambe le power
unit viene sommata tramite un giunto di accoppiamésolitamente una frizione). Questa
disposizione permette di caricare le batterie neelitCE aziona elica e motore elettrico, che
viene quindi utilizzato come generatore. Dal moroaitite la potenza massima ottenibile si ha
quando i due sistemi lavorano insieme, e poss#oittodimensionare entrambi i motori
rispetto al caso di sistema isol&¥o La configurazione, inoltre, gode di completa ridanza

del sistema propulsivo, avendo due drive line cagdamovimentare I'elica in modo
indipendente. Gli svantaggi del parallelo risiedoetle masse extra del giunto di
accoppiamento e nella maggiore complessita delnsati controllo della propulsione. In
aggiunta, il motore a combustione interna non sertgwora in condizioni ottimali (con alti
carichi PME), poiché coinvolto nelle fasi di gergome di spinta e di conseguenza impiegato
in maniera piu dinamica rispetto alla configuraz@erie. La funzione di giunto di
collegamento puo essere svolta da una frizion&@heagnetica o da una ruota libera. Nel
primo caso, si aggiungono problematiche di compkesiel componente e di massa. Nel
secondo, poiché la ruota libera serve solo a tiasfigotenza dal motore, non rende possibile
awvviare I'ICE con il motore elettrico primario: @igdi necessario aggiungere uno starter per

il motore termico, aggiungendo della massa al siate

FUEL ENGINE

CLUTCH

' moror/

GENERATOR

ELECTRONICS

Figura 2: schema configurazione parallelo, tratta HUNG, J.Y. & GONZALEZ, L.F., 2012
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1.1.3 Configurazione power-split

La configurazione power-split € una combinazioniesdgemi serie e parallelo. L'ICE, 'EM

e il generatore sono collegati da un rotismo efuiele, che rende piu flessibile la
distribuzione del carico e permette al motore teadi lavorare alla velocita migliore per
favorire il rendimento, indipendentemente dall&igsta attuale di spintl. Un altro

vantaggio risiede nella possibilita di disabilitit€E senza bisogno di disconnetterlo
meccanicamente dalla power train. Tuttavia, ilstoid epicicloidale rende la configurazione
power-split la piu complessa in termini di progeitt@e e sistema di controllo, e la sua massa,
sommata a quella del suo generatore, rende tédgrsicomplessivamente piu pesante del

parallelof!.

ENGINE

\ Planetary Gear /r_ Ry Ty SPUIT [

ELECTRONICS

Figura 3: schema configurazione power-split, trad® HUNG, J.Y. & GONZALEZ, L.F., 2012
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1.2 Componenti HEPS

I cinque componenti di propulsione fondamentaliselementi tipici dei sistemi HEPS:
I'elica come generatore di spinta, due convertiioenergia (ICE e EM), due fonti di energia
(combustibile fossile e batteria). Quest’ultimaraectonsiderata solo come fonte energetica,

sebbene converta energia chimica in elettrica.

| convertitori di energia vengono analizzati in ®as rendimento, inteso come rapporto tra
potenza uscente e potenza entrante, e in baggoédiaza specifica, intesa come rapporto tra

potenza uscente e massa del motore.

Le fonti di energia vengono valutate osservandboentenuto energetico. Le proprieta
chiave sono energia specifica e densita di endtgiarima, che per i combustibili € il potere

calorifico inferiore, rapporta I'energia alla maskaseconda al volume.

1.2.1 Elica

L’elica converte energia meccanica di rotazionernargia meccanica di traslazione.
L’applicazione di coppia ad una certa velocitaadarione risulta nella generazione di spinta,
che muove il velivolo con velocita di traslaziomal punto di vista aerodinamico, la pala
dell’elica puo essere vista come un’ala rotanteple generano portanza una volta in
movimento attraverso l'aria. Una parte di questdgnza, in dipendenza da angolo di attacco
e angolo di torsione della pala, contribuisce gimta dell’elica. L’attrito che implica la
generazione della spinta definisce la coppia neciesger far ruotare I'elica. Siccome la pala,
poiché viene mossa a velocita angolare costarsett@posta a variazioni locali di velocita, si
avranno variazioni della lunghezza di corda e dicdirdi torsione lungo il raggio dell’elica.
Inoltre, la pala puo essere svergolata e poss@wreestilizzati diversi profili alari per le

diverse sezioni.

L’elica & essenzialmente un profilo alare orientadicalmente rispetto all'asse longitudinale
di un velivolo. Come ogni profilo alare, essa aresistenza di attrito viscoso, di forma,
indotta e d’'onda. La resistenza sull’elica caugdipedi rendimento del sistema propulsivo.

La potenza netta disponibilefPal flusso d’aria € il prodotto della potenza ftardall’albero

motore (P) per il rendimento dell’elica ).
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Il rendimento & una funzione del rapporto di aptic{J), ovvero il rapporto tra la velocita del

flusso (V) e il numero dei giri al secondo dell’elica (N) plediametro dell’elica (D}?:

PA: pP

J=—

Per ottimizzare un sistema movimentato da eliedich e I'alimentazione devono operare
entrambe con massimo rendimento. Siccome molti melettrici lavorano con rendimento
massimo a numero di giri superiori rispetto aliered, si utilizzano riduttori per adattare
meglio la velocita dell’albero a quella richieslglica. Tuttavia, riduttori aggiungono peso

al velivolo, per cui I'approccio migliore € queltth cercare una combinazione motore-elica
con il trade-off pitl convenienté.

Well-matched Poorly—matched

Q

required
thrust T

- Q

Figura 4: confronto tra accoppiamenti motore-eli¢egtto da HISEROTE, R.M., 2010
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Come si vede dalla tabella, nei buoni accoppianeritambi i componenti operano al
massimo del loro rendimento, mentre gli accoppiammaano performanti sprecano una

notevole quantita di potenza, a parita di spintaita.

Dal punto di vista del dimensionamento, le restnzper una elica sono numero di Mach alla
punta e distanza da terra. Il valore limite del ruoMiach non deve essere superato per
evitare importanti cali di rendimento e aumentdalaimorosita. E possibile ottenere una
riduzione di numero di Mach alla punta riducendbddametro dell’elica o la sua velocita
angolare. La distanza da terra invece puo essea@tga con una posizione di montaggio
sufficientemente elevata, con I'uso di un diameitopiccolo o con pale ripiegabili. Per
eliche adatte a piccoli UAV, sono largamente diffasdelli commerciali fatti in plastiche
rinforzate con fibra di carbonio (CFRP), in quapio leggere e rigide rispetto alle controparti

di legnof™.

1.2.2 Motore combustione interna

L’ICE converte I'energia chimica conservata nel tastibile in energia meccanica. Il motore
e tenuto in movimento dall’aumento di pressionesasmdalla combustione del carburante.
Le tipologie di motore possono essere distinteasela numero di tempi per ciclo di lavoro e
metodo di combustione. In termini di metodo di costipne, vengono utilizzati sia motori ad
accensione comandata (spark-ignition, Sl), sia matbaccensione per compressione
(compression-ignition, CI). Il motore SI € comuneneeconosciuto come motore Otto 0 a
benzina, mentre il motore Cl come Diesel. La défera tra i due motori sta nel fatto che, nel
motore Sl, la miscela aria-combustibile viene aademmite candela, invece nel Cl viene
compressa fino ad autoaccensione. Nei motori &ribustibile e I'aria vengono miscelati
prima dell'ingresso in camera di combustione; netari Cl il carburante é direttamente
iniettato nel cilindro. Entrambe le tipologie di tate possono essere realizzate a due o
quattro tempi. Il motore a quattro tempi necesdiiguattro corse del pistone e di due giri di
manovella per ciclo di lavoro; il due tempi ha lgso solo di due corse e un giro di

manovella.

Nei motori Cl la miscela aria-combustibile vienemgessa a valori piu alti in termini di
pressione rispetto ad un motore Sl, pertanto hastinttura rinforzata piu pesante ed é

sottoposto a maggiori sollecitazioni inerziali. fuessioni e masse piu elevate sviluppano
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coppie piu alte e velocita rotazionali piu bassmiézione del carburante, poi, porta la
miscela aria-combustibile ad essere eterogenedpdaigine a una combustione piu
rumorosa e ruvida. | tempi della combustione, pitghi che nei motori Sl (per via dei
processi diffusivi), contribuiscono alle basse eébpdi rotazione. Tuttavia, l'utilizzo elevato
dei motori Cl deriva dalla loro maggiore efficienmaermini di rendimento: il maggiore
rendimento termico viene garantito, infatti, datlagrezza della miscela)(e dalle elevate
pressioni a cui avviene la combustione. Inoltreasdenza della valvola a farfalla, e quindi

della parzializzazione del carico, aumenta il rerehto volumetrico del motore.

Il design del motore a due tempi con accensioneaoolata € piu semplice di quello della
versione a quattro tempi. Il processo di lavaggimglificato, tuttavia, puo permettere alla
carica fresca con combustibile incombusto di useiadla miscela bruciata di rimanere nel
cilindro. Il carburante inutilizzato causa un bassadimento del motore a due tempi ed
emissioni elevate rispetto ai modelli a quattrogerth carburante per i motori a due tempi
richiede un additivo lubrificante, perché il carggne utilizzato per la compressione e
I'albero motore deve essere lubrificato. Il lulwainte non € o é solo parzialmente combusto
nel processo, per cui contribuisce alle alte emissiel motore. La semplicita del motore a
due tempi & anche il suo vantaggio principale. Eopmstoso e leggero. La massa ridotta
insieme alla sua caratteristica di eseguire unacdipotenza due volte piu spesso di un

motore a quattro tempi gli conferisce una poteqexifica piu elevata.

Dal punto di vista del rendimento, le perdite dneersione del combustibile rappresentano la
parte piu grande delle perdite. Esse comprendoperigite di combustione e le perdite di
conversione termica. Le perdite di combustione meggntano I'energia non rilasciata dal
combustibile a causa della combustione incomplaetaqerdite di conversione termica
descrivono l'energia rilasciata che non viene cditaen lavoro, essendo la dissipazione di
calore la parte piu grande. Le perdite di attritamkimetriche si verificano a causa
dell'inevitabile imperfezione meccanica del motde perdite volumetriche sono quelle che
si verificano durante il processo di aspiraziomaalksimi rendimenti per i motori
automobilistici ad aspirazione naturale sono Oj3upemotore Sl a quattro tempi, 0,42 per un

motore Cl a quattro tempi e 0,24 per un motore @leatempi HEYWOOD, 1988, p. 887).
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Figura 5: bilancio energetico ICE, tratto da SHOEMN, J.,2014
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Figura 6: tabella rendimento motore UAV, tratto 8l OEMANN, J.,2014

La coppia e la potenza sono tracciate per la camB2VOT (wide-open throttle), che
rappresenta la coppia massima possibile, e di goesea la potenza, ad una certa velocita di

rotazione. L'efficienza del motore é rappresergatto forma di una mappa del rendimento.
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Nella mappa, le linee di rendimento costante s@te gder gamma di velocita di rotazione e i
livelli di coppia al di sotto della coppia del WOOa migliore efficienza si ottiene a/o
leggermente al di sotto della coppia WOT. Il motoweV, con i cui dati & stato creato il
grafico, raggiunge un'efficienza massima di 0,3l ®RICKSON & MCGEER, 1999). La
curva di coppia € meno profonda di quella di unar®tlettrico, che € la ragione per l'uso di
un cambio nelle automobili. Un'altra differenzaesistenza di una velocita di rotazione
minima. La potenza specifica dei motori a comburidelle automobili e tra 400 W/kg per i
motori Diesel e 500 W/kg per i motori SI (HEYWOOIL®88, p. 58). | motori utilizzati per i

piccoli UAV sono significativamente piu piccoli duelli delle automobili.

I motori a combustione interna di solito non possomiziare a funzionare senza uno starter
ausiliario. A terra, i motori possono essere aziamsando I'elica, ma in volo il motore di un

aereo ha bisogno di un motore di avviamento ch@doa una coppia sufficiente.

1.2.3 Combustibile

| combustibili fossili immagazzinano energia chimithe pud essere trasformata in calore
attraverso la combustione e in energia meccan@adassun motore termico adatto. |
combustibili per il trasporto sono raffinati daty#io greggio. Per i motori a combustione

interna, ci sono due tipi di carburante rilevab&nzina e diesel.

La benzina € il piu leggero dei due combustibriichiede un processo di raffinazione piu
elaborato. Per l'aviazione e solitamente distrébadn il nome AvGas (Aviation Gasoline). Il
diesel € piu pesante della benzina. Nelle sue @@pé molto simile al cherosene che é usato

anche per l'aviazione. Per entrambi si usa il teencollettivo di carburante pesante. Gli
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standard piu comuni per il cherosene sono Jet-Algaazione civile e JP-8 (Jet Propellant
8) in ambito militaré!l.

Aviation Gasoline Kerosene
Gravimetric Density [g/L] 0.715 0.81
Specific Energy [MJ / kg] 43.71 4328
Specific Energy [kWh / kg] 12.14 12.02
Energy Density [MJ/L] 31 35.06
Energy Density [kWh /L] 8.61 9.74

Figura 7:proprieta combustibili fossili, tratto dAHOEMANN, J.,2014

Il gasolio ha una densita energetica significatigata piu alta, ma a causa della maggiore
densita gravimetrica I'energia specifica di entrainglarburanti € simile. | combustibili
pesanti sono considerati piu sicuri, perché il jouato d'infammabilita &€ a una temperatura
piu alta. Il punto di infammabilita e la tempenatpiu bassa alla quale il combustibile puo
essere acceso. Per il cherosene il punto di infiabilita € a 38 °C, mentre quello della

benzina & molto piu basso, a -37 °C.

1.2.4 Motore elettrico

Il motore elettrico € una macchina che converteetgia elettrica in energia meccanica. Il
motore & composto da una parte mobile, il rotoreaparte statica, lo statore. | magneti
sono montati su entrambe le parti. Quando i magodb statore attraggono e respingono
quelli sul rotore, quest'ultimo gira. Per manterieneovimento in corso, la polarita dei
magneti deve essere cambiata costantemente. Irotonarelettrico a corrente continua (DC),
le bobine elettromagnetiche sono poste sul roesse sono collegate ad un commutatore ad
anello sull'albero, che funziona tramite spazzoleadbone collegate alla tensione d'ingresso.
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L'inversione di polarita cosi descritta comporteedsi svantaggi. Il contatto scorrevole delle
spazzole e del commutatore causa attrito, rumoijlie e dissipazione di calofe.

VoL

Electronic Speed DC Voltage

Controller Supply

Stator

Figura 8: schema motore brushless, tratto da SHORMAJ.,2014

Il concetto di un motore elettrico a corrente comdéi senza spazzole (BLDC) si basa sulla
commutazione elettronica di fase. | magneti permfs®no posti sul rotore, le bobine
elettromagnetiche sullo statore. Il motore brush®€ da solo non & un motore DC, perché e
trifase. Per il suo funzionamento e obbligatorioregolatore elettronico di velocita (ESC). Il
regolatore elettronico di velocita converte I'irgge di corrente continua in una corrente

trifase sinusoidale approssimata mediante tramsisto

Le informazioni sulla posizione attuale del rotsr@ttengono utilizzando sensori a effetto
Hall o sensori che misurano la forza elettromotposteriore. La forza elettromotrice
posteriore (back-EMF) e indotta nella bobina dahlbeamento del flusso magnetico. Quando
una bobina si trova direttamente di fronte a uro pldl magnete permanente del rotore, non
viene indotta alcuna tensione. Questa informazprieessere utilizzata per determinare la

posizione del rotore. Lo svantaggio del motore BLd@chiedere un controllore
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ampiamente controbilanciato dai suoi vantaggi.itielazione delle spazzole riduce l'attrito e
la dissipazione del calore. Entrambi contribuiscanma maggiore efficienza del motore. La
riduzione della dissipazione di calore permettmalore di accettare una corrente maggiore
prima di raggiungere la sua temperatura criticac@iseguenza, ha una potenza specifica piu
elevata rispetto al motore a spazzole. La commanazsenza scintille aumenta la
compatibilita elettromagnetica (EMC) del motorezespazzole e riduce i requisiti di

manutenzione.

Iron Losces

Friction
Losses Regsistive
Losses Hysteresic
Losses  Eddy Current
Losces

Electric
Energy
Mechanical
Enemgy

Figura 9: bilancio energetico motore elettrico, ttada SHOEMANN, J.,2014

Il bilancio energetico del motore elettrico DC sa&ispazzole € mostrato nella figura 9. Nella
figura, le frecce non sono disegnate proporzionatmelle quantita di perdite. | rendimenti
massimi delle macchine senza spazzole posson@@ifimo a ben oltre il 90%. In un motore
elettrico si verificano tre tipi di perdite: pereliper attrito, perdite resistive e perdite di ferro
Le perdite per attrito comprendono l'attrito sus@uetti e la resistenza causata dal
movimento del rotore attraverso l'aria. Le perd#gistive descrivono la dissipazione di calore
che si verifica per le correnti che scorrono atrae i conduttori, in particolare i fili della
bobina. Le perdite del ferro contengono tipi didier che si trovano principalmente nel
nucleo di ferro dello statore, in particolare ledie di isteresi e di correnti parassite. Le
perdite di isteresi descrivono le perdite di eregiraverso la magnetizzazione alternata del

nucleo di ferro. Le correnti parassite sono caudatdack-EMF indotto. Il flusso di correnti
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parassite attraverso il nucleo di ferro provocdedegrdite resistive, chiamate perdite di

correnti parassite.

Nel regolatore di velocita elettronico, ulteriogrgite si verificano a causa della dissipazione
di calore causata dai processi di commutazioneflsionamento a carico parziale, queste
perdite sono significative, perché ogni segnalasi € modulato a larghezza d'impulso in

alta frequenza per ridurre la tensione effettivaliapta.

Ci sono due tipi principali di motori BLDC che sstinguono per la posizione del loro rotore.
In una disposizione outrunner, il rotore gira intm@allo statore, mentre in una disposizione
inrunner gira all'interno dello statore. Le canastéche delle prestazioni variano tra i due. Il
diametro maggiore del rotore permette ai motonmwuter di creare una coppia maggiore,
mentre la maggiore inerzia porta a velocita dizimae inferiori. | motori inrunner creano
rispettivamente una coppia piu bassa a velocitatdzione piu alte. La posizione delle
bobine elettromagnetiche all'esterno dell'involyseomette una piu facile gestione del calore
del motore autofrenante. Questo contribuisce dfiaiaza tipicamente piu alta rispetto al
motore outrunner. Come conseguenza dell'alta waldcrotazione, i motori inrunner sono
spesso utilizzati con i riduttori. In questo cdsgperdita di energia aggiuntiva e la massa

implicita devono essere soppesate con la minorgexfza del motore dell'outrunner.

> —-Shaft Power
7 -e—Efficiency
Torque
+-Rotational Velocity

Power | Efficiency | Torque | Rotational Velocity

Current

Figura 10: caratteristiche operative BLDC, tratta SHOEMANN, J.,2014
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Come si puo vedere, il motore elettrico forniscensssima velocita di rotazione in condizioni
di assenza di carico. Un aumento del carico poua @aumento lineare della coppia fornita.
La coppia massima e limitata dalla corrente massimeal motore puo sopportare prima di

raggiungere la sua temperatura critica.

1.2.5 Batterie

Una batteria & un dispositivo elettrochimico chaifgce tensione elettrica e puo essere usato
come immagazzinamento di energia elettrica. Laekiattome sistema consiste in una o piu
celle collegate in parallelo o in serie. Ogni c&llaomposta da due elettrodi in un elettrolita.
L'elettrodo positivo, il catodo, € comunemente asido di metallo, la sua controparte
negativa, I'anodo, un metallo. Durante la scagtggnera tensione in una reazione redox.
Quando gli elettrodi vengono introdotti nell'eletita, entrambi subiscono I'ossidazione.
Meno nobile e il materiale dell'elettrodo, maggieri tasso di ossidazione. Questo crea un
potenziale elettrico tra gli elettrodi. Quando @mico elettrico di consumo e collegato alla
batteria, si stabilisce un flusso continuo di etett dall'anodo al catodo. L'anodo é ossidato,
mentre il materiale catodico e ridotto. Il circuétettrico & chiuso dal flusso di ioni attraverso
I'elettrolita. | cationi fluiscono dall'anodo altodo, mentre gli anioni fluiscono dal catodo
all'anodo. Alcuni tipi di cellule richiedono un septore all'interno dell'elettrolita che e
permeabile solo per gli ioni e impedisce un guastrno da cortocircuito. La tensione
teorica che la batteria puo fornire dipende daffeieenza di potenziale dei due elettrodi, che
e definita dai potenziali di riduzione standard whaiteriali scelti. | materiali anodici hanno
potenziali di riduzione standard negativi, mentelfj catodici sono positivi. Il contenuto

energetico di una cella & regolato dall'equivaleheétrochimico di un materialé.

Le celle della batteria possono essere divisella pemarie e secondarie. Le celle primarie
sono destinate all'uso singolo, mentre quelle stei® possono essere ricaricate. Le celle
primarie possono fornire un contenuto energeticoefevato, ma per le applicazioni di
trasporto i costi e I'imperativo della sostenikilinpongono l'uso di celle secondarie.

Il requisito fondamentale per una batteria da waspe il peso ridotto. Questo ha portato alla
ricerca di batterie al litio. Il litio € il metallpiu leggero sulla terra e ha un potenziale di
riduzione standard negativo molto basso e un edex@tiivalente elettrochimico. L'uso del

litio puro come materiale anodico ha portato aecitabili. Durante il processo di carica il
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litio soluto si riattacca in strutture incontrollilchiamate dendriti, che, crescendo verso il
catodo, possono causare un cortocircuito e poatareendi o esplosioni (RETZBACH,
2008). Di conseguenza, il litio € stato intercalatonateriali elettrodici piu stabili. La
tecnologia applicabile che e emersa € la battgtiaani di litio che utilizza un ossido
metallico di litio come materiale catodico e un doali carbonio, comunemente grafite. Il
tipo di batteria agli ioni di litio piu diffuso pemodelli di aerei e gli aerei senza pilota € la
batteria ai polimeri di litio, che utilizza un polero come elettrolita. L'astinenza di un
elettrolita liquido in questo tipo di batteria peatte di ridurre al minimo l'involucro e di

conseguenza porta ad una bassa massa della batteria
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Figura 11: proprieta energetiche di diverse batéegrratto da SHOEMANN, J.,2014

La batteria agli ioni di litio in confronto ad altipi di batterie ha un‘energia specifica molto
alta. Questo puo essere visto graficamente najlar&ill, dove sono indicati anche i valori
per le batterie piombo-acido, nichel-cadmio (Ni-Qaghel-metallo idruro (Ni-Mh), litio-

zolfo (Li-S) e litio-aria (Li-Air). Il valore di 20 Wh/kg per le attuali batterie agli ioni di litio
non e valido per tutte le applicazioni. Puo essaggiunto in piccole celle per I'elettronica di
consumo. Un valore allo stato dell'arte derivatudalatabase di batterie litio-polimero & 168
Whlkg.

24



In termini di potenza specifica, la batteria aghiidi litio € superiore agli altri tipi di battexi
La batteria ai polimeri di litio & indicata con upatenza specifica massima inferiore a 1000
W/kg.
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Figura 12: grafico di Ragone che mette in relazidm@otenza specifica e I'energia specifica peedivtipi di
batterie, tratto da SHOEMANN, J.,2014

Le batterie ai polimeri di litio offrono i vantagdi un'alta energia e potenza specifica e di un
alto numero di cicli di carica e scarica possiilan c'é effetto memoria, cioe la riduzione
della capacita dovuta alla scarica incompletadso di autoscarica pud essere trasclffato
Secondo RETZBACH (2008, p. 148) e di circa 2-3 %make. Gli svantaggi delle batterie ai
polimeri di litio sono per lo piu legati alla si@aza e possono essere controllati da una
corretta gestione. L'eccesso di carica o il superdndelle temperature massime di
funzionamento puo causare la decomposizione diegiiadi o dell'elettrolita. Questo puo
provocare il rilascio di gas che possono sovracaegil'involucro e inflammarsi durante la
fuoriuscita. Per lo stesso motivo, la batteriargsg@le all'impatto fisico. Durante il processo

di carica bisogna fare attenzione che tutte leeahiluna batteria siano ugualmente cariche. Le
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celle che negano la carica possono portare adagssa di carica di altre celle. Il metodo
comune per evitare cio e un sistema di monitoragdidanciamento della tensione delle
celle. Le differenze nelle capacita di carica detide possono essere caratteristiche di
produzione o di usura. Un altro maltrattamentodeaee € la scarica profonda, I'estrazione di
troppa energia immagazzinata, che puo portare @ai dfagversibili. Una regola empirica per

la tensione minima di una cella & 3,0 V o il 20%aleapacita da lasciare inutilizzata

increasing discharge current

2'60 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100
Capacity Utilization, %

Figura 13: curve di scaricamento di una batterigalimeri di Litio, tratto da SHOEMANN, J.,2014

Si puo vedere che c'e una caduta di tensione coaplacita estratta e la corrente prelevata.

Piu bassa € la corrente prelevata, minore e lataatitensione sulla capacita estratta.
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Figura 14: schema bilancio energetico motore eiettr tratto da SHOEMANN, J.,2014

Le perdite resistive sono piu rilevanti per le baé ai polimeri di litio. Le perdite resistive
derivano dalla resistenza interna della batterapérdite di attivazione sono principalmente
causate dalla reazione chimica alla giunzione aelfauzione elettrica e ionica. Le perdite di
concentrazione si riferiscono alle perdite caudatana differenza di concentrazione di ioni
all'interno dell'elettrolita. Le perdite si verifino praticamente in una differenza tra la
tensione a circuito aperto (OCV) della batteria &ehsione terminale. Una riduzione delle
prestazioni puo verificarsi per basse temperatomeientali. Un effetto principale che
contribuisce a questo e che le resistenze ohmigmertano alle basse temperature. Come
valore di esperienza, temperature inferiori a 1568sono causare un notevole
deterioramento. Un ulteriore calo dell'energia dispile arriva con I'invecchiamento della

batteria.

27



160 . .
—<Li-lon >

-o-Ni-Mh
140/ »-Ni-Cd
. Lead Acid

120

_
o
o

Specific Energy, Wh/kg
()] (0]
o o

J

40 -30 20 -10 0 10 20 30 40 50 60
Temperature, °C

Figura 15: influenza temperatura sull'energia sgieei delle batterie, tratto da SHOEMANN, J.,2014
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2 STUDIO E MODELLAZIONE VELIVOLI IBRIDO-
ELETTRICI

Per quantificare le capacita dei componenti di plgipne descritti nel capitolo precedente, il
loro comportamento deve essere modellato. Nellggttazione preliminare di un aereo, tre
requisiti principali sono posti a un modello: aeneralita, basso sforzo di calcolo e alta
precisione. La richiesta di alta precisione € ae fn sé€ e aiuta a ridurre i costi del processo di
progettazione. Una previsione il piu possibile isdelle capacita e dei limiti nella fase
preliminare riduce le costose modifiche del sisteriéa fase di progettazione dettagliata.
L'alta generalita e il basso sforzo computaziopalenettono a un modello di esplorare
rapidamente un ampio spazio di progettazione eedire risultati ragionevolmente
comparabili. Le richieste di alta accuratezza ebasorzo di calcolo possono opporsi l'una

all'altra, cosi che e necessario trovare un comessm(SHOEMANN, J.,2014).

2.1 Generalita processo di studio

In generale, la tecnologia di propulsione di ureaaron dovrebbe essere considerata
singolarmente, ma all'interno di un velivolo adagier descrivere correttamente

I'interdipendenza tra il sistema di propulsion&aerko.
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Figura 16: schema di studio, tratto da SHOEMANN2@J14
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Da un insieme specificato di requisiti, viene stimana geometria iniziale utilizzando valori
empirici. In una prima previsione dell'aerodinampea il velivolo non trimmato viene
determinata la richiesta di potenza. La richiesfaotenza € I'input del modulo di propulsione.
Il suo output & la massa del sistema che fornigestq potenza. La massa del sistema di
propulsione viene poi utilizzata per calcolare k@ssa complessiva e il bilanciamento
dell'aereo. Dopo aver previsto l'aerodinamica jaeréo trimmato, le prestazioni vengono
analizzate e abbinate ai requisiti. Se le prest&rion corrispondono ai requisiti, la geometria
del velivolo viene modificata e vengono eseguiteridri iterazioni fino a raggiungere una

conformita accettabil®!.

Questa ripresa dei concetti di base della progetiazlei velivoli mostra che l'uscita di un
modulo di progettazione della propulsione influebeatrata. La richiesta di potenza cambia
con la massa del sistema di propulsione. Un procgsascata risulta nell'iterazione del
progetto dell'aereo: Se un‘assunzione inizialeoteqza di propulsione porta ad un sistema di
propulsione piu pesante del previsto, la potengarda non sara sufficiente e la richiesta di
potenza calcolata nel ciclo di iterazione succesaiymenta. Questo porta di nuovo a una
massa del sistema di propulsione piu alta, e dasiQuesto effetto si evolve fino a quando il
processo raggiunge la convergenza. In qualsiasoagr cui la conversione dell'energia
immagazzinata in movimento € correlata al consunwartburante, la massa, e di
conseguenza la richiesta di potenza, cambia cesteemite. Questo e il caso di tutti i sistemi
basati sul combustibile fossile, quindi anche dsksna ibrido-elettrico (SHOEMANN,
J.,2014).

Nei paragrafi successivi, verranno analizzati gldsdelle tre configurazioni ibrido-elettrico

per UAV, evidenziando gli scopi delle analisi eretivazioni nella scelta dei componenti e

delle varie ottimizzazioni proposte.
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2.2 Analisi configurazione serie

Nello studio presentato da Meri¢4| un sistema di propulsione ibrido-elettrico diis&r

stato progettato per piccoli sistemi aerei senkdgp{Unmanned Aircraft System, UAS) a
risposta rapida, con l'obiettivo di migliorare &sistenza e fornire una propulsione elettrica
flessibile e reattiva. L'architettura ibrida diigentilizza un'elica azionata da un motore
alimentato da un banco di batterie, che vieneigaty da un generatore azionato dal motore
ICE, simile ad altri veicoli elettrici ad autonongatesa. Il design del motore si € concentrato
su un motore personalizzato, a due tempi, a contmegsiagra, ad accensione per
compressione (Cl), a combustibile pesante, chaayappiato con un alternatore di
avviamento integrato (ISA) per fornire energiateied. || motore Cl a combustibile pesante e
stato progettato per un‘alta densita di potenza nuigliore efficienza del carburante, e la
compatibilita con i combustibili pesanti (ad esempiiesel, JP-5, JP-8). | motori ad
accensione comandata a benzina disponibili in carcime nello studio commerciale sono
stati considerati anche i motori ad accensione oolaa a combustibile pesante (MERICAL,
K., BEECHNER, T., and YELVINGTON, P., 2014).

Generalita dello studio di Merical

La configurazione ibrida in serie permette al metdiressere disaccoppiato meccanicamente
dall'elica, in modo che il motore possa esserenatwalla condizione di carico/velocita per
I'efficienza massima di conversione del carburddtepacchetto di batterie ricaricabili ad alta
densita energetica e stato utilizzato per immagazeienergia e consentire all'UAS di
funzionare con il motore spento, il che ha fornit@ modalita di funzionamento a motore
spento. L'ISA consente di riavviare il motore ifoveenza la necessita di un motore di
avviamento separato. L'UAS ibrido serie equipaggiain il motore diesel personalizzato ha
dimostrato miglioramenti di resistenza, a causatdriori benefici derivanti dalla migliore

efficienza del motore.

L'obiettivo di questo studio & quello di svilupparepiccolo UAS ibrido-elettrico a risposta
rapida che sia in grado di navigare per periodiyngati ed eseguire manovre "fast dash".
Inoltre, 'UAS é stato progettato per combustipédsanti (principalmente JP-5/8 jet fuel)
piuttosto che benzina o altri carburanti, per séiopte la catena di approvvigionamento per

le operazioni militari.
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| sistemi di propulsione ibrida sfruttano i migliattributi di piu tipi di fonti di energia per
spingere in modo piu efficiente un veicolo. Le cannfionti di energia ibride includono

motori a combustione interna (ICE), motori eletirppmpe idrauliche e volani. | veicoli
elettrici ibridi (HEV) che combinano motori a condiwne interna ad alta densita di energia e
macchine elettriche altamente efficienti sono trabgidi piu comuni. Un HEV offre piu

utilita di un veicolo elettrico puro (EV), perchi@tocarburo denso di energia a bordo
dell’'HEV permette un'autonomia estesa e puo essemnaito rapidamente. L'HEV migliora
anche un sistema di propulsione convenzionale hgaina macchina elettrica altamente
efficiente pud essere usata per integrare I'lCilHwere il tempo che I'ICE trascorre in

condizioni operative inefficienti, risparmiando cdscarburante.

Viene presentato il progetto di un sistema di plsipne elettrica ibrida in serie per un
piccolo UAS. Il sistema di propulsione utilizza nmotore a due tempi, ad accensione per
compressione, a combustibile pesante collegatmd8A, per generare energia elettrica. La
potenza generata viene quindi utilizzata per rozaid un pacco batterie agli ioni di litio, o
direttamente un motore brushless DC (BLDC) chellegato all'elica di spinta. Questo tipo
di sistema di propulsione permette di disaccoppldtmzionamento del motore dall'elica,
permettendo cosi al motore di funzionare come wmeige¢ore, funzionando nella sua
condizione piu efficiente. L'architettura ibridarpette anche di far funzionare 'UAS con il
motore spento. La densita di potenza del cicloeatdmpi € ideale per I'aviazione. L'iniezione
diretta del carburante e usata per evitare il coxtaito di carburante fuori dallo scarico del
motore, poiché questo comporta un eccessivo consligarburante con motori a due tempi
a carburatori. Un ISA ad alta efficienza é stailizatto sia per avviare il motore che per
generare elettricita, dopo che il motore si e amc€smbinando il motorino d'avviamento e

alternatore in un unico componente riduce lo spakzpeso e il numero di parti.

Diversi tipi di controllo possono essere utilizzagir ridurre al minimo il consumo di energia
dei propulsori HEV. Il controllo rule-based e statmlto perché il controllo di un veicolo

ibrido in serie € molto piu semplice di quello diibbrido parallelo o power-split. In un ibrido
serie, il motore & acceso o spento per generargiaraettrica. Non c'é nessuna divisione di
potenza tra il motore termico e il motore elettritaodeterminare, quindi non sono necessari

complessi metodi di controllo.
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Analisi energetica e dimensionamento dei componenti

| requisiti di potenza aerodinamica sono statiaalt per I'UAS ibrido durante volo ad
altitudine costante, a varie velocita del veicalssumendo una tipica struttura ad ala fissa e
un'elica a passo fisso. Si & assunto che 'UA8dkavesse una ground take off weight
(GTOW) di 25.3kg, compreso il carburante e il canitile, per tutti i casi considerato.
Un'elica commerciale di dimensioni adeguate e S@liezionata per soddisfare i requisiti di
spinta e la velocita del motore per 'UAS ibrida jhotenza aerodinamica divisa per i
rendimenti di conversione dell'energia dell'eldal, motore di azionamento e dell'elettronica

di potenza del motore, ha prodotto la richiestaalenza elettrica della drivetrain.

Batterie

La batteria e I'unica fonte di energia per il véacgurante la modalita a motore termico
spento, quindi questo requisito ha aiutato a detemra la dimensione appropriata per il pacco
batterie. L'obiettivo era quello di indicare un padatterie, utilizzando le celle disponibili in
commercio, che avrebbe permesso all'lUAS di rimaimeneodalita motore-off alla velocita di
crociera fissata per un'ora. Una cella commerdtaleasonic agli ioni di litio e stata
selezionata come blocco di costruzione per il pdatteria per via della sua alta densita di
energia (243 Wh/kg).

Dimensionamento motore termico

La richiesta di potenza determina la dimensionalaldel motore proposto nello studio. Per
provvedere alla massa aggiuntiva del sistema il@idoter raggiungere la velocita massima
voluta, viene stimato che il sistema di propulsidebba fornire 1884 W di potenza elettrica
all' EM. L'ICE deve fornire 1432 W di potenza allkeero (considerando un rendimento del

95% per lo starter) al’'ISA mentre le batterie saigcano con tasso 2C.

Viene quindi scelto un motore Cl a due tempi pardella maggiore densita di potenza
offerta rispetto al quattro tempi. Inoltre, I'altrapporto di compressione e il piu alto
rendimento termico, uniti al fatto che I'inieziod&etta nel cilindro non consente fenomeni di
short circuit durante la fase di scarico, rendonesta scelta particolarmente vantaggiosa in

termini di conservazione del combustibile. Tuttavi@roblema principale di tale motore
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risiede nella scarsa fase di preparazione dellaat@slovuta a impingement dell'iniezione
spray del combustibile sulle pareti del cilindreu pistone.

Dopo averne selezionato I'architettura di basegween proposti alcuni motori su cui

procedere con la modellizzazione (tramite softWalVE) per stimarne massa e

performance.

Disp. Fuel Eng. Predicted Added Initial PDin
Volume Type | EngineMass | Mass from Fuel Fuel
[em?] [kg] Baseline Mass Mass
(kal (kal [%]

28 Gas. SI 1.21 — 55 —
28 HF Si 2.00 0.79 4.71 -14.4
28 HF Cl 2.19 0.98 4.52 -17.8
40 HF Cl 2.51 1.30 4.20 -23.6
54 HF Cl 2.89 1.68 3.82 -30.5
80 HF Cl 3.59 2.38 3.12 —43.3

HF - heavy fuel, Cl — compression ignition, S| — spark ignition, Gas. — gasoline,
PD - percent difference

Figura 17: masse stimate dei motori, tratto da MERL, K., BEECHNER, T., and YELVINGTON, P., 2014

Engine Description Generator Mode Peak Power Mode

Performance Performance

Displaced Fuel Eng. | Brake Brake Th. Brake Brake Th.

Volume Type Power Efficiency Power Efficiency
[cm?] (kW] [%] (kW] [%]
28 Gas. SI 0.86 14.0 2.25 9.4
28 HF Si 0.71 13.1 215 8.7
28 HF Cl 0.66 27.3 0.94 25.7
40 HF Cl 0.98 28.4 1.46 26.4
54 HF Cl 0.82 28.3 2.02 26.9
80 HF Cl 0.99 28.7 2.70 28.5

HF - heavy fuel, Cl = compression ignition, S| — spark ignition; brake power in
peak-power mode at 8500 RPM for Sl engines, 4500 RPM for Cl engines.

Figura 18: performance stimate dei motori, tratta MIERICAL, K., BEECHNER, T., and YELVINGTON, P.,
2014
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Risultati simulazione

La massima durata di volo viene simulata per ogniigurazione UAS, partendo in
condizioni di serbatoio pieno e batterie completaimeariche, fino a quando entrambe le

riserve energetiche vengono esaurite.

Engine Description Generator Mode Peak Power Mode

Performance Performance

Displaced Fuel Eng. Brake Brake Th. Brake Brake Th.

Volume Type Power Efficiency Power Efficiency
[cm?] [kW] [%] [kW] [%]
28 Gas. SI 0.86 14.0 2.25 9.4
28 HF S 0.71 13.1 2.15 8.7
28 HF Cl 0.66 27.3 0.94 25.7
40 HF Cl 0.98 28.4 1.46 26.4
54 HF Cl 0.82 28.3 2.02 26.9
80 HF Cl 0.99 28.7 2.70 28.5

HF - heavy fuel, Cl| — compression ignition, S| — spark ignition; brake power in
peak-power mode at 8500 RPM for S| engines, 4500 RPM for Cl engines.

Figura 19: sistemi UAS simulati, tratto da MERICAL, BEECHNER, T., and YELVINGTON, P., 2014

Cass Endurance Endurance PD Fuel' Cons. @ Fuel Cons.

[hr] [%] Cruise [kg/h] PD [%]

1 15.1 — 0.364 —

2 12.3 -18.5 0.382 4.9

3 23.7 57.0 0.190 -47.9

4 21.8 44 4 0.193 -47 1

5 20.5 35.8 0.185 -49.1

6 16.3 7.9 0.190 -47.8

PD = percent difference

Figura 20: dati della simulazione per ciascuna dguafazione, tratto da MERICAL, K., BEECHNER, T.dan
YELVINGTON, P., 2014
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La resistenza per un UAS ibrido con il motore Shawrerciale a benzina (caso 1) era di 15,1
ore. La resistenza per un UAS ibrido con il motsreommerciale a combustibile pesante
(caso 2) era di 12,3 ore, il 18,5% in meno rispattmotore a benzina. La resistenza ridotta
era dovuta alla minore efficienza termica del frdebmotore Sl a combustibile pesante
rispetto al motore Sl a benzina. Il consumo di geahte per i motori Cl (casi 3-6) e stato
inferiore di circa il 50% rispetto al motore comwiate a benzina Sl. Anche la resistenza e
stata migliorata con i motori Cl personalizzatpegto al commerciale Sl, anche se questi
motori trasportavano meno carburante rispetto dbredS| a benzina per compensarne

l'aumento di peso.

La resistenza e il consumo di carburante per¢asisono tracciati nella Figura 21. | motori
Cl personalizzati sono indicati con cerchi e i mo& commerciali con marcatori a triangolo.
| marcatori sono colorati in base alla massa dwante iniziale. Il consumo di carburante
per i motori Cl era molto simile a causa della sgiranza dell’efficienza termica del freno in
modalita generatore, che varia solo nello streitervallo dal 27,3% al 28,7%. Questa
somiglianza é dovuta al fatto che il punto di fumamento migliore € stato selezionato per
ogni caso rispetto a una soglia minima di poteregaapere tempi accettabili di ricarica. La
grande differenza nel consumo di carburante tesii €l e i casi S| & evidente. La migliore
resistenza & stata osservata per il motore Cl 2§@so 3), per via del suo basso consumo di
carburante e del peso leggero, che ha permessoaggiore capacita di carburante del
serbatoio. Questa analisi evidenzia l'inconfondibitpatto della capacita di carburante sulla

resistenza, indipendentemente dalla tecnologiaagiygsione utilizzata.
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Figura 21: grafico resistenza e consumo carburatregtto da MERICAL, K., BEECHNER, T., and
YELVINGTON, P., 2014

Si conclude quindi che la configurazione seriedsitea ad applicazioni in cui € necessario
migliorare le caratteristiche del motore elettricoparticolare la potenza al decollo e la
durabilita in volo, associandogli un motore termit@ agisca da generatore. L'ICE viene
dunqgue selezionato in base alla potenza spectifiegpuo fornire, con uno sguardo attento al

consumo di carburante per garantire la massimaditgigpossibile del drone.
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2.3 Analisi configurazione parallelo

Uno studio proposto da Hiserdte basato su quello di Harm&h(HARMON, F.G., 2005),
analizza le differenze tra tre diverse configurazpmarallelo, focalizzandosi sulle diverse
opzioni di trasferimento e conversone dell’energeccanica all’elica dellUAV.
Ciononostante, ogni sistema presentato si bagaginhe operazionale proposto da Harmon
(HISEROTE, R.M., 2010):

Potenza per il decollo fornita da ICE o ICE ed EM
Potenza per salire di quota fornita da ICE o ICE
Potenza per velocita massima fornita da ICE o IGEM
Potenza per navigare fornita da ICE

Potenza per volo silenzioso fornita da EM

Eventuale supporto di emergenza fornito da entrambi

Generalita studio di Hiserote

Lo studio si focalizza su piccoli UAV destinati agdo militare, in grado di svolgere sia
compiti di ricognizione e sorveglianza, sia opevazin modalita silenziosa. Per questo
motivo, la configurazione parallelo si presta ottimente a questo genere di richieste, in
guanto puo garantire durabilita tramite ICE e atanovrabilita e silenziosita grazie all’EM.

La prima configurazione prevede I'uso di una fimcelettromagnetica per trasferire potenza
dall'ICE all’elica. Durante la fase di volo silewnso, il sistema di controllo spegne I'ICE,
mentre la frizione permette all’albero motore aage liberamente. Per riavviare I'lCE, viene
attivata la frizione, che muove I'albero azionatd'&M. Poiché entrambi i motori sono
allineati sullo stesso albero, il rotore del’EMaicostantemente, il che viene sfruttato per
alimentare i sistemi di volo e i vari sensori. Gaegpzione dimostra di essere la piu leggera,

ma presenta il rendimento meccanico piu basso.
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Fuel Pack

Figura 22: configurazione parallela con avviameutdrizione, tratto da HISEROTE, R.M., 2010

La seconda opzione prevede I'uso di uno startel' |@# per semplificare il sistema a livello

meccanico.

‘ ’I

—2 Motor/ One-Way . Fuel
_— Propeller . ICE - o .
s Generator Bearing I'ank

Mech Shafi e
Electric e Battery
Fuel — ===~ l"'lck' =M Starter
«

Figura 23: configurazione con starter per ICE, tatda HISEROTE, R.M., 2010

La terza variante proposta usa un sistema di psame doppia, che sfrutta I'lCE per un’elica
frontale e 'EM per un’elica posteriore. Poichddeti di energia sono separate, per la parte
elettrica, si fa movimentare I'elica posteriore tlasso libero di aria per azionare |l
generatore. In questo caso, il dimensionamentd@Eltiene conto anche dell’attrito indotto

dall’elica posteriore.
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Figura 24: configurazione a doppia elica, tratto SSEROTE, R.M., 2010

Viene inoltre spiegato che entrambe le eliche speghevoli, per minimizzare gli attriti

durante i cambi di fase operativa. Sebbene inneaatjuesta configurazione supposta da

Hiserote risulta pesante e dalla bassa efficienza.

Risultati

Dopo avere valutato, tramite diversi processi ttera vari profili di missione, tasso di

scaricamento delle batterie e ottimizzazioni vdeecomponenti aerodinamici dell’elica, lo

studio presenta una tabella con le migliori solnzper configurazione.

Hybrid Type Battery Strategy Mission Types Comments
1 Clutch-start Depletion Continuous loiter Primary batteries
2 Electric-start Depletion Continuous loiter Primary batteries
Least fuel
3 Centerline thrust leti High threat
enterine Hepietion. s Most survivable
-4 Clutch-start Sustaining Continuous loiter S sultal?le e
proposed mission
5 Electric-start Sustaining Continuous loiter e p—r
simpler option
6 Centerline thrust Sustaining Not recommended Poor charging
Geographically ]
7 Clutch-start Segmented separated targets Largest payload
. Geographically E
8 Electric-start Segmented separated targets Largest payload
9 Centerline thrust Segmented Not recommended Poor charging

Figura 25: risultati ottenuti, tratto da HISEROTR,M., 2010
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Come si vede, in base al metodo di consumo delieecalettrica vengono associati profili di
missione (e quindi requisiti soddisfatti in termélitempo di volo, silenziosita e operativita

del mezzo). Le strategie considerate prevedono:

Completo esaurimento (depletion)

Mantenimento della carica, utilizzando la capaditgenerazione di energia della
combinazione ICE-EM per diminuire la richiesta dddhatteria (sustaining)
Segmentata (segmented), che prevede la separazifase della missione,

consentendo cicli di ricarica tra un segmento liréa

Dallo studio, si evince quindi che la configurazqguarallelo sfrutta al massimo le capacita
singole dei due sistemi propulsivi, che possonodjuessere ottimizzati e scelti in base al
compito specifico per cui sono richiesti. Nello sifieo, il motore termico e scelto con
maggiore attenzione alla potenza specifica, mequetio elettrico per trade off tra capacita e

velocita di ricarica delle batterie e durabilitavioio.
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2.4 Analisi configurazione power-split

Un’analisi della configurazione power-split viergerfita da uno studio di Donatéh Viene
proposto un modello di UAV modellato tramite apmiodackward (ovvero partendo dai
requisiti dell’elica e andando a ritroso), utilinzi il software di simulazione PLA.N.E.S.,
per ottenere i dati relativi a motore termico eesiga di conservazione dell’energia
elettrochimica (DONATEO, T. and FICARELLA, A., 201L7

Generalita studio di Donateo

L'indagine é stata eseguita in collaborazione aopartner industriale che ha fornito dettagli
essenziali sulle specifiche e le prestazioni dé\altrimenti impossibili da trovare. Per via
di un accordo di riservatezza, le prestazioni @#ilyelo vengono espresse in modo

adimensionale.

L'UAV ha un aspect ratio f#5) pari a 12 e un carico alare W0/S=815,4 Ngove b & la

luce dell'ala, S I'area dell'ala e WO il peso alaile). Una tipica missione del velivolo nel suo
compito di sorveglianza é stata tratta dalle infaziani fornite dal partner industriale ed e
mostrata in Fig. 26, in unita arbitrarie. La mis&a definita in variazioni temporali di

altitudine, velocita dell'aria reale e richiestgdienza ausiliaria.

La missione é discretizzata con un time-step dj 88ane che per le fasi di decollo e
atterraggio dove viene usato un passo tempordlesdie variazioni temporali di velocita (V)

e altitudine (z) sono utilizzate per calcolarepgdi passo temporale, la spinta che deve essere
fornita dal propulsore. La spinta si ottiene coasahdo gli equilibri delle forze che agiscono

sull'aereo nelle direzioni di portanza (L) e diise=nza (D):

W .
L=Wcosy- L V (/_/ _]

=—c,pSV?
g dt 2"

. W dv 1 2
D=T-Wsiny - — . W =—c,pSV-
g dt 2
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Dove W ¢ il peso istantaneo dell'aereo, T la spictaesta, € il coefficiente di portanza, la
densita al livello di volo corrente, g € I'accelgoae di gravita, S I'area dell'ala #angolo di

salita (sin =——).
1+
08+
®
s
2 06
= PLAN.E.S
04 * available data
02
0 2 4 G g 10 = 12
time in h
a) Flight altitude versus time
12
PLANES
1 ¢ available data -
Bos \
2
w
= 06
<
[}
= 04
=
02~ 1
% 2 4 3 & 10 12
timeinh
b) True Air Speed versus time
3
—25
=
S _J
- 2
§150 —PLANE.S
® * available data
o
1
2 05
% 2 4 6 8 10 12
time in h
c) Auxiliaries power request versus time

Figura 26: profilo missione UAV, tratto da DONATEQ,and FICARELLA, A., 2017
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La spinta ottenuta T & usata per calcolare la patdnspinta THP ad ogni passo temporale

come: THP=T-V

La potenza di spinta € generata dall'elica chdlegaia a un rotismo epicicloidale. Il
riduttore & usato per eseguire la divisione dedt@pza tra il motore e la macchina elettrica. |
flussi di energia meccanica, elettrica e chimidgonepulsore proposto sono mostrati in Fig.
27. 1l motore riceve energia chimica da un serloataiui volume non viene modificato
nell'ottimizzazione. Il motore/generatore e coltegauna batteria le cui specifiche corrette

sono critiche per le prestazioni del velivolo.

ENGINE j_\‘ FUEL TANK
E s mechanic
.‘5 ) power
k- control
w
2 ) unit
MOTOR/
GENERATOR BATTERY
electric
auxiliaries

I /Y ey

Brake power Electricity Fuel flow

Figura 27: flussi energetici nella power train ibia power-split, tratto da DONATEO, T. and FICAREL 184
2017
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Ad ogni passo temporale, un controllore di supémwis deve decidere tra le seguenti

modalita operative:

1. Termico (il motore produce tutta la potenza rictaegall'elica);

2. Elettrico (la potenza dell'albero dell'elica é gat& dal motore utilizzando la
batteria come unica fonte di energia);

3. Elettrico (la potenza dell'albero dell'elica &€ game dal motore utilizzando la
batteria come unica fonte di energia);

4. Carica (il motore genera la potenza per muovelied'e per caricare la batteria
mentre il motore elettrico funziona come generatore

5. Power-split (sia il motore che il motore generantepza meccanica che viene

consegnata all'elica).

Nella presente indagine il cambio € modellato camsemplice dispositivo meccanico di
divisione della potenza con una massa di 20 kgremgimento di 0,9. Il dimensionamento
dei riduttori non e stato ancora completato petiffecolta di recuperare i dati su massa e
volume della scatola del cambio in funzione detitepza nominale e della velocita di motore
ICE ed EM. Anche I'elica € modellata come una daatera con i seguenti valori di
efficienza: 0,65, 0,7 e 0,8 al decollo, salita/ds e crociera, rispettivamente. La massa
dell'elica e anche assunta costante. | metodindedsionamento sono considerati per i

componenti piu critici del power train ibrido, cidénotore ICE, il motore EM e la batteria.

Dimensionamento ICE

Il parametro di scala del motore € assunto corsaedgpotenza nominale. In base ad essa, il
modello calcola la cilindrata, la velocita nomindeemassa, il volume e il rendimento del
motore. Il rendimento € ottenuto utilizzando le papelle prestazioni a livello del mare e
altitudine di un motore diesel a due tempi con potnza nominale di 128kW. Le mappe
contengono la coppia e il consumo specifico di gaabte (bsfc) del motore per diversi valori
di velocita e rapporto aria-carburante (AFR) corR&ES8 corrispondente alle condizioni di
pieno carico. La Fig. 28 mostra le mappe delletpmsni del motore di riferimento a 0 e
3000m.
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b) Map of the 128kW engine at 3000m

Figura 28: grafici performance motore ICE, tratta @ONATEO, T. and FICARELLA, A., 2017

Per adattare le mappe a una diversa dimensiomaatele, la coppia e stata scalata con la
cilindrata e la velocita del motore con la cordgerendo cosi mappe di Brake Mean Effective
Pressure (BMEP) contro la velocita media del pist@uesto metodo di scaling e

ampiamente usato in letteratura per la progettazibpropulsori elettrici ibridi.
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Dimensionamento batterie

Lo studio delle batterie viene svolto considerando:

Tipologia di batteria
Capacita nominale (fm)

Numero di elementi in serie

Figura 29: batterie considerate, tratto da DONATED and FICARELLA, A., 2017

Due tecnologie sono state considerate per le E@atten un compromesso tra una maggiore

densita di energia (batteria 2) e una maggioreidedspotenza (batteria 1).

La potenza nominale del motore e calcolata a patiatla massima corrente di scarica della
batteria e dalla tensione del bus selezionatael@cita del motore e stata impostata su
10000. Insieme al metodo di raffreddamento sele¢mmetodo di raffreddamento 1D
selezionato (1: convezione naturale, 2: conveziormata ad aria, 3: convezione forzata del
liquido), la coppia nominale € usata per prevetlefiicienza, la massa e il volume
dell'azionamento elettrico (compresi il motorarevkrter) usando correlazioni derivate dalla

letteratura per motori a magneti permanenti.
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Processo di ottimizzazione

Quando il numero di parametri di input e di obiettia raggiungere € molto alto, la scelta
delle soluzioni finali puo essere cosi difficile dehiedere I'uso di strumenti di Criteria
Decision Making (MCDM). Nello studio, la sceltatats fatta usando I'approccio

"eliminazione per aspetto”.

In primo luogo, sono stati eliminati i modelli cdarata inferiore a 30 minuti. Poi, quelli con
un consumo di carburante superiore a 100 a.u.rgvdidbase). Sono state scelte, infine,

quattro configurazioni:

Miglior consumo di carburante;
Migliore resistenza;
Miglior volume;

Migliore prestazione;

Il design "miglior consumo di carburante” permddtenaggiore riduzione del consumo di
carburante e garantisce un'autonomia di 40 mihwdlume supplementare richiesto € 1,9
volte lo spazio disponibile. Il carburante consummabordo € il 79% della configurazione di
base. Considerando il carburante necessario peacata batteria a terra (4,2 a.u.), il
miglioramento del consumo di carburante é del 1QUesta power train e caratterizzata da un
volume aggiuntivo di 3,34 volte il diesel iniziateotore. La lunghezza di fuga richiesta per il

decollo é circa il 16% piu lunga rispetto al cassdn

Il progetto "migliore resistenza" permette la piada (1,2 ore) con un volume aggiuntivo di
5,5 volte lo spazio disponibile e lo stesso constwtale del caso base. Il consumo di
carburante a bordo é inferiore del 9% rispettcaabdbase mentre il consumo totale di

carburante ¢ lo stesso.

Il "volume migliore" utilizza solo i serbatoi di daurante secondario disponibili volume per le
batterie. Il miglioramento del consumo di carbueadtl1,8% a bordo e 11,2% in totale.
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La "migliore prestazione" & la migliore configuraze in termini di lunghezza di fuga,
permette una resistenza elettrica di 31 minutileae il consumo di carburante del 15,9%. I

volume aggiuntivo e 1,6 dello spazio disponibile.

Figura 30: risultati ottimizzazione e scelta modsiigliori, tratto da DONATEO, T. and FICARELLA,, 2017

Per quanto riguarda la dimensione del motore, itptibgetti, tranne il "miglior volume”,
utilizzano un motore ampiamente ridimensionatoetigpal caso base. In particolare, nel
"miglior consumo di carburante" la potenza nomirddemotore € di circa 50 a.u. cioe la
meta della potenza nominale del caso base. Trtigetti selezionati utilizzano la batteria di
tipo 1 che ha una densita di energia inferiorealgulel tipo 2, ma maggiore densita di
potenza. Il modello "miglior consumo di carburantélizza il raffreddamento libero che
corrisponde alla migliore efficienza. |l raffreddanto forzato ad aria & scelto negli altri casi
perché e un compromesso tra efficienza e volumeapacita nominale della batteria € una
questione chiave per ottimizzare la resistenzdedign della "migliore resistenza” é
caratterizzato dal valore massimo consentitondhd.a configurazione "miglior volume" &
stata selezionata come configurazione finale pelnehi€&€minor impatto sull'architettura del

velivolo.
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Figura 31: specifiche modelli selezionati, tratta BONATEO, T. and FICARELLA, A., 2017

Risultati

L'ottimizzazione mirava a massimizzare la residegiettrica, minimizzando il consumo di
carburante e le dimensioni della power train, esimaigzare le prestazioni (misurate
attraverso il decollo da terra). Quattro propulsomo stati selezionati e confrontati con una
configurazione di base che consiste in una semptoégurazione a pistone e propulsore.
L’ottimizzazione ha avuto successo dal punto ingegtico, poiché ha prodotto un modello

di riferimento (confacente alle richieste del partmdustriale).
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3 STATO DELL'ARTE DELLA TECNOLOGIA

Al giorno d’oggi, l'utilizzo dei droni in ambito gile sta divenendo sempre piu diffuso. Al di
la della produzione dei modelli ad uso hobbistacéyello industriale, grandi aziende come
Amazon e DHL stanno sperimentando e iniziando kawedare UAV per uso logistico.

Inoltre, sempre sul fronte civile, si rivelano sempiu utili droni per ricognizioni aeree in
zone del territorio difficili da osservare, utiletz per lo piu da organi come la Protezione
Civile, e in ambito di telerilevamenti e sorveglian in dotazione alle forze dell’'ordine.
Ancora, la tecnologia UAV viene impiegata ancheampo agricolo, per accelerare i processi

di mappatura delle coltivazioni ed eventualmentamere azioni di agricoltura di precisione.

La maggior parte di queste applicazioni viene svdl mini-droni e micro-drofil, ovvero
UAV delle dimensioni comprese, rispettivamente 20825 - 100kg e 1 — 7kg (CLARKE, R.,
2014); ed hanno prevalentemente un’alimentaziomanpente elettrica, salvo i velivoli di
dimensioni maggiori che impiegano motori ICE. Tuida poiché i problemi associati ad
entrambe le tipologie di alimentazione frenanoifugione e limitano le capacita dei velivoli
stessi, diverse aziende legate al mondo dell'aetazae dei droni hanno cominciato a

sviluppare soluzioni alternative a quelle tradiztn

Con I'obiettivo di migliorare tipologie di prodotigia esistenti, in termini di prestazioni, o per
applicare la tecnologia UAV a campi ancora inesgilralcune aziende hanno applicato le
varie declinazioni del sistema propulsivo ibridetg&ico e i risultati di questi sforzi, come
anche dimostrato dai vari modelli e studi preserftanno provato la validita dell'impiego di
tali configurazioni, con alcuni prodotti gia preesul mercato, seppure attualmente siano

presenti pochi esempi.
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3.1 Serie Hybrix (Quaternium)

Prodotta dall'azienda spagnola Quaternium, la rneceerie Hybrix si presenta come

soluzione alternativa e altamente piu performaisfeetto al tradizionale multirotore elettrico.

Figura 32: modello Hybrix 2.1 (www.quaternium.comvihybrix-drone/)

Grazie alla sua configurazione parallelo, il drétydrix puo vantare un’autonomia di volo di
circa 2 ore a carico massimo (MTOW 25kg) fino ad @on carico ridotto, oltre a tempi di
rifornimento rapidi ed estrema facilita di utilizZQueste caratteristiche chiave rendono il

drone adatto anche per compiti di lunga durata.

Figura 33: specifiche tecniche Hybrix 2.1 (www.gratum.com/uav/hybrix-drone/)
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Figura 34: confronto con altri prodotti competit@www.quaternium.com/uav/hybrix-drone/)

3.2 PBK 02 (PBK srl)

Prodotto dalla PBK S.r.l., azienda italiana di fiofiquesto hybrid multipurpose UAV ha
riscosso molto successo in applicazioni quali nepigne, identificazione e analisi aree
agricole e lotta alle zanzare. Grazie alla sudtstiauin carbonio, il drone pesa meno di 7kg.
Punto forte del prodotto € il volo a bassa qualalenga durata. Stima un carico trasportabile

fino a 5kg, con autonomia di 30 minuti (importantste le ridotte dimensioni)

Figura 35: modello PBK 002 (www.pbksrl.it/it/pbkD@/)
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3.3 Pegasus Aeronautics

Questa azienda canadese si specializza nella poo@udi power unit ibride per UAV, con
I'obiettivo di fornire un sistema di alimentaziopil performante rispetto alle batterie a
polimeri di litio, proponendo quindi sia unita rangxtender per aumentare I'autonomia dei

velivoli, sia interi sistemi di propulsione per drali dimensioni maggiori.

Figura 36: range extender 35cc GE35 e relative #fie (www.pegasusaero.ca/ge35)
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4 CONCLUSIONI

Nel corso di questo elaborato e stato analizzatistéma di propulsione ibrido elettrico. Dal
punto di vista teorico, il sistema prevede l'utzlizdi due motori, uno termico e uno elettrico,
collegati a un’elica e alimentati tramite battexieombustibile. Le diverse combinazioni di
questi elementi fondamentali, con I'eventuale agtudi elementi di supporto, quali starter o
rotismi/riduttori, consente di ottenere tre priradigconfigurazioni (serie, parallelo, power-
split). Ognuna di conferisce al velivolo preciseatgeristiche e punti di forza, rendendo
quindi la scelta dell'applicazione finale uno dar@ametri per lo studio e I'ottimizzazione di

tali sistemi propulsivi.

Da qui derivano poi le scelte sul dimensionameeiccdmponenti, osservando, nello
specifico per i motori a combustione interna, iiasi in cui la progettazione richiede
determinate caratteristiche di rendimento termiomsumo di carburante e densita di potenza.
Si é inoltre visto come e perché le soluzioni ierigsultino a tutti gli effetti come

miglioramenti dei tradizionali sistemi puramentet#lci e termici, andando a far convergere
in un’unica architettura i punti di forza di entrhene al tempo stesso risolvendone i relativi

problemi maggiori (durabilita e consumi, rispettivente).

Con uno sguardo al futuro, considerando I'esaurtmdei combustibili fossili e nell’attesa
dello sviluppo di ulteriori tecnologie alternatiger la generazione di energia (motori a
idrogeno), le soluzioni ibride si configurano andoene prossima evoluzione della mobilita,
sebbene il campo di sviluppo stia ancora venenplmedo e i margini di miglioramento,

soprattutto a livello industriale, siano ampi.
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