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Resumen

En este trabajo se detallan distintos métodos de gestion de la energia para un vehiculo aéreo no tripulado. En
concreto, se aplicaran las demandas de energia que requieren las actuaciones del proyecto Tilt-Rotor, cuyas
fuentes de energia son baterias, una pila de combustible y c€lulas solares. En primer lugar se emplearan las
llamadas estrategias heuristicas, la cuales estan basadas en reglas intuitivas de facil implementacion; la segunda
estrategia se basa en el Equivalent Consumption Minimization Strategy (ECMYS), consistente en la minimizacion
del consumo de combustible sujeto a una serie de restricciones.

Para tal hacer la gestion de energia de una manera mas eficiente, se ha disefiado un modelo del sistema de
energia, mediante el cual el llamado Controlador Supervisor va gestionando la potencia que demandan el resto
de sistemas del avion para que el reparto entre los subsistemas se haga de la manera que marque la estrategia
implementada.

El objetivo de gestionar la energia en este proyecto es buscar una mayor eficiencia en el consumo de la energia
disponible, con la idea de aumentar el alcance y la autonomia de la aeronave para una cantidad de energia
llevada a bordo. Ademas, cuanto mejor se haga esa gestion, menos sufriran los generadores de energia y mas
larga sera su vida util.
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Abstract

This work details different energy management methods for an unmanned aerial vehicle. Specifically, the
energy demands required by the Tilt-Rotor project actions, whose energy sources are batteries, a fuel cell and
solar cells, will be applied. First, the so-called heuristic strategies will be used, which are based on intuitive rules
that are easy to implement; The second strategy is based on the Equivalent Consumption Minimization Strategy
(ECMS), consisting of the minimization of fuel consumption subject to a series of restrictions.

In order to do the energy management in a more efficient way, a model of the energy system has been designed,
through which the so-called Supervisory Controller is managing the power demanded by the rest of the aircraft
systems so that the distribution between the subsystems is do in the way that marks the strategy implemented.

The objective of managing energy in this project is to seek greater efficiency in the consumption of available
energy, with the idea of increasing the range and autonomy of the aircraft for an amount of energy carried on
board. In addition, the better that management is done, the less the power generators will suffer and the longer
their useful life will be.
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1. Introduccidn

1 objetivo de este proyecto es el disefio del sistema de gestion de la energia de un UAV ( Unmaned
EAen'al Vehicle). Para entender el concepto de gestion de energia, la mayor parte de la bibliografia
consultada aplica dicho concepto a los vehiculos cotidianos de cuatro ruedas, de carretera. Es por ello
que conviene hacer un repaso por como ha ido entrando en la vida de las personas la necesidad de usar
vehiculos que utilicen otros medios distintos a la combustion para propulsarse o, como se tratard en

profundidad en este proyecto, en buscar la maxima eficiencia combinando varias fuentes de energia.

El interés de introducir en el mercado vehiculos que utilicen formas de obtener potencia distintas a las que
derivan del empleo del petroleo se debe a dos motivos en especial: el petrdleo es una fuente de energia no
renovable, y la contaminacion provocada por la emision descontrolada de didxido de carbono al ambiente,
como consecuencia de la combustion.

En cuanto a las reservas de petrdleo, como fuente no renovable, algin dia llegaran a su fin, de manera que
hay que ir cambiando la forma de obtener energia para que la transicion sea lo menos notoria posible.
Referente al segundo motivo, la emision de CO2 afecta directamente al calentamiento global, propiciando el
llamado cambio climatico, que segun estimaciones de la Organizacion Mundial de la Salud, provocara entre
2030 y 2050 en torno a 250000 defunciones adicionales cada afio, ademas de suponer un aumento en costes
sanitarios de 2000 a 4000 millones de dolares americanos de aqui a 2030

El futuro esta en obtener la energia para propulsarse mediante la electricidad, ya sea mediante baterias, placas
solares, pilas de combustible, etc. Y aunque estan entrando desde hace varios afios en el mercado, los
vehiculos eléctricos tienen, entre otros problemas, deficiencias en términos de autonomia, tanto por duracion
de la bateria como por el tiempo de recarga.

La introduccion de los vehiculos hibridos en el mercado busca suplir las deficiencias que tienen los vehiculos
eléctricos, ya que a parte de lo comentado sobre la autonomia, dependiendo del tramo de la conduccion en el
que estemos ( ciudad, autovia...) puede ser mas eficiente el uso de motor de combustion que el eléctrico, y
viceversa .

Las ventas de vehiculos eléctricos e hibridos ( gasolina + electricidad ), poniendo como ejemplo a Espafia,
aumentan considerablemente de afio en afo . A pesar de estos buenos datos, si comparamos con las ventas de
coches que utilizan como propulsante gasolina o diésel, la diferencia sigue siendo abismal. Hay casos también,
y que seran de consulta durante el desarrollo del proyecto, de combinacion de pila de combustible y bateria,
como los mostrados en [1] y [2], entre otros.



2 Capitulo 1 - Introduccion

Tipo de propulsante 2014 2015 2016 2017 2018
Gasolina 288860 387540 478822 593242 759827
Diésel 590360 694161 715543 680575 473075
Hibrido (gasolina o diésel 8209 7208 30473 55427 76112
+electricidad)

Electricidad 1181 2634 3414 7175 13882

Tabla 1. Unidades de vehiculos con diferentes medios de obtener la energia vendidos en Esparia desde el aiio
2014 al 2018. Datos obtenidos de [3].

Al igual que surge con los vehiculos de carretera, los demas medios de transporte también estudian maneras de
ir supliendo el propulsante combustible por otros no contaminantes. En el caso de la aviacion, encontramos la
necesidad de propulsar grandes estructuras que requieren una cantidad de energia inmensa para vencer al peso
propio y a la resistencia que ofrece el aire. Esa cantidad de energia hoy en dia es impensable de obtener
mediante otro medio que no sea la combustion, ya que en términos de relacion potencia/peso, por ahora, es la
mas optima con amplio margen.

Sin embargo, ha habido y sigue habiendo muchos proyectos en la actualidad encaminados a implementar
nuevas formas de propulsion. Un ejemplo de ello es el proyecto Solar Impulse, que consiguié que una
aeronave diera la vuelta al mundo obteniendo potencia unicamente de 17248 células fotovoltaicas, que durante
el dia alimentaban directamente a los motores y cargaban las baterias, para que durante la noche usara la
energia almacenada en éstas para conseguir un vuelo casi ininterrumpido.

Otros ejemplos, estos equipando pilas de combustible, son los proyectos Super Dimona y Phamton Eye de
Boeing, o el Stalker de Lockheed Martin. El primero de Boeing es una aeronave con capacidad para dos
tripulantes, y los proyectos restantes son vehiculos aéreos no tripulados. En los tres casos, son aeronaves de
poco tamaio y peso.

Aunque el futuro debe ir encaminado hacia el uso de maneras de propulsion sostenibles con el medio
ambiente, como usando el hidrogeno de propulsante, no existen en la actualidad grandes aeronaves
propulsadas por pilas de combustible. En Boeing, como se describe en [4], se ha llegado a probar unidades
auxiliares de potencia inicamente alimentadas por pila de combustible, pero nunca a alimentar motores. Esto
se debe a que la energia necesaria para mover aviones de tamafio intermedio en adelante es enorme, y aunque
el hidrégeno podria abastecer esa energia con mayor eficiencia que los combustibles habituales, el problema
reside en su baja densidad.

Para almacenar el hidrogeno requerido, se necesitaria, o bien de mucho espacio, lo que se traduce en mas peso
para el avion, o bien de tanques a presion con paredes tan gruesas para evitar fugas, lo que también
aumentaria el peso de manera inasumible.

Es por ello que las pilas de combustible se estan introduciendo poco a poco, como parte de un sistema hibrido
de potencia, y en aeronaves pequefias y experimentales. La gestion de la energia en ellos se hace primordial,
para saber cual es la manera mas eficiente de emplearla, aunque sea de una manera mas limitada, por los
problemas tipicos de la aviacion que, entre otros, se distinguen de los vehiculos terrestres, como el espacio a
bordo y el peso.









2. Estado del Arte. Gestion de Energia en Vehiculos
Hibridos

a gestion de la energia consiste en algoritmos dentro del propio sistema de la aeronave, que en cada

instante determinan como deben de operar los distintos elementos de potencia dentro del mismo para

satisfacer la demanda del piloto o controlador. Dicha demanda busca ser satisfecha de la manera mas
eficiente en términos energéticos, sujeta a las distintas restricciones que impone el propio avion y los agentes
externos.

Como ya se ha dicho con anterioridad, la mayoria de los proyectos de aviones o UAVs con sistema hibrido
siguen una metodologia andloga a la implementada en los vehiculos de carretera, como se puede comprobar en
[5] o en [6], por lo que conviene hacer un repaso inicial sobre los avances que ha habido hasta ahora en dicho
sector.

Como apunte inicial, aunque gran parte de la bibliografia que se ha consultado menciona el uso de motor de
combustion, para nuestro caso sera perfectamente extrapolable todo lo dicho teniendo como vector energético
el hidrogeno, salvo que se diga lo contrario.

Para entender como se gestiona la energia en un vehiculo hibrido, se muestra en la Figura 1 un esquema que
nos ayuda a entender como es el proceso de demanda de potencia y las 6rdenes y movimientos que tienen
lugar.

brake pedal | Regenerative (——— [rictional
I ol brakes
various Braking
sensors —>> Control
e
accelerator
fal iver’s T > Dynamic
peda Driver’s - Energy ] ynamic to low-level
[nterpretation —| Management Coordination . control units
I B = coordinated
raw setpoints
setpoints

Figura 1. Diagrama de flujo del controlador de energia de un HEV (Hybrid Electric Vehicle),
obtenido de [1].



El procedimiento que se sigue es, tras pisar el conductor el pedal del acelerador, la nueva posicion del pedal se
transforma en demanda de par, cuya informacion llega al controlador de energia (Energy Management), que se
encarga de qué fuente o fuentes se usan en cada momento, y en qué proporcion.

El bloque del interpretador sigue habitualmente una tabla de datos que evalaa la solicitud de par en funcion de
la posicion del pedal y de la velocidad de la rueda. Asi, un 100% de la depresion del acelerador se
corresponde con el maximo par proporcionado por el sistema de potencia del vehiculo a esa velocidad, y un
0% da la sensacion de “freno-motor™.

Dentro del controlador, la variable que se emplea para determinar el grado de hibridacion en cada instante es el
parametro u(t). De esta manera, se clasifican los modos de operacion del sistema hibrido en cuatro:

e u =1, en modo eléctrico puro. Esto es, el coche solo se mueve por energia obtenida de la bateria.

e 0 <u < 1,enmodo combustion con asistencia eléctrica (modo hibrido) . El coche combina en
mayor o menor medida la energia obtenida de manera eléctrica con la obtenida por el motor de
combustion, en funcion de lo cerca que u esté de 1 6 0, respectivamente.

e u = 0, en modo combustion puro. El vehiculo se mueve unicamente por la combustion.

e u < 0, en modo recarga de bateria con el motor de combustion. El motor de combustion abastece
tanto la demanda de par como la recarga de la bateria con la energia que sobra.

Aunque no sera aprovechable en nuestro proyecto por no existir, es interesante comentar la presencia del freno
regenerativo en vehiculos hibridos, y su utilidad de cara a la recarga de bateria en tramos. Se puede obtener
mas informacion sobre este asunto en [1].

El bloque de coordinacion dinamica esta destinado a gestionar los puntos de trabajo que salen del bloque
controlador y del control de freno regenerativo (Regenerative Braking Control), haciendo que los transitorios
sean lo mas livianos posible.

Hecha una breve explicacion de como se traduce un movimiento de pedal, en el caso de un vehiculo, a una
demanda de par, toca explicar qué sucede en el bloque del controlador, que es lo realmente aplicable de
manera analoga al caso de nuestro proyecto.

2.1. Estrategias de Gestion de la Energia

En [1] se habla de varias maneras de clasificar las estrategias de gestion de la energia. Por un lado, en funcion
de si se conoce o no la ruta a seguir por el vehiculo a priori, aparecen las estrategias no causales y causales,
respectivamente. Por otro, se establece una clasificacion segun si la solucion encontrada es dptima o proxima a
ellas. Tenemos las estrategias de control 6ptimo, que necesariamente son no causales, por necesitar del
conocimiento de la mision para saber como operar de manera que la optimizacion de la conduccion sea global,
lo que las hace muy dificil de aplicar a la realidad, pero también proporciona grandes ventajas, ya que nos
proporciona el punto 6ptimo de operacion; y las estrategias de control sub-6ptimo, llamadas asi por, atn sin
conocer la mision a priori, consisten en calcular para cada momento la manera mas 6ptima de operar, lo que la
hace viable para la conduccion real, en la que el controlador de energia esta sujeto a constantes perturbaciones.

También existen otro tipo de estrategias, que son las mas basicas y sencillas de implementar, conocidas como
estrategias heuristicas, que se incluirian dentro de las estrategias causales por seguir unas reglas o mapas que
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se van evaluando en cada instante de la mision en tiempo real.

Vamos a enfocar este repaso del estado del arte a las estrategias cuyas metodologias se han estudiado desde un
inicio para la aplicacion a este proyecto: las estrategias heuristicas, estrategias de control 6ptimo y estrategias
de control sub-6ptimo.

2.1.1. Estrategias Heuristicas

Las estrategias heuristicas son las mas simples de las estrategias de control que se van a comentar. Se basan en
reglas y relaciones intuitivas que utilizan ciertas variables de los vehiculos y restricciones que siguen las
mismas.

Dichas reglas suelen estar basadas en principios generales del vehiculo, tales como que el estado de la carga
de la bateria (SoC) esté siempre dentro de un rango de valores, el uso del motor de combustion siempre que su
eficiencia sea alta, mantener las demandas de energia que necesitan aire acondicionado u otros servos, etc. Esta
estrategia esta orientada a vehiculos de los que se desconoce, a priori, qué ruta van a seguir y qué
perturbaciones se van a encontrar.

Habitualmente se le dan dos enfoques, uno basado en mapas y otro en reglas. El enfoque basado en mapas
consiste en, para una velocidad del vehiculo y una solicitud de par, se busca su posicion en el mapa dado, que
nos da un parametro de hibridacion u. Este enfoque es algo deficiente, ya que no soporta un gran numero de
variables para dibujar el mapa, lo que impide ver la influencia de otros aspectos como temperatura de la
bateria, aceleracion del vehiculo, etc., y hace que la eficiencia energética tenga lagunas por falta de
informacion.

El enfoque basado en reglas permite que entren mas variables en juego, pasando de un estado del vehiculo a
otro cuando se cumplen ciertas condiciones. Una manera muy ilustrativa de mostrarlo es mediante maquinas
finitas de estado, como en el esquema que se muestra en la Figura 2.

ENGINE ON

POWERTRAIN
OFF

ENGINE
STop

BATTERY
RECHARGE

ENGINE
START

Figura 2. Mapa tipico de un vehiculo guiado por reglas heuristicas, basado en restricciones intuitivas,

obtenido de [1].



Es por esto que las estrategias heuristicas son las méas féciles de implementar, y bien disefiadas pueden suponer
grandes eficiencias en términos energéticos. Todo ello dependera de la correcta eleccion de los limites y de
saber abordar todas las variables implicadas en el uso energético. Una cosa si conviene puntualizar, y es que
las reglas definidas no necesariamente llegan al maximo rendimiento que puede oftrecer el sistema.

Se entrard mas en detalle en capitulos posteriores, donde se aplicard una estrategia heuristica a seguir por el
controlador y se profundizard mas al respecto.

2.1.2. Estrategias de control 6ptimo

Las estrategias de control 6ptimo tienen la gran ventaja de que la soluciéon que proporcionan siempre es la
optima, aquella que maximiza la eficiencia del vehiculo sujeta a las restricciones del problema. El gran
inconveniente es la imposibilidad de aplicar tal estrategia a un vehiculo en tiempo real, ya que no se puede
conocer el 6ptimo si no se dispone del ciclo a seguir.

Aun asi, la utilidad de este tipo de estrategias esta en aquellos vehiculos que suelen realizar el mismo tipo de
trayectos, como los autobuses de linea, o aviones con las rutas previstas. Aunque no se pueda implementar en
tiempo real, si se pueden dar unas perturbaciones iniciales habituales para generar puntos Optimos de
operacion, los que, aplicando a otras estrategias llamadas suboptimas, pueden servir de guia para acercarse lo
maximo posible al dptimo global.

Lo habitual en vehiculos hibridos, en el caso de combinar motor de combustion con bateria eléctrica, es que la
funcion a optimizar sea tal que evaliie el consumo de combustible empleado durante el ciclo de conduccion.
Esto es, buscar que la masa de combustible empleado en un trayecto sea minima.

Para nuestro caso, aunque en estudios teoricos realizados en el sistema de hibridacion realizados por [7] y [8]
se menciona que el peso total se veria reducido en la medida en que la pila de combustible aporte mas energia,
en los mismos se hace también un estudio de los tanques necesarios para almacenar hidrogeno en el UAV, lo
que en conclusion acabaria por restringir de manera notable la cantidad de hidrogeno a llevar a bordo,
principalmente por limitacion en el volumen disponible. Esto provoca que nuestra funcién a minimizar, como
se vera en el desarrollo del proyecto, sea también el consumo (de hidrogeno en nuestro caso). Esta funcion sera
J, y se define de la siguiente manera:

] = ftf L(w(t),u(®))dt
0

Donde L denota el consumo de combustible y la tasa de emisiones de contaminantes regulados, que depende
del tiempo mediante las variables w(t), que representa las perturbaciones que hay en cada instante de tiempo,
y u(t), que es el parametro de hibridacion, que indica en cada momento el porcentaje de uso de la bateria que
hay sobre la demanda de potencia total en cada instante.

Dicha funciéon se minimizara, pero sujeto a unas restricciones de las variables de estado. Cabe destacar que se
simplifica el nimero de variables de estado a uno por el uso de modelos cuasi-estaticos, de manera que el
problema pueda ser abordable.

Asi pues, se intentara en todo momento usar el menor combustible posible pero moviéndonos siempre dentro
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de unos limites admisibles de la carga de la bateria.

La dinamica del vehiculo hibrido dependera de las perturbaciones, de la variable controlada, y de la propia
variable de estado. Existe también, aunque no procede en nuestro caso, una funcion de penalizacion para el
vehiculo hibrido en caso de no ser enchufable, ya que el estado de carga al final de la mision debe de ser
proximo a un determinado valor.

S0): \l net depletion i
{m-in ‘,/
//
— — -t
0 Mission ty

Figura 3. Perfil tipico de las variables del problema de minimizacion del consumo, masa de combustible (mf)
y estado de la carga (&) en un vehiculo hibrido eléctrico, de [1]

21.21. Programacion dinamica — DP

Este método es de los principales que se utilizan para calcular el consumo 6ptimo dentro de un ciclo conocido
de antemano. La solucion encontrada es la optima, lo que es su gran ventaja. El principal inconveniente de
usarlo, ademas de no ser aplicable a la conduccion real, estd en que el costo computacional crece de manera
exponencial con el nimero de variables de estado, con lo que solo es practico para sistemas simples, que
tengan una o pocas variables de estado. El costo computacional también crece con el tiempo de la mision, pero
de manera lineal.

Requiere discretizar variables de estado y tiempo. La funcién a optimizar es la descrita anteriormente, pero
extendida a cualquier punto “tiempo-estado”, lo que significa que el coste de combustible dependera de la
variable de estado y del tiempo, definiéndose una funcion de costo como I'(t, &), que nos da la trayectoria
Optima que hay desde un punto (¢, §) hasta otro (tf, $¢), denotando ¢ al tiempo y ¢ a la variable de estado.

La funcion I'(¢, &) solo se calcula en los puntos que se haya discretizado las variables de estado y el tiempo.

ty, =k-At, k=0,..,N
fi zfmin+i'Af:i = 0,....,p
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Siendo Ny p el nimero de puntos en que se haya decidido discretizar el tiempo y el estado de carga,
respectivamente. De estos dos valores dependera la complejidad y el costo computacional del método.

Posteriormente, el siguiente algoritmo se ejecuta desde el instante final hacia atrds de manera recursiva, para
una discretizacion del pardmetro de hibridacién

u;, j =1,...,q, limitado al subconjunto V

g es el namero de valores en que se discretiza u.

F(tf, 3 i) = ¢ (¢;), valor con el que empieza el algoritmo

[(t, &) = Lnelg {T(tks1, & + flo(tr),u, &) - At) + L(w(ty), u) - At}

¢ es una funcion de penalizacion que mide las desviaciones del estado de la carga con respecto a su valor
final. Una vez hecho esto, se almacenan los valores de u sacados de la minimizacion en una funcién de control,

U(ty, &) = arg {T'(tx, &)}

Y se reconstruye la trayectoria 6ptima empezando desde t=0,

u’(ty) = U(tkffo(tk))
§9(trs1) = &°(tx) + fw(tr), u®(tx), §°(tr)) - At

De esta manera obtendriamos el camino optimo de estados de carga para que el sistema operara de la manera
mas eficiente y cumpliendo con el valor final del estado de carga.

Un ejemplo de la aplicacion de este método se puede ver [5], donde considerando el estado de carga como
variable de estado, se establecen unos limites inferiores y superiores de 20% y 90%, respectivamente, ademas
de una discretizacion en 20000 puntos, y en el tiempo de 1000 puntos.

También se puede consultar y descargar una funcion que resuelve de manera genérica el problema de
optimizacion mediante la programacion dinamica en [19], y una explicacion detallada del mismo en [18],
donde se aplica, entre otros ejemplos, a un vehiculo hibrido paralelo.

En nuestro caso, este método no sera aplicable. Si bien nuestra mision esta predicha de antemano, el problema
de peso y espacio impiden equipar al sistema con una pila tan potente como para recargar la bateria.

2.1.3. Estrategias de control sub-6ptimo

La imposibilidad de implementar estrategias de control Optimo en tiempo real hace que surjan nuevas
estrategias aplicables a la conduccion. Estas estrategias buscan optimizar en cada momento la manera de
operar en el vehiculo, seleccionando la proporcion de energia que debe venir de cada fuente de energia en
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tiempo real. Por tanto no se consigue una optimizacion global del ciclo de conduccion, pero si una
optimizacion local, lo que hace la estrategia implementable a los controladores supervisores de los vehiculos
hibridos. Vamos a pasar a introducir la estrategia ECMS, ejemplo de estrategia de control sub-0ptimo y una de
las que aplicaremos a nuestro sistema.

2.1.3.1. Estrategias de minimizacién de consumo equivalente - ECMS

Como ya se ha mencionado al principio de las estrategias de control dptimo, éstas son inviables a la hora de
aplicarlas en tiempo real, por desconocerse las perturbaciones futuras. Es por ello que se desarrolla una
estrategia llamada ECMS (Equivalent Consumption Minimization Strategy), introducida y desarrollada en [1],
[9], o [10], y cuya tactica consiste en instalar un controlador que, mediante un factor de equivalencia que
convierte la potencia de la bateria en potencia de combustible, minimiza una funcién que es suma de las
potencias de la pila de combustible y de la bateria, para asi poder conseguir la restriccion del estado de carga
final. La dificultad de este método reside en el calculo del factor de equivalencia, que bien se puede hacer de
manera “on-line”, o de manera “off-line”

En el caso “on-line”, se ajusta el valor en funcion de las condiciones de conduccion, generalmente el SOC.
Hay multiples formulaciones, como se puede ver en [1]. En el “off-line” se obtienen valores para distintos
ciclos de conduccion, y en tiempo real se busca el ciclo més parecido a las condiciones de conduccion del
momento.

Para nuestro caso aplicaremos la metodologia “off-line”, en concreto la T-ECMS, donde el factor de
equivalencia es

. {Sdis'Eech(tf) >0
? Schg'Eech(tf) <0

, donde E,p, (t) es la energia que aporta o recibe la baterfa en el momento final de la mision. En este caso, el

factor de equivalencia adoptara un valor u otro dependiendo de si la bateria se estd descargando o cargando.
En capitulos posteriores se entrara en mas detalle sobre esta estrategia en concreto.
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3. Sistema de Energia del UAV

| sistema de energia del UAV Tilt-Rotor consta de tres fuentes de energia: una pila de combustible, una
bateria y células fotovoltaicas.

Estas ultimas no se te tendran en cuenta a la hora de hacer una hibridacion del sistema, ya que toda la
energia que aporten al sistema sera de refuerzo al formado por bateria y pila de combustible.

3.1. Datos de partida

Como se obtiene en los estudios previos del sistema [7], el grado de hibridacion de nuestro sistema es de
20.839% para una pila de 200.12 Wh, debido a la restriccion en volumen, que limita la cantidad de hidrogeno
transportable a bordo a 5.9310 g, incluyendo los tanques de almacenamiento.

La demanda de potencia en el estudio preliminar del proyecto se muestra en la Tabla 2.e

Potencia Energia
Tramo Tiempo(s) tedrica(W) tedrica(Wh)
Despegue 50 3730 51,80555556
Crucero ida 900 1122 280,5
Aterrizaje 50 3730 51,80555556
Despegue 50 3730 51,80555556
Crucero vuelta 900 1122 280,5
Aterrizaje 50 3730 51,80555556
Mision 2000 768,2222222
+ factor de seguridad 192,0577778
TOTAL 960,28

Tabla 2. Demanda de potencia en el estudio preliminar del proyecto
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Nombre ANR26650M1-
B
Numero de celdas 13
Moédulos en paralelo 1
Volumen por celda (m?3) 3.805e-5
Masa por celda (kg) 0.076
Capacidad (A h) 32.5
Resistencia interna () 0.078
Voltaje maximo (V) 42.9
Intensidad maxima (A) 120
Volumen (m?3) 4.9469¢-4
Masa (kg) 0.988
Volumen bat. + BMS (m?3) 5.8918e-4
Masa bat + BMS (kg) 1.168

Tabla 3. Sistema de baterias en el estudio preliminar del proyecto.

El sistema de baterias Con esto éramos capaces de afrontar la totalidad de la mision preliminar con un 0% de
grado de hibridacién, ya que asi habia margen por si en el desarrollo del proyecto habia variaciones de la
mision o del espacio disponible.

El inconveniente surge con la actualizacion de los datos de potencia, obtenidos mediante el modelo propulsivo
expuesto en [8], ya que sobrepasan por mucho ese margen que se considerd para afrontar las posibles
modificaciones. Los nuevos datos de potencia, incluyendo la eficiencia de la hélice y la potencia mecanica, se
muestran en la Tabla 4.
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Tramo Tiempo(s) Eficiencia Potencia Potencia Energia
Hélice MECANICA(W) consumida(W) tedrica(Wh)
Despegue 13,75 0,3272 4734,2 14468,82641 55,26287863
Crucero ida 1146,8 0,5615 1016,9 1811,041852 576,9174434
Aterrizaje 8,333 0,5147 3367,3 6542,257626 15,14350911
Despegue 13,75 0,3272 4734,2 14468,82641 55,26287863
Crucero vuelta 1146,8 0,5615 1016,9 1811,041852 576,9174434
Aterrizaje 8,333 0,5147 3367,3 6542,257626 15,14350911
Misién 2337,766 1294,647662

+ factor de seguridad

TOTAL

Tabla 4. Demanda de potencia actual del proyecto.

323,6619155

1618,309578

Ya en el mismo [8] se acaba concluyendo que seria necesario calcular un nuevo grado de hibridacion acorde a

las exigencias de potencia que se demandan. Tal cambio en el grado de hibridacion supondrd modificar

sustancialmente el sistema de potencia que se equip6 en [7], lo que conllevara tener en cuenta las limitaciones
de espacio y peso que tiene el UAV.

Por ello, antes de hablar del grado de hibridacion adecuado para nuestro sistema, se van a explicar las

modificaciones que han sufrido algunas restricciones, relajandose alguna de ellas para ser capaces de poder

afrontar la mision con garantias.

3.2. Limitaciones del Sistema de Energia

A la hora de montar el sistema generador de potencia de nuestro UAV, nos encontramos dos restricciones

principales:

e Restriccion en peso: se sigue manteniendo la restriccion del disefio preliminar, que nos limitaba a

5.1798 kg.

e Restriccion en volumen: en el disefio preliminar, se disponia de 0.00245 m?3. Pero debido a la
actualizacion de las demandas de potencia en las actuaciones de la mision, se va a disponer de todo el
espacio del fuselaje del UAV necesario para cumplir dichas actuaciones, incluyendo también las alas
para el almacenamiento de tanques de hidrogeno.

El espacio del fuselaje se destinara a almacenar las baterias y la pila de combustible, que a priori son los
sistemas que poseen una forma semejante a un cubo. El posicionamiento de los mismos se debera realizar de
manera conjunta con el resto de sistemas que vayan a bordo del UAV, para asi conseguir la distribucion mas
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eficiente y conseguir desplazar el centro de gravedad actual del UAV lo menos posible.
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Al disponer de todo el espacio disponible en el UAV, y puesto que la funcion del mismo es transportar carga
en su interior, haremos unas estimaciones de lo que seria el espacio disponible, utilizando factores

n
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Figura 6. Perfil izquierdo del modelo Tilt - Rotor, realizado mediante CATIA V5R19

conservadores con vistas a dejar margen y espacio para que el UAV cumpla su funcion.

La estimacion de los 45.76 litros disponibles se ha hecho a partir de las medidas tomadas de CATIA, y
aplicandole factores conservadores, dada la forma del UAV y el volumen requerido para estructura del propio
vehiculo. Asi, si de los 40.08 cm disponibles del ancho del fuselaje tomamos unos 26 ¢m, de los 24.07 cm
tomo unos 22 cm, dada la poca variacion de altura que hay a lo largo de todo el fuselaje, y de los 160 cm tomo
unos 80 cm, nos resulta un volumen estimado de 45.76 litros.

En el desarrollo definitivo, la idea es emplear como almacenamiento de los tanques de hidrogeno solamente
los perfiles cercanos a la raiz del ala, y la propia raiz, para afectar lo menos posible a la estabilidad del UAV, y
ya en caso necesario se recurriria al estabilizador. Pero por ahora, debido a la necesidad de abastecer la
demanda de energia y la fase del proyecto en la que nos encontramos, dispondremos de todo el volumen que
tenemos.

Aunque sabemos que el sistema de [7] es insuficiente para afrontar la misién actual, utilizaremos tal sistema
como punto de partida en nuestras estimaciones. por ahora mantenemos las baterias que, y cambiamos la pila
de combustible por una actualizacion de la compafiia AEROSTAK.

Volumen (m?) Masa(kg)
Baterias + BMS 5.8918e-4 1.168
Pila de Combustible 250 W 1.6368e-3 0.73
Total 2.226e-3 1.898
Restricciones 45.76e-3 5.1798

Tabla 5. Sistema de potencia de 7], con la modificacion de la pila de combustible a una de 250 W
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Los datos de Baterias + BMS son extraidos tanto del ANEXO como de [7], y los de la pila de combustible del
ANEXO. Obviamente, con el espacio del que disponemos ahora mismo, el sistema es perfectamente
equipable.

3.3. Estudio del Grado de Hibridacion del Sistema

Antes de hablar y tabular todos los datos de nuestro sistema en funcion del grado de hibridacion, cabe hacer un
apunte respecto a una modificacion. En los trabajos [7] y [8], el grado de hibridacion 1 corresponde con la
situacion de pila de combustible afrontando la totalidad de la demanda de potencia, y el grado O con la
situacion analoga pero con la bateria. En nuestro caso, y tal como se emplea en la bibliografia consultada,
como [1] y [11], hemos preferido asignar el grado de hibridacion 1 a la situacion en la que la bateria abastece
toda la demanda de energia ella sola, asi como el grado 0 refleja la situacion en que la pila abastece la mision
sola.

El grado de hibridacion, tal y como lo estudia [8], se tendria que obtener con los nuevos valores de energia
necesarios para afrontar la totalidad de la mision. Para ello utiliza una bateria con una energia especifica de
150Wh/kg, y una pila de combustible con 246.7 Wh/kg. Se puede comprobar en la tabla como la masa que
ahora debe transportar el UAV es mayor, por haberse casi duplicado la energia total de la mision. Como
energia especifica de hidrogeno se ha tomado la correspondiente a 300 bares de presion, esto son 1200 Wh/kg.

Lo mismo sucede con el volumen. Usando los valores de densidad de energia, tomandose la densidad de
energia de la bateria como 955.7815 Wh/l y la de la pila como 165.75 Wh/l, se aprecia con claridad como ha
aumentado el espacio necesario para alojar el sistema de fuentes de energia.

Energia

bateria Masa Volumen Energia FC Masa FC Volumen
Hibridacion (Wh) bateria (kg) bateria(l) (Wh) (kg) FC(I)
1 1618,309578 10,78873052 1,693178724 0 0 0
0,9 1456,47862 9,709857468 1,523860852 161,8309578 0,655982804 0,976355703
0,75 1213,732184 8,09154789 1,269884043 404,5773945 1,639957011 2,440889258
0,5 809,154789  5,39436526 0,846589362 809,154789 3,279914021 4,881778516
0,25 404,5773945 2,69718263 0,423294681 1213,732184 4,919871032 7,322667774
0,1 161,8309578 1,078873052 0,169317872 1456,47862 5,903845238 8,787201329
0 0 0 0 1618,309578 6,559828042 9,763557032

Tabla 6. Datos estimados del sistema de potencia en funcion del grado de hibridacion

Observando los resultados obtenidos, vemos como todas las combinaciones posibles de bateria y pila de
combustible superan el peso maximo que tenemos habilitado para el sistema de potencia del UAV. Esto nos
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deja a las claras que hay que afinar mas el calculo para ver si somos capaces de equipar un sistema de potencia
que pueda hacer cumplir la mision.

También son importantes los datos de consumo y volumen tedricos del hidrogeno para los distintos grados de
hibridacion, calculados de manera analoga a la forma mostrada en [7], y desglosados en la Tabla 7.

Volumen H2 Volumen

H2(kg) (1), p=300 H2(l), p=0,7
Hibridacién consumido bares bares
1 0 0 0
0,9 0,004796166 0,196489548 84,2098064
0,75 0,011990415 0,491223871 210,524516
0,5 0,023980829 0,982447741 421,049032
0,25 0,035971244 1,473671612 631,573548
0,1 0,043165493 1,768405934 757,8882576
0 0,047961659 1,964895483 842,098064

Tabla 7. Datos estimados de consumo de la pila de combustible en funcion del grado de hibridacion

Comparando los datos de las Tablas 6 y 7 con los mostrados en [7] se observa claramente la necesidad de
cambiar el sistema de energia para adaptarlo a la nueva demanda, siempre y cuando no se vulneren las
restricciones antes explicadas.

Hay un problema afiadido con la actualizacion de los datos de potencia demandada, a parte del aumento tan
sustancial que ha tenido la energia necesaria para afrontar la mision. Y es que no solamente hay que equipar un
sistema capaz de aportar esa energia, si no que hay tramos de pequefa duracion en la nueva mision donde las
potencias obtenidas por el modelo propulsivo expuesto en [8] alcanzan picos que son muy superiores a la
media de potencia demandada en toda la mision. Como se puede comprobar en la Tabla 4, el despegue
(14468.82641 W) es muy costoso, superando el doble de potencia que se necesita en el siguiente tramo mas
costoso, el de aterrizaje (6542.257626 W). Esto se debe a la eficiencia tan baja que tiene la hélice en el
despegue, no llegando al 33%.

Para afrontar un pico de potencia tan descompensado frente al resto de la mision sera necesario, a priori,
cambiar el numero de celdas de la bateria, para tener una mayor intensidad de descarga de las baterias, y
también una pila de combustible capaz de trabajar a un mayor voltaje, o bien un convertidor.

En [8] ya se calcul6 la capacidad requerida para afrontar la mision completa, basandose inicamente en la
energia total requerida para la mision. Vamos a recalcularla para equipar una actualizacion de la pila anterior,
que pasa a ofrecer 250 W de potencia y a trabajar a un voltaje maximo de 35.2 V. Con los datos actualizados,
tenemos:
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_ 1618.309578 Wh
N 35.2V

= 459747 Ah

Este valor se recalcul6 para no sobrepasar un cierto valor de la profundidad de descarga de la bateria (DOD), a
partir del cual no se recomienda trabajar con las baterias de Litio. A partir de los datos del fabricante,
DOD=[67.5%,87.5%], y tomando el valor mas restrictivo, la capacidad real de nuestro sistema de baterias
resulta:

C
c*= 0675~ 68.1107 Ah

La capacidad resulta ser mas del doble de la requerida en [7], debido al aumento tan considerable de energia
requerida para la mision. Esto, junto con que la pila de combustible equipada limita el voltaje de trabajo a los
35.2 V, vaa ser un problema, ya que la potencia maxima de la bateria no podra superar:

Prax = Imaxgis X Vie + Prepsy = 120 Ax 352V + 250 W = 4474 W

Valor que queda muy lejos de poder abastecer la demanda de potencia en los tramos de despegue y aterrizaje.
Por tanto, tampoco nos vale hacer un estudio del sistema de potencia tinicamente desde el punto de vista de la
capacidad necesaria, ya que esta no tiene en cuenta los picos de potencia de algunos tramos de la mision, para
los cuales hace falta un sistema con una alta descarga de corriente, ademas de voltaje de trabajo alto.

Llegados a este punto, se nos abren distintas vias de solucion, algunas de ellas complementarias:

e Cambiar la pila de combustible, para dar mas apoyo en potencia a las baterias en los tramos que lo
requieran, asi como subir el voltaje de trabajo para que la potencia méaxima ofrecida por las baterias se
acerque a la maxima posible.

En este primer caso nos encontramos con varios problemas. Como se puede ver en el ANEXO,
informacion obtenida de [12], las pilas de combustible de la empresa AEROSTAK, asi como las pilas
que se suelen utilizar en UAV no superan los 2300 W de potencia, y llegar a la maxima tension de
trabajo a 61.8 V en el caso del modelo 1000-65. Suponiendo que no cambiaramos las baterias, la
potencia maxima a ofrecer por las mismas sera de:

Prix = Imiegss X Vie + Prc,... = 120 Ax 61.8V + 1300 W = 8716 W

Queda muy lejos de los cerca de 15 kW requeridos en el tramo de despegue. Ademas, por un lado
habria que aumentar los 42.9 V de la bateria, ya que ahora serian estos los limitantes, y por otro, la
pila AEROSTAK 2000 tiene una masa de 3.8 kg, lo que dejaria 211 g para los tanques de hidrogeno.

e  Cambiar las actuaciones del Tilt — Rotor, buscando disminuir los picos de potencia, aunque la energia
total y el tiempo de la mision aumente.

En este caso el objetivo es disminuir en la medida de lo posible el pico de potencia que hay en los
despegues. El parametro a modificar, usando el modelo propulsivo de [8], es la velocidad de avance.
La actual es de 8 m/s. Variando dicho parametro, generamos la siguiente tabla:
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Velocidad de avance (m/s) Tiempo Eficiencia Potencia Potencia Energia

(s) Hélice Mecanica . Tedrica
Consumida
(W) W wh
10 11 0.3682 5503.6 14946.96 45.67
8 13.75 0.3272 4734.2 14466.8 55.255
5 22 0.2675 3801 14209.1 86.833
3 36.67 0.2366 3294.3 13924.3 141.82

Tabla 8. Datos del tramo de despegue en funcion de la velocidad de avance

Como se puede ver claramente en la tabla, variaciones en la velocidad de subida no suponen
modificaciones sustanciales en la potencia consumida, sin embargo si cambian bastante la energia
tedrica y el tiempo del tramo. Esto se debe que la eficiencia disminuye con la bajada de la velocidad
de avance.

Si intentamos subir la velocidad de avance, la eficiencia aumenta, pero también la potencia mecanica,
aumentando el pico de potencia, que nos interesa. A tenor de estos resultados, se prefiere mantener
por ahora la velocidad de avance.

e Cambiar las baterias, o aumentar el nimero: cambiar el nimero de baterias iria destinado a buscar otro
modelo cuya intensidad maxima de descarga fuese superior, como el modelo HW-38120HP, obtenido
de [13]. Aunque el niimero de baterias necesarias seria menor, debido a la capacidad de 8 A h, el peso
y las dimensiones del modelo hacen que haya muy poco margen de maniobra para futuras
modificaciones, por ajustarse mucho a las restricciones. Otro modelo de uso frecuente en UAV se
recoge en [ 14], pero tampoco cumple con las restricciones de nuestro proyecto.

Si decidimos mantener el modelo, una opcion de subir la intensidad maxima de descarga es utilizar
dos modulos en vez de uno. De esta manera, si la intensidad maxima de descarga antes era de 120 A
durante 10 segundos, ahora pasaria a ser de 240 A. Toca determinar el nimero de celdas por médulo
para afrontar tales picos.

e Equipar un convertidor, de manera que la pila de combustible no suponga un problema a la hora de
trabajar con un voltaje mas elevado, y asi poder alcanzar mediante la bateria los picos de potencia,
equipando un mayor nimero de celdas en paralelo para aumentar también la intensidad de descarga

Con los nuevos datos de mision, teniamos que la capacidad requerida para afrontarla era de 68.1107 A
h, por lo que con dos médulos de 14 celdas cada uno (cada celda tiene una capacidad nominal de 2.5
A h) , tendriamos 70 A h. Esto también supondria cambios en el peso y en el volumen del sistema. Se
resumen en la Tabla 9.
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Nombre ANR26650M1-B
Numero de celdas 14
Moédulos en paralelo 2
Volumen por celda (m?) 3.805¢-5
Masa por celda (kg) 0.076
Capacidad (A h) 70
Resistencia interna () 0.042
Voltaje maximo (V) 46.2
Intensidad maxima (A) 120
Volumen (m?) 1.065e-3
Masa (kg) 2.128
Volumen bat. + BMS (m?) 1.16e-3
Masa bat + BMS (kg) 2.308

Tabla 9. Especificaciones del sistema de baterias en el caso de cambio de numero de celdas

Con la adicion de un nuevo modulo, la potencia maxima que pueden ofrecer las baterias es:

Prx = 1° M6dulos X Imay ;. X Vpar + Pre,.. = 2x 120 Ax 46.2V + 250 W = 11338 W

Tampoco es suficiente para llegar a los picos de potencia de la mision, ademas de que habria que
cambiar la pila de combustible, que limita la tension de trabajo a 35.2 V.

Llegados a este punto, nos quedan dos alternativas:

- Equipar un convertidor para elevar la tension de trabajo, y no tener que equipar una pila tan
potente. Esta via conllevaria dedicar més espacio y peso disponible al convertidor, que podrian
dedicarse a usar una pila mas potente que a su vez de mas juego a las estrategias de gestion.

- Unir primer y tercer punto de la lista anterior, es decir, elevar la tension de trabajo de la pila a 61.8
V ala vez que aumentamos a dos los modulos de baterias, pero con mas células por modulo, para
que la tension de la bateria no limite ahora la potencia maxima. En resumen, las especificaciones
de la bateria quedan recogidas en la Tabla 10.
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Nombre ANR26650M1-B
Numero de celdas 18
Moédulos en paralelo 2
Volumen por celda (m?) 3.805¢-5
Masa por celda (kg) 0.076
Capacidad (A h) 90
Resistencia interna () 0.054
Voltaje maximo (V) 594
Intensidad maxima (A) 120
Volumen (m?) 1.3698e-3
Masa (kg) 2.736
Volumen bat. + BMS (m3) 1.46e-3
Masa bat + BMS (kg) 2916

Tabla 10. Especificaciones de la bateria capaz de afrontar picos de potencia, elevando la tension de trabajo
de la misma

En cambio, la pila requerida para llegar a ese voltaje es el modelo 1000-65 de AEROSTAK,
cuyas especificaciones se resumen en la siguiente tabla:

Nombre AEROSTAK 1000-65

Numero de celdas 65

Potencia media (W) 1000

Potencia maxima (W) 1300
Masa (kg) 1.8

Volumen (m?3) 4.755¢e-3

Voltaje maximo (V) 61.8

Intensidad maxima (A) 35

Tabla 11. Especificaciones de la pila de combustible que posibilita alcanzar los picos de potencia al sistema,
elevando la tension de trabajo
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La potencia maxima a ofrecer por este nuevo sistema de baterias sera:

Prax = n® modulos x Lpsx .. X Vpar + Pre,,, = 2x120 Ax 59.4V + 1300W = 15556 W

Con esto, los resultados estimados de volumen y peso quedarian:

Volumen (m?) Masa(kg)

Baterias + BMS 1.46e-3 2.916
AEROSTAK 1000-65 4.755e-3 1.8

Restricciones 45.76e-3 5.1798
Total 6.215¢-3 4.536

Tabla 12. Datos del sistema de potencia capaz de afrontar la demanda de energia

Lo que, a falta de equipar los tanques de hidrogeno, nos da mucho margen de maniobra para
usar el espacio del fuselaje para otros propositos, asi como para transportar la carga para la
que ha sido creado.

Sin embargo, solo dispondriamos de algo mas de medio kilo para meter los tanques.
Utilizando el modelo de tanque de 0.5 L de AEROSTAK, detallado en el anexo, afiadiriamos
0.65 g al UAV por tanque, lo que nos limita a solo meter uno. Esto ultimo, unido al
almacenamiento del hidrogeno dentro de los tanques a 300 bares, que aumenta la densidad a
0.014 kg/l, junto con lo que admite el tanque, nos limita la cantidad de hidrogeno
transportable a una estimada de 7 gramos.
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4. Modelo del Sistema de Energia

Para desarrollar un modelo de gestion de energia de nuestro sistema, nos hemos basado en el inicial de este
proyecto, descrito en [7]. En la imagen del modelo Simulink se pueden apreciar las tres fuentes de energia, asi
como un modelo de servos, motor y un convertidor que adapte los voltajes a la entrada y salida del mismo.

temperatura

Continuous

Group 1 IRRdic

>

IRRene [

% IRRjul
IRRago [)

Sefial de irradiancia

< Motores DC

PWM pulso

act_fcl

Pila de Combustible

4outt
| act_fc

+in

+out. 1
K

g +

m

Servos

Convertidor (BOOST)

£ PWM_pulso |« \

-in

[E]
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u

Figura 7. Modelo de sistema de potencia para una aeronave con pila de combustible, mostrado en [7]

Sin embargo, para simular el sistema completo ante las distintas estrategias conviene hacer un modelo mas
simplificado, ya que el tiempo de simulacion en el sistema original es tan alto que hace muy poco operativo
probar estrategias en €l. Es por ello que se ha decidido hacer un modelo aparte, basado a los expuestos en [2].

4.1. Componentes del modelo

Los componentes del modelo son los siguientes:
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» Subsistema de demanda de potencia: se encarga de enviar en cada instante de la simulacion la
potencia requerida para hacer funcionar el sistema. Consta de una sefial con las demandas
experimentales de potencia, y un valor que varia aleatoriamente con el tiempo de la mision, que
modela la potencia aportada por el sistema de paneles solares.

P_dem

Potencia demandada por el sistema

Group 1
Potencia Consumida L,
+
]
Energia Paneles Solares r. P_dem
Add

Figura 8. Bloques de Simulink de la potencia demandada por el sistema

| |
200 400 600 00 1000 1200 1400 1600 1800 200
Time {sec)

Figura 9. Perfiles de potencia demandada por el sistema y de potencia aportada por los paneles solares
distribuidos en la superficie del Tilt- Rotor

Como se habl6 en el capitulo 3, el aporte de potencia de los paneles solares se tiene como refuerzo al sistema
de hibridacion entre pila de combustible y bateria. Tal y como aproxima [7], dicho refuerzo se puede
aproximar por un valor constante de 126.72 W, que es media de varios perfiles de irradiancia obtenido en
varios meses del aflo. La potencia que deben aportar las demas fuentes de energia sera la diferencia entre la
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potencia demandada inicialmente y la que aportan los paneles solares.

En nuestro caso, y para darle una vision algo mas realista, hemos modelado la potencia que aportan los paneles
solares de manera aleatoria, pero cuyo valor medio total es cercano a los 126.72 W. El hacer este modelado se
basa en la posibilidad de que en el trayecto de la mision pueda haber nubes que hagan durante el paso bajo
ellas requerir mas potencia del resto de sistemas.

Tanto para el modelado de la pila de combustible como de la bateria de nuestro sistema se ha abogado por usar
unos modelos de pila de combustible y bateria disefiados por miembros del departamento de Ingenieria de
Sistemas y Automatica de la Universidad de Sevilla, los cuales se explican de manera breve a continuacion.

» Pila de Combustible: modelo de pila de combustible que ante una potencia de entrada da como salidas
el voltaje, la intensidad, la potencia resultante y el flujo de hidrogeno.

Fusal Call1

Figura 10. Blogue de Simulink del modelo de pila de combustible

Salidas Unidad
Voltaje Pila Vv
Entrada Unidad Intensidad Pila A
Potencia W Potencia Pila W
Demandada
Flujo de H: Kg/s

Tabla 13. Entrada y salidas del modelo de pila de combustible

Su comportamiento esta modelado por ecuaciones experimentales. Las variables que entran en juego
son:
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Vs es el voltaje final en la celda, en Voltios

g es el nimero de celdas

Vic es el voltaje en la pila, en Voltios

Iz es la intensidad en la pila, en Amperios

Ag es el area efectiva de la membrana, en cm?

Jj es la densidad de corriente en la pila, en A/cm?
TS es la temperatura nominal de la pila, en Kelvin

T, esla temperatura de la pila, en Kelvin

P

.. es la presion del oxigeno en el catodo, en bares
2ca

Py, es la presion del hidrogeno en el anodo, en bares

Block Parameters: Fuel Celll *
Fuell Cell Model

Equation Parameters

uo |0.857

Kit [0.0029

Klact |0.0743

Rohm |0.2842

Klconc |0.02130

|

|

|
K2act |0.0156 IE

|

|

|

K2conc |8.0028

Fuel Cell Parameters

Stack Temperature (K) |293

MNominal Stack Temperature (K) |296

Effective Area of the Membrane (cm*2) |93

Number of Cell in the Fuel Cell |36

Max Corrent (A)
60 IE

Cancel Help Apply

Figura 11. Interfaz de datos a introducir del modelo de pila de combustible

Con todos estos valores de entrada, donde los siete primeros se han obtenido de manera experimental,
se puede escalar este modelo de pila de combustible a la que llevamos incorporada en el UAV. En
nuestro caso solo modificaremos el nimero de celdas y la méxima corriente soportable por la pila para
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adaptarnos a nuestro caso.

» Bateria: modelo de bateria que a partir de una entrada de potencia nos da voltaje, intensidad, potencia
de salida y el estado de carga de la misma (SoC). Las ecuaciones que modelan el sistema, asi como
los diversos subsistemas que lo componen, se pueden consultar en el anexo.

Battery

Figura 12. Bloque de Simulink del modelo de bateria

Salidas Unidad
Voltaje Pila Vv
Entrada Unidad Intensidad Pila A
Potencia W Potencia Pila W
Demandada Flujo de Hs Kgs

Tabla 14. Entrada y salidas del modelo de bateria

Al igual que en el caso de la pila de combustible, se dispone de varios valores experimentales y otros
tantos que nos sirven para escalar el modelo. Los datos a introducir son:

Vbt, es el voltaje de la bateria en circuito abierto, en V

€120y, es la capacidad méxima de la bateria, en Ah

Ay, es la amplitud de la zona exponencial, en V

B, es la inversa de la constante del tiempo en la zona exponencial , en Ah™!

Ky, es la constante de polarizacion, en V
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R es la resistencia interna, en 2
Intensidad mé&xima de carga/descarga, en A

Estado de carga inicial, en %

Los parametros que modificaremos para escalar el modelo son la resistencia interna, la capacidad
maxima de la bateria, voltaje de la bateria en circuito abierto y la intensidad maxima de
carga/descarga — como ya se ha mencionado en otras ocasiones, no disponer de la posibilidad de
cargar la bateria conlleva modificaciones con respecto a ejemplos similares de hibridacion, en este
caso hace que el valor maximo de la intensidad de carga carezca de sentido

Block Parameters: Battery et
Stationary Battery model

Parameters

Open Circuit Battery Voltage, "vbt,0" (V) |51.58

Maximum Capacity of the battery, "C120,bt" (A-h) |150

|

|
Polarization Constant, "Kbt" (V) |0.006215 IE

|

Amplitude of the exponential zone, "Abt" (V) | 11.053

Inverse of the time constant in the exponencial zona, "Bbt" (A'h-1)

2.452 IE

Internal Resistance, "R" (ohms) |D.D? | :

Charge/Discharge Max. Current

100 IE

SOC Initial Batteries (%) |SOC_INI IE

Cancel Help Apply

Figura 13. Interfaz de datos a introducir del modelo de bateria

Interruptores: bloques destinados a evitar picos de transitorio en algunos sistemas del modelo,
habitualmente en los casos en los que la potencia demandada sufre un cambio brusco en poco tiempo.
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» PO P11}

Switch

Figura 14. Blogue de Simulink de un interruptor

» Conversor: bloque situado a la salida de la pila, que recibe como entrada el flujo de hidrogeno que
tiene la pila en cada instante, y da como salida la masa que se esta consumiendo, en gramos.

-~ P Flow H2 kg/s Masa H2 |

Conversor

> e ! >

Flow H2 kg/s Masa H2

Gain Integrator

Figura 15. Bloques de Simulink del conversor de flujo de hidrégeno a masa

Sirve para ir midiendo la cantidad de hidrogeno que se esta consumiendo para ver cuanto queda en el
tanque, de manera que el bloque del Controlador Supervisor sepa en todo momento la cantidad de

hidrogeno que queda a bordo.
1
Masa consumida (g)

Masa total en tanque (g)

5.9310

Figura 16. Operador para calcular la cantidad de hidrégeno restante en los tanques
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» Controlador Supervisor: este bloque es el mas importante en nuestro proyecto, ya que es el que se
encarga de gestionar la energia en cada momento de la mision. El controlador esta modelado mediante
un bloque que llama a una funcién elaborada con MATLAB. Dicha funcion recibe como datos de
entrada la demanda de potencia, el voltaje y estado de carga de la bateria, la masa restante de
hidrogeno a bordo y el tiempo de la simulacion.

P_bat

SOC 5| Interpreted
MATLAB Fcn

masa_H2

Controlador Supervisor

Figura 17. Blogue de Simulink del controlador supervisor del modelo, el cual implementa la
estrategia a seguir

Dependiendo de la estrategia que se esté siguiendo, el bloque llamard a una funcion u otra,
resolviendo de distinta manera el problema de la distribucion de potencia a cada fuente de energia. Las
salidas son la potencia que se obtiene de la bateria, el pardmetro de hibridacion u, que relaciona en
cada instante la potencia de la bateria con la potencia demandada para saber en qué proporcion se esta
distribuyendo la potencia demandada, la potencia que se obtiene de la pila de combustible y la
potencia insatisfecha en cada instante de tiempo.
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4.2. Modelo Completo
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Figura 18. Modelo del sistema de potencia para la aplicacion de estrategias de control de energia
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5. Estrategias Empleadas

nuestro sistemas. Las estrategias seran aplicadas por el Controlador Supervisor. En primer lugar se

En este capitulo se detallaran y aplicaran las estrategias que se han empleado para gestionar la energia en
empleard una estrategia heuristica, y posteriormente se aplicard el método ECMS.

5.1. Control Heuristico

Las estrategias de control heuristicos son ampliamente usadas en vehiculos hibridos corrientes. Aunque los
fabricantes de los mismos no son dados a mostrar dichas estrategias, si es verdad todas tienen en comun un
reglaje basico. Estas estrategias estan basadas en mapas o reglas booleanas. Son de facil implementacion y con
una buena eleccion de reglas la eficiencia del sistema de gestion de potencia puede ser muy alta.

Se basa en varios principios generales:

e Activacion del motor de combustion cuando opere con eficiencias altas, que suele estar asociado con
potencias altas

¢ En caso contrario, se utilizara el motor eléctrico

e Se gestionara la carga y la descarga en funcion de que el estado de la carga (SOC) se mantenga entre
valores limites.

Se organiza de esta manera porque en los vehiculos hibridos es el motor de combustion el que mas energia es
capaz de aportar, sirviendo la bateria de apoyo o bien sustituyendo al motor de combustion en situaciones de
baja demanda de potencia. Sin embargo, en nuestro caso se da la paradoja de que la principal fuente de
potencia es la bateria, ya que por problemas de volumen no se puede equipar una pila de combustible mayor
que sea capaz de abastecer por si misma toda la potencia demandada en la mision, ni tampoco todo el
hidrégeno necesario para alimentar la pila. En consecuencia, tampoco se dispone de energia suficiente en la
pila para cargar la bateria mientras se halla en plena mision, lo que imposibilita poner restriccion alguna al
estado de la carga, penalizando la eficiencia por salirnos de los rangos recomendados por los fabricantes.

Esta situacion hace que nuestras reglas a seguir para implantar un control heuristico sean distintas a las que
frecuentemente se usan. Ademas, el conocimiento de nuestra mision al completo hace que las reglas impuestas
se disefien con vistas a tramos concretos de la mision, como aterrizaje, despegue, etc. Asi, nuestra mision hace
que el controlador se rija las siguientes reglas:

e En tramos de mayor demanda de potencia, como lo son aterrizaje y el descenso, la pila de combustible
operara a su maxima potencia, y la potencia restante se obtiene de la bateria
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e En tramos de crucero, la pila operara a valores tales que la potencia que aporte haga que el hidrogeno
restante se ajuste a la totalidad de la mision. Esto lo podemos hacer ya que conocemos nuestra mision,
y podemos simularla para distintos parametros de hibridacion y ver cual hace que el hidrogeno se
aproveche casi al completo.

5.2. Control ECMS. Minimizacién del consumo equivalente

Como ya se comento en el capitulo de estrategias, las de uso mas frecuente se distinguen por el conocimiento o
no de las perturbaciones a priori. Para la optimizacion global del sistema se requiere el conocimiento de tales
perturbaciones, siendo un ejemplo de estrategia la programacion dinamica. La mision del Tilt — Rotor esta
predefinida, al margen de factores de seguridad de combustible que se puedan afiadir para hacer frente a algiun
imprevisto.

Para nosotros, la limitacion viene por la imposibilidad de cargar la bateria, lo que hace que no se puedan
cumplir los limites inferiores del estado de la carga al final de la mision, una vez hayan sido superados. Esto
hace que la aplicacion de una estrategia cuyo objetivo sea la minimizacion del consumo de hidrogeno a nivel
global carezca de sentido, ya que como se vera en el capitulo de resultados, la pila equipada en el sistema no es
capaz de abastecer por si sola ni la potencia demandada por el UAV.

Por ello, necesitamos una estrategia que minimice el consumo global, tanto de bateria como de hidrégeno. El
control ECMS es una estrategia basada en el concepto de consumo de combustible equivalente. Dicha
estrategia minimiza para cada instante de tiempo una funcion de coste, la cual representa el flujo de potencia
empleada en cada instante, sujeta a unas restricciones.

5.2.1. Base teorica

La estrategia ECMS reemplaza no solo el querer minimizar el consumo de hidrégeno por minimizar el
consumo global del sistema, sino que también reemplaza el criterio de minimizacion global por uno local. Esto
quiere decir que para cada instante de tiempo, el controlador del sistema calcula qué distribucion es la que
menor consumo equivalente tiene. Esta es la clave de que esta estrategia se pueda aplicar a sistemas reales, ya
que no necesita un conocimiento a priori del ciclo de conduccion, sino que para cada perturbacion calcula la
distribucion de potencias que menor consumo conlleva. En nuestro caso, la funcion de coste sera la suma de la
potencia obtenida a partir de la pila de combustible mas la obtenida a partir de la pila.

Pgem(t) = Ppc(t) + Ppae(t),

Donde Py, s la potencia que se demanda en cada momento al sistema de energia, proveniente de los
motores y servos del sistema, Pr. es la potencia que proporciona la pila de combustible, y Py, €s la potencia
que proporciona la bateria. Como ambas no son directamente comparables, se utiliza un factor de equivalencia
[P S2]

s” que, multiplicado por la potencia de la bateria, convierte a ésta en potencia quimica equivalente. De esta
manera, nuestra funcion de coste /(t) queda asi:
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J(®) = Ppc(t) + 5(t) x Ppar (L)

5.2.2. Calculo del factor de equivalencia.

El calculo del factor de equivalencia representa la tarea mas decisiva de la estrategia de control ECMS, ya que
sobre €l recae la importancia que se le da a la potencia que aporta la bateria.

En caso de que el factor sea demasiado grande, se tiende a disminuir el uso de la energia de la bateria, y a
aumentar el consumo de hidroégeno. En cambio si s(t) es demasiado pequefio, la bateria se agotard mas
rapidamente. El valor del factor de equivalencia depende de si se estd descargando o cargando la bateria.
Aunque en nuestro caso no haya carga de la misma, se va a explicar el procedimiento genérico, y luego
puntualizaremos sobre las simplificaciones que supone que la bateria no pueda cargarse.

De ahora en adelante se seguira la notacion usada en [4], para mayor entendimiento de las figuras. Hay varios
métodos para hallar el factor de equivalencia, que en general suele variar con el tiempo. La metodologia que
seguiremos parte de dos valores del factor de equivalencia, en funcion de que al final del periodo considerado
haya carga o descarga de energia eléctrica en la bateria. Asi,

o = Sdis» Eecn(tr) > 0,
0 Schg Eech(tf) <0,

ty
Eech(tf) = f Pecp, (T)dr
0

Siendo s¢p4 €l factor de equivalencia obtenido a partir de la energia que necesita dar la pila de combustible
para recargar la energia suministrada por la bateria, sg;s el factor obtenido a partir de la cantidad de
combustible que puede ser ahorrado con la cantidad de energia almacenada en la bateria, E,j la energia que
lleva de la bateria, resultante de integral la potencia P, en un intervalo de tiempo (0, tf).

Para el calculo de ambos factores utilizaremos consideraciones de tipo energético. Esto quiere decir que se va
a calcular la energia proveniente del hidrogeno y la energia de la bateria para el intervalo de tiempo
considerado para distintas estrategias de control. El calculo de los factores se dividira en los siguientes dos
pasos:

1. Seleccionar un valor constante del parametro de hibridacion u, tal que u € [—uy, u,-]. Los limites del
intervalos son los valores inferior y superior del parametro u, respectivamente.
2. Obtener para cada valor de u las energias que provienen de la pila de combustible, Ef (tf), y de la

bateria, E¢cp (tf)-

Estos dos pasos se repetiran tantas veces como valores de u se tomen en un inicio dentro del intervalo
[—u;, u,-]. Una vez hallado los valores de energia de pila y bateria para cada valor de u, se representan en una
grafica E (tr) frente a Egcp (t5), como la mostrada en la Figura 19.
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Figura 19. Cdlculo de los factores de equivalencia, seguin [1]

Como se observa en el grafico, obtenido de [1], existen dos rectas con distintas pendientes que se unen en el
valor u=0, que se corresponde con hibridacion nula. Las pendientes de ambas rectas se corresponden con los
valores de Sqis Y Scng - El valor E, depende del freno regenerativo, pero su valor no influye en los factores
equivalentes por suponer en la grafica un desplazamiento horizontal, inicamente. En nuestro caso, el valor
E, esigual a cero, ya que no existe freno regenerativo en nuestro sistema.

Los valores de s, se definen en [2] de la siguiente manera:

®  sg4is: cantidad de energia quimica, en Julios, que se ahorra cuando 1J de energia eléctrica se gasta a
partir de las baterias.

®  Scpg: cantidad de energia quimica, en Julios, que se emplea para almacenar 1J de energia eléctrica en
las baterias.

La diferencia entre los valores de los factores equivalentes constantes es fruto de las pérdidas en el camino
reversible.

Una vez calculados ambos factores equivalentes, las energias provenientes de la pila y de la bateria ya son
comparables, al haberse convertido la energia de la Gltima a energia de combustible equivalente.

Existe un problema derivado de todo lo anterior. Como se ha dicho, el célculo de los factores de equivalencia
hace posible que las energias provenientes de ambos sistemas sean comparables. Sin embargo, la asignacion
de sg;5 si la bateria se estd descargando, o bien s¢p, 4 si se esta cargando, depende del signo de E,cp, lo que a
priori no lo sabemos, € imposibilita reemplazar con certeza s(t) por uno de los dos factores.

Para ello, s(t) se calculara introduciendo una probabilidad estimada de que E,(t) sera positivo mediante el
factor p(t). Este factor variara entre 0 y 1, significando que se acerque a 1 que es mas probable que la bateria se
esté descargando, y significando que se acerque a 0 que es mas probable que la bateria se esté cargando.
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s(t) = sais p(t) + Scng [1 = p(D)]

Para calcular la probabilidad, tal y como se explica en mas detalle en [1],[2] y [ [15] se definira un tiempo
horizonte t;, cuya eleccion dependera del control que tenga sobre el estado de carga de la bateria y de la
capacidad de la misma. Durante el cual se computan flujos energéticos, midiendo la energia requerida en ese

punto, E®, .y se define p(t) como

_ E.(t) + Efory
Efc

p(t)

En esta ecuacion, E, (t) es la energia de consumo equivalente y E2- es la maxima energia disponible en la pila
de combustible. Si queremos reescribir la ecuacion anterior en términos de potencias, conviene hacer un par de
apreciaciones. Para un determinado sistema de potencia, la méaxima potencia alcanzable por la pila de

combustible es conocida, PFE**, y la potencia media tipica demandada, Pdcgg, se calcula con facilidad. Ambas
se obtienen a partir de las energias correspondientes y el tiempo horizonte:

h _ max
Epc = th * Pp¢

« P9

h —
Edem - th dem

Por tanto, la ecuacion del parametro p(t) se puede reescribir de la siguiente forma:

_ E@® |, Py
p(t) - th * }tréax + P}tréax

La variable E, (t) proporciona retroalimentacion del estado de carga de la bateria, describiendo la desviacion
del SoC desde el valor inicial.

5.2.3. Implementacién de la estrategia ECMS

En nuestro caso, la no recarga de las baterias supone que el calculo del factor de equivalencia se simplifique
considerablemente, ya que la funcion de probabilidad p(t) valdria siempre 1, por estar en todo momento
descargandose la bateria.

Esto supone que no es necesario calcular el factor s¢p,4 para nuestra estrategia, por lo que:

s(t) = s, = Sgis

El célculo de sg;, se realiza mediante simulacion del modelo Simulink presentado en el capitulo anterior. La
simulacion se hace ante el ciclo de demanda de potencias expuesto en el capitulo 3, y presentado por [8], con
una duracion total de 2338 segundos. Los modelos de bateria y pila de combustible seguiran las
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especificaciones detalladas en las tablas 10 y 11, respectivamente.

Para ello llamaremos a la funcion “sdis”, que se puede consultar en el Anexo de cddigos de MATLAB, en la
cual se fija el parametro u a un valor entre 0 y 1, y se calculan las potencias que se distribuyen tanto para la
bateria como para la pila. Dicho célculo se resume en:

Ppc = Pgem x u

Ppat = Pgem — Prc

Haciendo esto, mediante bloques de integracion de Simulink se integra la sefial de la potencia de cada fuente
para cada valor del tiempo, resultando al final la energia que aportan cada uno de los sistemas.

Repitiendo esta simulacién para cada valor de u, nos resultan los siguientes valores de energia aportada por la
pila de combustible y la aportada por la bateria:

u(t) Epa: [M]] Esc [M]]
0 0 3.04
0.25 1.1033 2.983
0.5 2.2066 2.0124
0.75 3.3098 1.034
0.85 3.751 0.6383
0.95 4.185 0.2207
1 4.386 0

Tabla 15. Puntos obtenidos del calculo de los factores de equivalencia



Disefio del Sistema de Gestion de Energia de una Aeronave con Pila de Combustible

35¢

N
| ERN

0 1 2 3 4 5
Ee(tf) X 106

Figura 20. Representacion gradfica de la energia de consumo equivalente frente a la energia de la pila de
combustible.

Como puede observarse en la representacion grafica de los puntos obtenidos, la relacion entre ambas energias
es una recta con pendiente aproximadamente constante, salvando la primera unién de puntos. Esto sucede
debido a que la pila equipada, aun no teniendo en cuenta para este calculo la cantidad de hidrogeno a bordo,
tiene un maximo de potencia a la que puede operar, y por si misma no es capaz de dar potencia a la misién
completa.

La pendiente que tomaremos de factor de equivalencia, para mayor aproximacion, sera la media de las
pendientes de todos los tramos, evitando el mencionado antes por no tener interés para nuestro trabajo.

Por tanto, nuestro valor es S4;5 = 0.9447.

Significa esto que por cada Julio de energia eléctrica que se gasta a partir de las baterias se ahorran 0.9447
Julios de energia quimica. Es decir, interesa que la pila aporte la menor energia posible, ya que es mas facil
obtener energia de la bateria.

5.2.4. Restricciones

Para aplicar esta estrategia de una manera efectiva y realista, es necesario también definir claramente las
restricciones que nuestro sistema debe respetar. Es por ello que usaremos el comando de MATLAB “linprog”,
explicado en detalle en [16], que utilizara como restricciones:

o Pyem(t) = Ppg(t) + Pfc(t)

Siendo Pgep, la potencia demandada, Pp,q; la potencia de la bateria, Py, la potencia de la pila de
combustible, y P;, la potencia insatisfecha fruto de la no demanda cubierta por el sistema hibrido.

Esta restriccion se impone para que la suma de las tres potencias que salen del Controlador Supervisor
sea en cada instante la potencia total que se le demanda al sistema, menos la aportada por los paneles
solares.
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b Pbat(t) =< Vméxsist X Iméxdis

Siendo Vipsy,,., €l voltaje maximo al que puede trabajar el sistema, normalmente limitado por la
potencia maxima a la que puede operar la pila de combustible, € Iy, la intensidad maxima de
descarga de la bateria.

Esta restriccion nos marca el valor maximo que puede alcanzar la potencia de la bateria, dada por los
valores extremos de funcionamiento del sistema.

CméxXVméxsist
T-t

b Pbat(t) = (SOC(t) - SOCmin) X

Siendo SOC el estado de carga de la bateria, SOC_min es el valor minimo que deseamos que tenga la
bateria al final de la mision, C_maéx es la capacidad méaxima de la bateria y T es la duracion completa
de la mision.

Esta restriccion solo tiene sentido utilizarla en los casos en que se dispone de potencia suficiente en la
pila como para cargar la bateria o para suplirla en tramos de la misién con el objetivo de no bajar de
un estado de carga recomendado por el fabricante.

® Pfcml’n = Pfc (t) = Pfcméx

La potencia de la pila de combustible estd limitada inferiormente y superiormente por dos valores
prefijados. El valor superior lo da el fabricante, y el inferior se entiende como el valor minimo al que
puede operar la pila de manera constante sin que se apague, para evitar los tiempos de encendido a
mitad de la mision.

A continuacion se muestra el diagrama de flujo en el que se resumen las decisiones que tiene que tomar el
Controlador Supervisor en la estrategia ECMS. Como apunte, al ser la bateria el subsistema que mas energia
es capaz de aportar en comparacion con la pila de combustible, se ha disefiado este diagrama de manera que se
asume la hipotesis de que lo primero en agotarse sera el hidrogeno.
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5.2.5. Diagrama de Flujo
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6. Resultados

reajuste del sistema de energia para adecuarse a las nuevas demandas de potencia, asi como a las

Como ya se ha visto en las estimaciones del capitulo 3, para realizar la nueva mision es necesario un
caracteristicas propias de la misma, como picos de despegue y aterrizaje.

Llegados a este punto, y dado que el objetivo de este proyecto es poner en practica distintas estrategias de
control de energia con el modelo propuesto, se ha optado por aplicar distintos perfiles de mision, con la idea de
ver limites del modelo y su validez. También se estudiaran con dicho modelo el caso preliminar descrito en
[7], con su sistema de potencia para ver de una manera grafica y mas clara las inconveniencias de aplicarlo al
Tilt — Rotor.

Para cada una de las situaciones se aplicara la estrategia heuristica detallada en el capitulo anterior, asi como la
estrategia ECMS, pudiendo comparar los resultados de ambas estrategias aplicadas a varias misiones y poder
sacar las conclusiones oportunas. Aquellas de mas interés tendran mas graficas para controlar todas las
variables.

También durante el estudio del primer caso se aplicara dos veces la estrategia ECMS, ya que durante la
simulacion se propuso una modificacion de la forma de aplicar una restriccion, para hacerla mas eficiente de
cara a afrontar los picos de potencia que nos encontramos en la mision actual del Tilt-Rotor, y mediante la
comparacion entre graficas de ambas situaciones se observa con una mayor claridad la mejoria de la estrategia.

6.1. Perfil actual de la mision, con restricciones

En este primer caso, vamos a utilizar nuestro modelo con el perfil de mision actual del Tilt — Rotor,
explicado en [8] y capitulos anteriores, con los datos de la Tabla 16.

Tramo Tiempo(s) Potencia Energia
consumida(W)  tedrica(Wh)

Despegue 13,75 14468,82641 55,26287863
Cruceroida 1146,8 1811,041852 576,9174434
Aterrizaje 8,333 6542,257626 15,14350911
Despegue 13,75 14468,82641 55,26287863
Crucero vuelta 1146,8 1811,041852 576,9174434
Aterrizaje 8,333 6542,257626 15,14350911
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| 2337,766 1294,647662 |

Mision
+ factor de seguridad | 323,6619155 |
TOTAL | 1618,309578 |

Tabla 16. Datos del tiempo, potencia y energia demanda de la mision

Para afrontar esta misién usaremos el ltimo sistema que se propuso en el capitulo 3, capaz de

afrontar la demanda de la potencia en cada instante de tiempo.

Nombre

ANR26650M1-B

Numero de celdas
Moédulos en paralelo
Volumen por celda (m?3)
Masa por celda (kg)
Capacidad (A h)
Resistencia interna ()
Voltaje maximo (V)
Intensidad maxima (A)
Volumen (m?)
Masa (kg)
Volumen bat. + BMS (m?)
Masa bat + BMS (kg)

Tabla 17. Especificaciones de la bateria para la mision actual

Nombre

18
2
3.805e-5
0.076
90
0.029
59.4
120
1.3698e-3
2.736
1.46¢-3
2916

AEROSTAK 1000-65

Numero de celdas
Potencia media (W)
Potencia maxima (W)
Masa (kg)
Volumen (m3)

Voltaje maximo (V)

Intensidad maxima (A)

Tabla 18. Especificaciones de la pila de combustible para la mision actual

65
1000
1300

1.8

4.755e-3
61.8
35
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Parametros S0C, Vyq, (V) MasaH;(g) Pgem (W) Masaentanque (g)

Valores Iniciales 87.5 53.5 0 14448 7

Tabla 19. Valores iniciales de la simulacion para la mision actual

El perfil de la mision, junto con el aporte energético que dan los paneles solares, se muestran en la
siguiente figura:

] 500 000 1600 2000
Time (sec)

Figura 21. Perfil de potencias demandada actual y la aportada por los paneles solares

La potencia que aportan los paneles solares se resta a la potencia demandada para obtener la potencia
real que se demanda a la bateria y a la pila de combustible, que son los que entran dentro del sistema
de gestion de potencia.

6.1.1. Aplicacion de la estrategia heuristica

La aplicacion de esta estrategia se basa en buscar el maximo apoyo por parte de la pila a la bateria en
aquellos tramos donde la demanda es mayor: despegue y aterrizaje. Para ello ha elegido un valor
minimo de potencia de la pila para que trabajando a esa potencia en los tramos de crucero tenga
hidrégeno suficiente para apoyar a la bateria cuando la potencia demandada es mayor.

Se ha simulado la mision para distintos valores de potencia minima de la pila buscando que la
cantidad de hidrogeno al final de la mision sea minima, con la intenciéon de que en crucero se apoye
también lo maximo a la bateria sin dejar de hacerlo en el resto de tramos.

Asi, los resultados son los siguientes:
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Figura 22. Voltaje de la bateria durante la mision actual, aplicando la estrategia heuristica
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Figura 23. Intensidad de la bateria durante la mision actual, aplicando la estrategia heuristica
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Figura 24. Estado de carga de la bateria (SOC) durante la mision actual, aplicando la estrategia heuristica
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Figura 25. Potencia aportada por la bateria durante la mision actual, aplicando la estrategia heuristica
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Figura 26. Energia aportada por la bateria durante la mision actual, aplicando la estrategia heuristica
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Figura 29. Masa de hidrégeno consumida por la pila de combustible durante la mision actual, aplicando la
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Algunas conclusiones que podemos sacar en primera instancia de la aplicacion de la estrategia
heuristica a esta mision son las siguientes:

o Los limites de trabajo del sistema, tanto el voltaje de la bateria como la intensidad de
descarga, se respetan, llegando a estar muy cerca del limite en los picos de potencia
demandada de la mision , pero cumpliendo las restricciones.

o FEl estado de carga de la bateria, dada su capacidad, se mantiene aproximadamente dentro de
los limites de recomendados por el fabricante, sobrepasando el inferior unicamente por un
margen de 5 puntos.

o Tanto la aportacion de potencia de la bateria como de la pila sufren un cambio muy brusco en
los tramos de aterrizaje y despegue, siendo esto especialmente problematico de cara a la vida
util de la pila de combustible.

o La energia aportada por la bateria alcanza los 1160 Wh, y la pila los 155 Wh, lo que unido a
no tener potencia insatisfecha nos da un grado de hibridacion del sistema estimado del 88.2 %
(del 11.7 % segun la notacion de los trabajos anteriores a este)

o A pesar de operar la pila a maxima potencia en los momentos de mayor demanda, el grado de
hibridacion alcanza en esos puntos su grado mas alto, superando el 92 %, lo que hace
replantearse hasta que punto conviene forzar a la pila de combustible a hacer cambios tan
bruscos, y no hacer que la pila cubra en su totalidad esos tramos. Si asi fuera, la pila podria
apoyar en los tramos de crucero a la bateria en mayor medida, y tener una vida util mas
duradera.

Como se vera en la aplicacion de la estrategia ECMS tras la modificacion, este punto queda
subsanado.

o La cantidad de hidrogeno restante en el tanque es de 0.065g, lo que pone de manifiesto el
buen funcionamiento de la restriccion heuristica de adaptar el consumo de hidrogeno a la
cantidad disponible.

o Por ultimo, se ve como la estrategia permite el abastecimiento total de la potencia
demandada.

6.1.2. Aplicacion de la estrategia ECMS

En este caso vamos a comprobar como funciona el método ECMS propuesto en caso de que queramos cumplir
con la restriccion de fijar un estado de carga de la bateria al final de 1a mision. Dicha restriccion tiene intereses
de eficiencia, ya que cada bateria tiene un rango de valores en los que opera a maxima eficiencia, dado por el
fabricante. La bateria que llevamos equipada opera a maxima eficiencia cuando su estado de carga se
encuentra en el rango [67.5%, 87.5%].

Los resultados son los siguientes:
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Figura 32. Voltaje de la bateria durante la mision actual, aplicando la estrategia ECMS
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Figura 33. Intensidad de la bateria durante la mision actual, aplicando la estrategia ECMS
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Figura 34. Estado de carga de la bateria (SOC) durante la mision actual, aplicando la estrategia ECMS

8000

7000

6000

5000

Pbat (W]

4000

3000

2000

1000 - ;
0 500 1000 1500 2000 2500

t[s]

Figura 35. Potencia aportada por la pila durante la mision actual, aplicando la estrategia ECMS
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Figura 36. Energia aportada por la bateria durante la mision actual, aplicando la estrategia ECMS
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Figura 37. Voltaje de la pila de combustible durante la mision actual, aplicando la estrategia ECMS
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Figura 38. Intensidad de la pila de combustible durante la mision actual, aplicando la estrategia ECMS

1400

1200

1000

800

P (W

600

400

200

500 1000 1500 2000
t[s]

Figura 39. Potencia aportada por la pila de combustible durante la mision actual, aplicando la estrategia
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Figura 40. Energia aportada por la pila de combustible durante la mision actual, aplicando la estrategia
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Figura 42. Parametro de hibridacion del sistema de potencia durante la mision actual, aplicando la
estrategia ECMS
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Figura 43. Potencia insatisfecha por el sistema de potencia durante la mision actual, aplicando la estrategia
ECMS
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Las conclusiones mas significativas que podemos extraer de las graficas obtenidas son las siguientes:

o El estado de carga de la bateria varia poco en toda la mision, debido a la restriccion en el
estado de carga final impuesto en la estrategia y también al aumento de la capacidad de la
misma para conseguir elevar la potencia méaxima a ofrecer, ademas de la poca duracion de los
picos de potencia comparados con el global de la mision.

o Como sucedia con la estrategia heuristica, la pila de combustible sufre cambios bruscos en las
altas demandas de potencia para intentar apoyar a la bateria. La pila no estd preparada para
tales cambios, viendo reducida su vida util de tener que operar siempre asi.

Si quisiéramos usar una pila menos potente, necesitariamos buscar convertidores en el
mercado que nos permitan trabajar al voltaje maximo que requiere la bateria para afrontar los
picos de potencia, aunque tal sistema también aportaria peso y reduccion de espacio.

o En el momento que se agota el hidrogeno, la grafica de la bateria referente a potencia refleja
un escalon como consecuencia del mismo, asi como todas las graficas correspondientes a la
pila se hacen constantes.

o El parametro de hibridacion baja hasta el 50% en los picos, por no poder la bateria cumplir
todas las restricciones.

o Lasuma de la energia obtenida por pila y bateria resulta ser cercana a 1160 Wh, lejos de los
1294 Wh requeridos para afrontar la mision

o Como consecuencia del no cumplimiento de todas las restricciones en los picos de potencia,
se genera una potencia insatisfecha realmente alta, inasumible en este caso.

El problema de esto ultimo nos lo encontramos con la restriccion en el estado final de la carga, Por lo
siguiente. La férmula de la restriccion es:

Cmax X Vinaxg;op
T-t

Prsx = (SOC(t) - SOCmin) X

Analizando la férmula, y viendo el tipo de mision que estamos manejando, con picos de potencia
desmesurados, esta restriccion se desajusta. Esto sucede porque, fijado un valor minimo del SOC, con
todos los demas datos tenidos en cuenta salvo los que dependen del tiempo, la potencia maxima se
calcula como si el tiempo restante de la mision tuviera que operar con la demanda en un tiempo t.
Dicho de otra manera, al comenzar la mision, cuando la demanda estd en torno a los 14 kW, el
controlador supervisor no sabe cuanto va a durar el pico de potencia, y gestiona la potencia de la
bateria como si el resto de la mision tuviera que limitar esa potencia maxima para que al final de la
misma el SOC sea el minimo impuesto. Eso hace que el pico del comienzo de la mision y el de mitad
de la mision generen una potencia insatisfecha muy grande, no asi en el ltimo donde el denominador
es muy chico y la diferencia del SoC actual con el minimo es grande como para aumentar al maximo
la potencia y ser capaces de satisfacer la demanda.

Para solventar este problema sin tener que eliminar la restriccion, como los picos de potencia en esta
mision suponen en torno al 1.5% del tiempo, se va a introducir en el método una modificacion de tal
manera que en aquellas demandas de potencia muy por encima de la moda de la mision, esta
restriccion no tenga efecto.

El error que supone optar por este camino, ademas del propio por ser un método de control sub-
optimo, es el de no tener en cuenta la restriccion el tiempo que duran los picos.

Vamos a probar nuevamente el método, pero ahora con la modificacion descrita, imponiendo un SOC
minimo del 67.5%.
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Los resultados son los siguientes:
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Figura 44. Voltaje de la bateria durante la mision actual, aplicando la estrategia ECMS modificada para
afrontar picos de potencia demandada
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Figura 46. Estado de carga de la bateria (SOC) durante la mision actual, aplicando la estrategia ECMS
modificada para afrontar picos de potencia demandada
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Figura 47. Potencia aportada por la bateria durante la mision actual, aplicando la estrategia ECMS
modificada para afrontar picos de potencia demandada
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Figura 48. Energia aportada por la bateria durante la mision actual, aplicando la estrategia ECMS
modificada para afrontar picos de potencia demandada
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Figura 49. Voltaje de la pila de combustible durante la mision actual, aplicando la estrategia ECMS
modificada para afrontar los picos de potencia demandada
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Figura 50. Intensidad de la pila de combustible durante la mision actual, aplicando la estrategia ECMS
modificada para afrontar los picos de potencia demandada
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Figura 51. Potencia aportada por la pila de combustible durante la mision actual, aplicando la estrategia
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Figura 52. Energia aportada por la pila de combustible durante la mision actual, aplicando la estrategia
ECMS modificada para afrontar picos de potencia demandada
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Figura 53. Masa de hidrogeno consumida durante la mision actual, aplicando la estrategia ECMS
modificada para afrontar picos de potencia demandada

e  Parametro de Hibridacion

0.95

09

s 0.85 -
N

0.75 I\

N

0 500 1000 1500 2000 2500
tfs]

0.7

Figura 54. Parametro de hibridacion del sistema de potencia durante la mision actual, aplicando la
estrategia ECMS modificada para afrontar picos de potencia demandada
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Figura 55. Potencia insatisfecha por el sistema de potencia durante la mision actual, aplicando la estrategia

ECMS modificada para afrontar picos de potencia demandada

A la vista de estos nuevos resultados, podemos sacar mas cosas en claro de nuestro modelo y del

método:

O

Mientras no se llegue al valor del SOC minimo impuesto, el método hace que nos ajustemos
lo maximo posible a €I, llegando en este caso al 66 % por haberse agotado el hidrégeno y no
poder ayudarnos de él para cumplir la restriccion, lo que demuestra la validez de la
modificacion.

Para estudiar la validez completa del método realizado, en apartados posteriores se volvera a
simular esta mision pero aumentando la cantidad de hidrégeno a bordo, y viendo asi cuanto
nos acercamos al valor recomendado por el fabricante.

Cuando el hidrogeno se acaba, el sistema pasa a operar unicamente con bateria, notandose el
cambio en cada grafica en el escalon debido a la necesidad de suplir la potencia que aportaba
la pila.

En el caso de la potencia de la pila, varia de manera suave con el tiempo salvo en los picos,
donde se ve requerida por la bateria para cumplir las restricciones. Dicha variacion es el
reflejo de como la pila ayuda a la bateria a cumplir la restriccion en el SOC, que deja de tener
efecto momentaneo en los picos de potencia demandada y de manera permanente tras
agotarse el hidrogeno.

En este caso la potencia insatisfecha es practicamente nula, pudiéndose afrontar la mision
empleando esta estrategia sin ningun tipo de problema.

Otro aspecto de interés se puede apreciar en la Figura 45, donde se ha indicado con el cursor
el valor de la intensidad de la bateria en el maximo. Como se puede ver, se muestran 230 A.
Si nos vamos al Anexo B, dentro de las especificaciones de la bateria podemos ver como la
misma puede operar a un maximo de 120 A (recordemos que existen en nuestro sistema dos
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modulos en paralelo, lo que eleva la intensidad total de trabajo hasta los 240 A) solo durante
10 segundos. Como la duracion en el tramo de despegue es de 13.75 segundos, se ha supuesto
que la pila puede operar algo mas de tiempo si reducimos la potencia maxima de operacion.

6.2. Perfil preliminar teérico de la misién

Con animo de ilustrar como se comporta nuestro con modelo con las distintas estrategias propuestas,
se ha decidido hacer un estudio del sistema de energia de [7], junto con sus datos preliminares de
mision. Los datos de demanda de potencia, energia y el tiempo en cada tramo se reflejan en la

siguiente tabla:
Potencia Energia
Tramo Tiempo(s) tedrica(W) tedrica(Wh)
Despegue 50 3730 51,80555556
Crucero ida 900 1122 280,5
Aterrizaje 50 3730 51,80555556
Despegue 50 3730 51,80555556
Crucero vuelta 900 1122 280,5
Aterrizaje 50 3730 51,80555556
Misién 2000 768,2222222
factor de seguridad 192,0577778
TOTAL 960,28

Tabla 20. Tiempo, potencia y energia teoricas demandadas al sistema de potencia en [7]

Con estos datos, el estudio que se realizé concluy6 en que se iba a equipar una pila de combustible de
una energia especifica aproximada de 200.12 Wh/kg y una bateria del modelo ANR26650M1-B con
las siguientes caracteristicas, especificadas en la Tabla 21.

Nombre ANR26650M1-B
Numero de celdas 13
Moédulos en paralelo 1
Volumen por celda (m?3) 3.805e-5
Masa por celda (kg) 0.076
Capacidad (A h) 32.5
Resistencia interna () 0.042
Voltaje maximo (V) 429
Intensidad maxima (A) 120
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Volumen (m?) 4.9469¢-4
Masa (kg) 0.988

Volumen bat. + BMS (m?) 5.8918e-4
Masa bat + BMS (kg) 1.168

Tabla 21. Especificaciones de la bateria equipada en [7]

La pila que se proponia para la mision era una A-200 PEW FUEL CELL, de la empresa
AEROSTAK. Dicha empresa ha sacado un modelo actualizado, cuyas diferencias basicas se recogen

en la Tabla 22.
Modelo N°de Potencia Max. Volumen  Masa (g) Max.
celdas W) Potencia (dm?3) Voltaje
W) V)
A-200 35 200 220 1.61784 650 24
A-250 37 250 300 1.6368 730 352

Tabla 22. Comparativa de especificaciones entre el modelo de pila de combustible equipado en [ 7] y el
modelo actualizado por la empresa AEROSTAK

Como se puede ver, el modelo actualizado proporciona mas potencia media y maxima, y lo mas
importante, eleva la tension de trabajo hasta los 35.2 V, lo que hace que podamos eliminar el
convertidor que existia en el modelo de [7] con la reduccion de peso que conlleva, que da margen en
las restricciones.

Ademas, el volumen ha variado en el orden centésimas de litro, lo que unido a la disposicion de las
alas del Tilt-Rotor para almacenar el hidrogeno, hace que la cantidad de hidrogeno pueda ser
aumentada. Sin embargo, como nuestro interés es el de probar estrategias, y dado que no se ha hecho
un estudio a fondo del hidrogeno que cabria en el UAV, mantendremos los 5.931 g que se llevaban a
bordo en [7].

El perfil de la mision, junto con el aporte energético que dan los paneles solares, se muestran en la
Figura 54.
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Figura 56. Perfil de potencia demandada en [7), asi como la aportacion de los paneles solares
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Parametros S0C, Vpg, (V) MasaH,(g) Pyemn (W) Masaentanque (g)

Valores Iniciales 87.5 35.2 0 3730 5.9310

Tabla 23. Valores iniciales de la simulacion con el sistema de potencia y demanda de potencia de [7]

6.2.2. Aplicacion de la estrategia heuristica.

La estrategia heuristica, explicada en el capitulo 5, se resume en dos reglas principales:

o Enlos tramos de despegue y aterrizaje, donde la demanda de potencia es maxima, la pila de
combustible funcionara a la méxima potencia que es capaz de dar, apoyando a la bateria.

o Enlos tramos de crucero, la pila operara de manera que el hidrogeno que llevamos a bordo se
ajuste a la mision total, de manera que al final de la mision se agoten las existencias.

La funcién a implementar en el controlador supervisor se puede ver en el Anexo CODIGOS. Los
resultados de la simulacion se muestran a continuacion:
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Figura 57. Voltaje de la bateria durante la mision anterior, aplicando la estraategia heurisitca
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Figura 58. Intensidad de la bateria durante la mision anterior , aplicando la estrategia heuristica
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Figura 59. Estado de carga de la bateria durante la mision anterior , aplicando la estrategia heurisitca
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Figura 60. Potencia aportada por la bateria durante la mision anterior , aplicando la estrategia heurisitca
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Figura 61. Energia aportada por la bateria durante la mision anterior, aplicando la estrategia heurisitca
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Figura 62. Potencia aportada por la pila de combustible durante la mision anterior , aplicando la estrategia
heuristica
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Figura 63. Energia aportada por la pila de combustible durante la mision anterior , aplicando la estrategia
heurisitca
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Figura 64. Masa de hidrogeno consumida por la pila de combustible durante la mision anterior, aplicando la
estrategia heurisitca
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Figura 65. Pardametro de hibridacion del sistema de potencia durante la mision anterior , aplicando la
estrategia heurisitca
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Lo mas claro que se puede obtener de los resultados graficos es lo siguiente:

o Todos los parametros se encuentran dentro de su rango, respetando limites y restricciones,
pero acercandonos en los tramos de mayor demanda a ellos, lo que demuestra un buen ajuste
del sistema de energia respecto a la mision a afrontar.

o Aunque la pila opere a maxima potencia en los tramos de mayor demanda, observando los
resultados del pardmetro de hibridacién nos damos cuenta de que la aportacion es muy
pequefia en comparacion con la bateria, alcanzandose un 92 % en la hibridacion. Solo en los
tramos de crucero tendriamos una aportacion energética similar al grado de hibridacion total
que tiene este sistema, de un 79%.

o Enla gréafica de masa de hidrégeno consumida se ve como alcanzamos aproximadamente los
5.931 g disponibles, verificando el ajuste de la mision a la cantidad llevada a bordo.

o Otro indicativo mas de la poca aportacion de la pila con respecto a la bateria es la
comparacion de graficas de energia, donde la bateria casi quintuplica la aportacion de la pila.

o Elestado de carga final de la bateria es cercano al 30%, lo que demuestra el cierto margen de
energia que se tuvo en cuenta al modelar este sistema de potencia para afrontar posibles
modificaciones de pequefio grado en la mision.

o La potencia insatisfecha es nula en este caso, con una grafica analoga a la Figura 31, solo
diferenciandose en el tiempo de simulacion.

6.2.3. Aplicacion de la estrategia ECMS

En este caso aplicaremos la estrategia ECMS al sistema propuesto por [7]. En este caso se ha
modificado la restriccion del estado de carga final de la bateria, situando el SOC minimo en un 20%,
ya que a la vista de los resultados de la estrategia heuristica, es imposible que con este sistema la
bateria equipada no baje del 67.5 % del SOC para operar en zona de maxima eficiencia.

También se ha tenido en cuenta la relajacion de la restriccion del estado de carga final para los tramos
de mas demanda de potencia, por ser su duracion mucho menor que el total de 1a mision.

Los resultados son los siguientes:
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Figura 66. Voltaje de la bateria durante la mision anterior, aplicando la estrategia ECMS modificada para
afrontar picos de potencia demandada
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Figura 67. Intensidad de la bateria durante la mision anterior, aplicando la estrategia ECMS modificada
para afrontar picos de potencia demandada
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Figura 68. Estado de carga de la bateria durante la mision anterior , aplicando la estrategia ECMS
modificada para afrontar picos de potencia demandada
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Figura 69. Potencia aportada por la bateria durante la mision anterior , aplicando la estrategia ECMS
modificada para afrontar picos de potencia demandada
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Figura 70. Energia aportada por la bateria durante la mision anterior , aplicando la estrategia ECMS
modificada para afrontar picos de potencia demandada
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Figura 71. Potencia aportada por la pila de combustible durante la mision anterior , aplicando la estrategia
ECMS modificada para afrontar picos de potencia demandada
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Figura 72. Energia aportada por la pila de combustible durante la mision anterior, aplicando la estrategia
ECMS modificada para afrontar picos de potencia demandada
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Figura 73. Masa de hidrégeno consumida por la pila de combustible durante la mision anterior, aplicando la
estrategia ECMS modificada para afrontar picos de potencia demandada
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Figura 74. Parametro de hibridacion del sistema de potencia durante la mision anterior , aplicando la
estrategia ECMS modificada para afrontar picos de potencia demandada
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Figura 75. Potencia insatisfecha por el sistema de potencia durante la mision anterior , aplicando la
estrategia ECMS modificada para afrontar picos de potencia demandada
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A diferencia del uso de la estrategia heuristica, la estrategia ECMS hace mas uso de la bateria,
dejando a la pila operando siempre a su valor minimo, Esto se debe al factor de equivalencia, que
marca lo que le cuesta al sistema obtener energia de la pila o bateria. Como en nuestro caso s<1, a la
bateria le cuesta menos operar que a la pila, por lo que siempre que sea posible esta demandara la
maxima potencia de la bateria antes que la de la pila. Otra manera mas de apreciar esto anterior es
observar la Figura 73, donde se puede ver como se consume solo 2.5 g de hidrégeno, de los 5.931 g
totales en los tanques.

Comparandolo con el caso anterior de aplicacion de la estrategia ECMS, se puede ver que la manera
de operar es la misma, solo viéndose una distincion, y es en la diferencia del SOC minimo con el SOC
final, que es mayor. Esto se debe a que en este caso la duracion de los tramos de mayor demanda de
potencia copan el 10% de la mision.

6.3. Perfil actual de la mision, sin tener en cuenta restricciones de volumen y peso

Vamos a resolver ahora el mismo caso del apartado 6.1, pero en este caso vamos a poner un limite en
cantidad de hidrégeno que dé de sobra para afrontar la mision. El objetivo es ver la efectividad de la
estrategia si el sistema dispone de todos los medios disponibles al alcance.

Para ser realistas con el proyecto, vamos a suponer un limite de 14 g de hidrogeno, que seria afiadir un
tanque mas al equipo ya montado, que se mantendra para este caso. Unicamente aplicaremos la
estrategia ECMS, que es la que nos va a dar unos resultados mas optimos de cara a la mision y al
mantenimiento del sistema.

6.3.1. Aplicacion de la estrategia ECMS
Parametros S0C, Vyq, V) MasaH;(g) Pgem (W) Masaentanque (g)
Valores Iniciales 87.5 55 0 14448 14 |

Tabla 24. Valores iniciales de la simulacion de la mision actual, con mayor cantidad de hidrogeno en los

tanques

Los resultados son los siguientes:
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Figura 76. Voltaje de la bateria durante la mision actual, afiadiendo mas hidrogeno al sistema y aplicando la
estrategia ECMS modificada
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Figura 77. Intensidad de la bateria durante la mision actual, afiadiendo mds hidrégeno al sistema y aplicando
la estrategia ECMS modificada
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Figura 78. Estado de carga de la bateria (SOC) durante la mision actual, ariadiendo mas hidrogeno al
sistema y aplicando la estrategia ECMS modificada
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Figura 79. Potencia aportada por la bateria durante la mision actual, ariadiendo mas hidrogeno al sistema y
aplicando la estrategia ECMS modificada™
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Figura 80. Energia aportada por la bateria durante la mision actual, afiadiendo mds hidrogeno al sistema y
aplicando la estrategia ECMS modificada
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Figura 81. Voltaje de la pila de combustible durante la mision actual, afiadiendo mds hidrogeno al sistema y
aplicando la estrategia ECMS modificada
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Figura 82. Intensidad de la pila de combustible durante la mision actual, anadiendo mds hidrogeno al
sistema y aplicando la estrategia ECMS modificada
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Figura 83. Potencia aportada por la pila de combustible durante la mision actual, anadiendo mds hidrogeno
al sistema y aplicando la estrategia ECMS modificada
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Figura 84. Energia aportada por la pila de combustible durante la mision actual, afiadiendo mas hidrogeno
al sistema y aplicando la estrategia ECMS modificada
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Figura 85. Masa de hidrégeno consumida por la pila de combustible durante la mision actual, afiadiendo mds
hidrogeno al sistema y aplicando la estrategia ECMS modificadad
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Figura 86. Parametro de hibridacion del sistema de potencia durante la mision actual, afiadiendo mas
hidrogeno al sistema y aplicando la estrategia ECMS modificada
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Figura 87. Potencia insatisfecha por el sistema de potencia durante la mision actual, ariadiendo mas
hidrogeno al sistema y aplicando la estrategia ECMS modificada
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A la vista de las graficas, y distinguiendo con casos anteriores en los que se ha aplicado el método
ECMS, se pueden sacar varias conclusiones:

o Lapila de combustible, al igual que en el primer caso que se estudio esta estrategia, apoya a
la bateria durante la mision para cumplir la restriccion final en el estado de la carga, pero la
mayor cantidad disponible de hidrégeno le permite funcionar hasta el final.

o Eneste caso, el SOC final queda situado en un 67.46 %, lo que demuestra la efectividad del
método para sistemas que permiten una mayor gestion de la energia. El hecho de que no haya
quedado por encima de los 67.5% se debe a que cuando la bateria no necesita de la pila para
cumplir con los picos de demanda, esta ultima trabaja a minima potencia, que es lo que
sucede al final de la mision, donde el pico es cercano a los 7 kW.

En los picos que sobrepasan los 14 kW, la bateria si necesita de la pila para afrontarlos con
garantias, de ahi que también haya un cambio algo brusco en la potencia ofrecida, pero no es
comparable al comportamiento bajo la estrategia heuristica.

o El parametro que mide el grado de hibridacion local llega a bajar hasta un 73%, como en el
caso que equipamos 7 gramos de hidrogeno a bordo, pero ahora manteniéndose alrededor del
mismo hasta el tramo de aterrizaje, debido a la mayor cantidad disponible en los tanques, lo
que muestra una distribucion de la potencia a aportar algo mas compensada entre bateria y
pila, a diferencia del sistema equipado para afrontar la mision preliminar de [7].

o Otro indicativo de este ultimo apartado es la energia total aportada por ambos sistemas,
quedando en el caso de la bateria algo por debajo de los 1000 Wh y alcanzando la pila de
combustible valores cercanos a los 240 Wh.

Esta mision con este sistema de energia se simuld también para el caso de tener en cuenta la
restriccion en el SOC en los picos de potencia, con resultados muy malos de cara a mantenimiento de
la pila, ya que esta variaba bruscamente entre valor minimo y maximo de la misma, y no llegando en
dichos picos a cubrir toda la demanda de potencia, generando potencia insatisfecha.
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7. Conclusiones

Después de haber obtenido todas las graficas para los distintas misiones con las estrategias propuestas, se han
recogido en la Tabla 25 los resultados numéricos mds significativos de la mision actual, a modo de
comparacion.

Parametros Heuristica ECMS (7 ECMS Unidades
(7g) 8 (g

Grado de Hibridacién Minimo - u,,;,, 0.8277 0.7231 0.7235 -
Energia final de la Pila - E. (t) 153.7988  154.1516  234.5290 Wh
Energia final de la Bateria - E; (tf) 1070.2 1069.7 989.3457 Wh
Estado de carga final de la Bateria - SOC (ty) 62.4381 65.6230 67.2668 %
Masa de hidrégeno consumido - my, 6.9350 7 10.6906 g
Intensidad maxima de la Pila 24.6154 18.1844 15.9739 A
Intensidad maxima de la Bateria 232 230 230 A
Voltaje maximo de la Pila 54.3468 59.8787 54.1060 v
Voltaje maximo de la Bateria 57.4084 58.4564 58.5659 A%
Potencia maxima de la Pila 1100 904.4288  805.8377 W
Potencia maxima de la Bateria 13348 13445 13445 W

Tabla 25. Comparativa entre las estrategias propuestas de los parametros caracteristicos del sistema de potencia, para
la mision actual
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Entre la estrategia heuristica y la ECMS con 7 gramos de hidrégeno en los tanques se puede ver que, en cuanto
a numeros, no distan mucho uno de la otra, ya que la estrategia heuristica finaliza con un 62.4381% de carga
en las baterias, por un 65.62 % de la estrategia ECMS. Otro aspecto resefiable, tal y como se recogia en las
graficas, es la adecuacion de la estrategia heuristica al hidrogeno disponible, a diferencia de la estrategia
ECMS, que lo agota pasados 1600 segundos de la mision. También se puede ver como en la estrategia ECMS
se alcanza un valor mas pequefio del grado de hibridacion local, lo que da mds responsabilidad a la pila en
algunos tramos frente a la estrategia heuristica.

La estrategia ECMS mejora a la heuristica en lo referente a trato de la pila, ya no solo por lo comentado en el
capitulo de resultados en cuanto a los cambios bruscos de potencia aportada, sino también por ser la potencia
maxima que aporta inferior a la maxima de la pila.

Commparando las dos aplicaciones de estrategia ECMS, destacar como el aporte de hidrogeno en los tanques
se traduce en una mayor contribucion general de la pila de combustible a la energia del sistema, no asi su
grado de hibridacion local minimo, que se mantiene practicamente igual en ambos casos.

El resto de parametros respetan los limites impuestos por los fabricantes, en los tres casos expuestos en la
Tabla 25.

Este trabajo se inici6 con el objetivo de gestionar la energia del sistema de potencia del Tilt- Rotor, del
proyecto Emergentia. Tras cambios en la demanda de potencia que hubo durante el desarrollo de este
proyecto hubo que buscar la manera de reajustar el sistema propuesto por [7], debido a la diferencia de los
datos nuevos con los de partida. Tras varias estimaciones, se ha verificado de la posibilidad de hacer un
reajuste del espacio utilizado dentro del Tilt-Rotor como para equipar un sistema de energia capaz de cumplir
con las nuevas demandas de la mision.

Queda, como futuras vias de avance, escoger qué sistema hace que el aprovechamiento del espacio del UAV
se haga de la manera mas eficiente, pudiendo utilizarse como punto de partida algunas de las propuestas en las
estimaciones, asi como los resultados en cantidad de hidrogeno y estado de carga de la bateria obtenidos por
el modelo y las distintas estrategias.

Desde un punto de vista de aplicacion de las estrategias propuestas en este proyecto, convino el cambio de
mision y relajacion en las restricciones de espacio para afrontar la mision, ya que para que gestionar la energia
entre varios subsistemas de potencia, se necesita que ambos sistemas tengan un margen suficiente de potencia
y energia para poder cumplir las restricciones que lleven al conjunto a una mayor eficiencia.

Como prueba de esto tltimo, esta el estudio hecho al sistema anterior con la mision preliminar, donde la pila,
al tener tan poca potencia y existir muy poco hidrogeno llevado a bordo, no es capaz de hacer que la bateria
trabaje en el estado de carga recomendado por el fabricante para una mayor eficiencia, lo que obliga a bajar la
restriccion en el SOC final a 20%. Comparandolo con el Gltimo caso expuesto, a pesar de tener una mayor
cantidad de hidrogeno de la posible por ahora, se ve como el cumplimiento de la restriccion en el SOC final
del 67.5% es practicamente cumplida. Incluso en el caso que equipamos una cantidad admisible de hidrogeno
nos quedamos muy cerca de ese valor.

Entre las estrategias aplicadas, se ve un mayor trato del sistema efectuado por la estrategia ECMS, que reduce
en la medida de lo posible los saltos de potencia bruscos que tiene que afrontar la pila para cumplir con las
restricciones, siendo la bateria la que en mayor medida afronta tales saltos.

Otra posible via de avance seria emplear una restriccion adicional, buscando reducir aun mas los cambios de
potencia ofrecida por la pila, para que tenga una transicion mas suave. Si bien es cierto que se intent6 aplicar,
pero debido a los saltos de potencia tan bruscos que tiene la mision actual y a la funcion de MATLAB
empleada en el Controlador Supervisor, la simulacion se veia muy ralentizada.

Cabe destacar también la versatilidad del modelo propuesto junto con los métodos aplicados por el controlador
supervisor, validos para cualquier sistema que emplee una bateria y una pila de combustible, pudiendo ser
modelado cualquier sistema real sin mas que cambiar los parametros de los bloques. Ahi reside la potencia de
este trabajo, que puede ir mas alla del proyecto Emergentia, y con unos leves cambios, servir para gestionar la
energia de otros proyectos que lo precisen.

Una de las maneras de mejorar este método y hacerlo extensivo a mas sistemas aun es implementando la
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posibilidad de recargar las baterias, que de cara a gestionar la energia te da una mayor versatilidad y
posibilidad de aplicar distintas estrategias. La posibilidad de recargar baterias hard que otras estrategias, como

Dynamic Programming, sean aplicables y se pueda mejorar el estudio de la gestion de energia, comparandolas
entre ellas.
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A. Pilas de Combustible AEROSTAK
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OHES

AEROSTAK

ULTRA-LIGHT FUEL CELLS

STANDARD SIZES AND POWER
CONFIGURATIONS
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OHES

AEROSTAK 250

SPECIFICATIONS

Stack Design 37 cells
Stack Rated Power 250W
Stack Peak Power 300w
Stack Voltage Range 222N <352V
Stack Current Range 0-133
Air Input Temperature 0-35°C
Cooling Aur (Integrated fan]

Total FC System Weight

FC System Dimensions
(With Casing]

Hydrogen Input Pressure 0.6 - 0.8bar
Hydrogen Purity Required 99.999 %
Hydrogen Max. Consumption <3.8 Limin
Start Up Time <30 s

Suggested Hybrid LiPo

PERFORMANCE
40 CURVES e %0

32 - 240
s I - g
%ﬂ’ 24 - 180 -
gL _ 3
S 16 - 120 o
- -’ -
- -7 L
n 8 - = |-V Curve 60 ol
Pl = = |-P Curve
0 = 0
0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 110 1
Stack Current (A)
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OHES

AEROSTAK 500

SPECIFICATIONS

Stack Design 45 cells

Stack Rated Power
Stack Peak Power
Stack Voltage Range

Stack Current Range

Air Input Temperature 0-35C

Con“ng Aar [ ntegrate d fan)
Tetal FC System Weight

FC System Dimensions
(With Casing)

Hydrogen Input Pressure

TIm

Hydragen Purity Required

H}rdrogen Max. Cr_)nsumptign < 760U min

Start Up Time
Suggested Hybrid LiPo

PERFORMANCE
»0 CURVES - 8o

40 | S— T 480

360

W

o

\
A}

240

[

o
N

“

Stack Vo|‘tage v)
\
Stack Power (W)

— |-\ Curve 120

- — = |-P Curve
0 < 0
0 3 6 9 12 15 18
Stack Current (A)

Disclaimer: the information contained in this brachure can change without natice snd cannst be considered a8 centractually binding

—
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AEROSTAK 1000-50

SPECIFICATIONS

Stack Design 50 cells

Stack Rated Power 1000 W

Stack Peak Power 1200 W

Stack Wolta ge Ran ge

Stack Current Range 0 -40 4

Air IFIPUT Temperafure i._l.' '3-"' "

Cc&o“ng Aar [ d fan)

Total FC System Weight 2036 ¢

FC System Dimensions .

(With Casing]

Hydrogen |r1put Pressure 0.6 0.8 bar

H yd rogen purity R er;luired

Hydrogen Max. Ccnsumptian <16

Start Up Time <30 s

Suggested Hybrid LiPo 95 (>100C discharge rated)

PERFORMANCE
CURVES _-

-\______ -'_.f

- —

— |-\/ Curve
= = |-P Curve

8 12 16 20 24 28
Stack Current (A)
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AEROSTAK 1000-65

SPECIFICATIONS

Stack Des.ign BS cells

Stack Rated Power 1000 W

Stack Peak Power

Stack Voltage Range 1.8
Stack Current Range Pt
Air Input Temperature 0-35=C
Cooling Air (Integrated fan)
Total FC System Weight 1800 g
FC System Dimensions 104 e w197 v 193

(With Casing)

Hydrogen Input Pressure

Hydrogen Purity Required

Hydrogen Max. Consumption

Start Up Time - 30
Suggested Hybrid LiPo 105 (1000 disch

rpe rated)

PERFORMANCE

70 CURVES T-1
B0 N i

S 50 -
- -~
o 40 1=
S P
E 30 ~ -
¥ 20 L7
m
- PR —|-/ Curve
10 7
- = = |-P Curve

0
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20 22 24 26

Stack Current (A)

1,300
1,114
829
743
557
371
186

0

OHES

Stack Power (W)

Diselaimer: the information cantained in this brachure can change without natice snd cannot be cansidered a5 contractually binding
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OHE
Fracgy Syscams
SPECIFICATIONS
Stack Design 54 cells
Stack Rated Power 1500 W
Stack Peak Power 1700 W
Stack Voltage Range 324N -5
Stack Current Range (0] A5 A
Aar |r1pu| Temperafure ] = 350
Cooling [ - ,.I | '
Total FC System Weight 2800 ¢
FC System Dimensions N Y reren -
[Wﬂ‘h Casing) ] m 2 M
Hydrogen Input Pressure 0.6 - 0.8 bar
Hy{lrogen Purity Required
Hydrogen Max. Consumption « 26,0 Lfrmr
Start Up Time <30 s
Suggested Hybrid LiPo 05 (>100C discharge rated]
PERFORMANCE
60 CURVES - 1700
- -
50 N St 1417
S Al ~
< 40 o= — 1133 =
: . :
£ 30 - 850 %
- . ~ o
-5 20 - 567 O
m -~ i
4+ '
s 10 - Ll — |-\ Curve 283 o
s’ — — |-P Curve
0 =
0 5 10 15 20 25 30 35 40 45

Stack Current (A)
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AEROSTAK 2000

SPECIFICATIONS

Stack Deiign

Stack Rated Power

Stack Peak Power

Stack Woltage Range

Stack Current Ran ge

Air In put Temperafure

Cno“ng

Total FC System Weight

FC S}Htem Dhmensions
(With Casing)

Hydrogen Input Pressure

H\I,rdro,gen Pu rit‘y Required

H\I,-'drogen Max. Consumpti{m

Start Up Time

Suggested Hybrid LiPo

OHES

Disclaimer: the information contained in this brachure con change without notice snd cannet be considered 35 contractually binding
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B. Tanques de Hidrégeno
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Ultra-Light Hydrogen Storage Solutions / Composite Cylinders

Fully Wrapped Carbon Fiber Reinforced Aluminium-Lined Composite Cylinders

Compatible with HES's ultra-light standard or custom AEROSTAKS

0.5L

1.1L

16l

L

LCO0.5-30 A1

Outside Diameter (mm) . 514
Owerall Length {mim)
Ermpty Wiight |kg) ..-.-..-..
Water VElme (L) .o 05
Testing Predsure (Mpa) ... 30

2.1L

LC21-20A1

Outaiche Diameter (mm) .. 108

Overall Length (mm) ... 368
Empty Wisight {kg) ..—. 13
Water Volume (L) oo 21

Testing Pressure (Mpa) ... 20

LC1.1-30A

Cutside Diameter (mm) ... 109
Cwerall Length {mm)
Empty Wiight (kg) .

Water Volume (L) ....... WL
Testing Presture (Mpa) ... 30

2.17L

LC2.17-30A

Outside Diameter (mem) .. 109

Owerall Lemgth (mem) .—.—._ Y
Empty Weight {kg) . —.—.—. 17
Water Volume |L) —.—.—. 217

Testing Pressure (Mpa) .. 30

LC1.6-20A1

Cutsice Diameter {mm) ., 111
Orerall Length {mm) ... 268

Empty Weight (kg ... 11
Water Vohime L) ... 16

Testing Presiure (Mpa) ... 20

221

LC2.2-20A1

Ouwtsicle Diarmeter (mm) ... 130

Owerall Length (mm) ... 270
Emply Weight {kg) -.. 151
Waber Volure (L) .. 22

Testing Pressure (Mpa) ...... 20

www.hes.sg

LC2.0-20A1

Duwtside Diameter (mm) ... 130

Owerall Length {mm) .. - 253
Eenpty Weight (kg) ..—.—.—. 148
Water Volume (L) o i

Tiesting Pressure (Mpa) ... 20

2.4L

LC24-20A1

Oustsiche Diameter (mm) .. 130

Owerall Length (mm) ... _ ZE8
Empty Weight (kg) .—.—.—. 154
Waber Volume (L) ... 24

Testing Pressure (Mpa) ... 20
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C. Bateria ANR26650M1-B
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TRUE BLUE POWER':,

A division of Mid-Continent Instrument Co,, Inc.

Nanophosphate® Lithium-ion Cell

ANR26650M1-B

Distriouted by Mid-Continent Instrument Co_, Inc.

A123 Systems’ high-performance Nanophosphate® lithium-ion technology

delivers high power and energy density combined with excellent safety

performance and extensive life cycling.

ANRZGEE0M1-B

A123 Systems' Nanophosphate® lithium-ion
products have low capacity loss and impedance
growth over time, allowing systems to meet
end-of-life power and energy requirements

with minimal pack oversizing.

Mid-Continent Instruments and Avionics is
proud to be the exclusive worldwide distributor
of A123's Nanophosphate lithium-ion cells for
the aviation industry. The technology provides
significant weight savings and cost of ownership
advantages over legacy lead-acid designs.

truebluepowerusa.com

8400 East 34th Strost North
Wichita, Kansas 67226 USA

Tel 316.630.0101 800.821.1212
Fax 316.630.0723
tbp@mcico.com

Technical specifications

DIMENSIONS
WEIGHT

POWER

CAPACITY

VOLTAGE

INTERMNAL IMPEDANCE
RECOMMENDED
STANDARD CHARGE
METHOD
RECOMMENDED

FAST CHARGE
CURRENT TO 80% SOC

MAX. CONTINUOUS
DISCHARGE

MAX. PULSE
DISCHARGE

TEMPERATURE

CERTIFICATION

DESIGNED AND
MANUFACTURED

26 x 65mm

Thg

=2.600 Wrkg and 5,800 W/L

2.5Ah (nominal) / 2.3Ah (minimum)
3.3V (nominal)

6 (1kHz AC typical, m)

2.5V to 3.6V CCCW, 60 min
4C to 3.6V CC, 12 min

504
1204 (10 seconds)

-22° F to 158° F (-30° C to 65° C) Oparating

FAA TSO certified units available

AR
SYSTEMS

The Nanophosphate® Advantage

Power Life
f.
Eisperio powir by Hanophosphales Ewcailan cabesrdar and Highea s aabbes snangy
wmight o volumain & stabia chamically, icyche life with consislant maans greater batery
gost eifestie solution proviing e foundation PRamManos o wilizaton and lower aoet
Tor sale syviama enandad s
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Nanophosphate® Lithium-ion Cell
AN R2665DM 1 -B tributed by Mid-Continent Instrument

Safety begins with chemistry. A123 Systems’ Nanophosphate® is stable chemically, which provides the foundation
for safe systems while meeting the most demanding customer requirements. Multiple layers of protection are employed
at the chemistry, cell and system level to achieve an energy storage solution with superior safety and abuse tolerance.

1CDischarge Characteristics at High and Low Temperatures Discharge Characteristics at 23°C
40 4.0
3.5 ER
a0 \ 3.0
= 25 = 25
& 20 & 2.0
= 8
2 15 — T £ 15[ 1c
10 23 1o [ 5C
0.5 - e o5 || — @0
0.0 0.0
[ 0s 10 L5 20 25 0 0.5 10 15 20 25
Capacity (Ah] Capacity [Ah]
# 12 S0REF

Cycle Life Performance, 100% D0D, Various Temperatures and Discharge Rates

100% | e 25962 150
b=
E—1
S oor
o
m
;1114
g e
5 70% e JAGA 23T
= IN/SA 45'C
| = aneoadsc
50%
0

100 200 300 400 S00 600 700 215.00REF
Cycles

Performance may vary depending on use conditions and application.
A123 Systems and Mid-Continent Instruments and Avionics make no warranty explicit or implied with this data sheet. Contents subject to change without notice.

TRUE SLUE := truebluepowerusa.com

A division of Mid-Continent Instrument Co., Inc.
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D. Cédigos de Matlab
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D.1. Estrategia Heuristica

function [out]=heuristic(in)
P dem=in(1);

V_bat=in(2);

SoC=in (3) :
masa_tanque=in (4);

t=in(5);

P fc max=300;

if masa tanque>0
if P dem>1600 $%$si esta aterrizando o despegando

P fc=P fc max;

P bat=P dem-P fc max;
else

P fc=P dem*0.2;;

P bat=P dem*0.8;;

end

else
P bat=P dem;
P fc=0;

end
u=P bat/P_ dem;

out (1)=P_bat;
out (2)=u;
out (3)=P_ fc;

end

D.2. Célculo del factor de equivalencia

function [out]=sdis(in)
$Esta funcidén esta creada para calcular los parametros s chg y s dis del
$sistema, que posteriormente nos permitiran aplicar el método ECMS

$Vamos a suponer que la masa de hidrédgeno es ilimitada, siendo de esta
$manera aplicable a otros sistemas que admitan llevar mas cantidad de
%$hidrégeno abordo

P dem=in(1);
V _bat=in(2);
SoC=in (3) ;
masa H2=in (4);

P fc max=1500;
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% BATERIA

o oo

% out (1)=P dem; %P _bat
% out (2)=1; %u
% out (3)=0; %P fc

MODO HIBRIDO

u=1l;

out (1)=P_dem*u;

out (2) =u;

P fc=P dem-P dem*u;

o

if P_fc<P_fc max

out (3)=P_ fc;
else

out (3)=P_fc max;
end

% 1if P _dem<P_fc max

% out (3)=P_dem;
% else

% out (3)=P fc max;
end

% % MODO PILA DE COMBUSTIBLE CON RECARGA

% u=-0.7; %u<o0

% k=P_dem-P_dem*u; S$Potencia demandada total,

% 1f k<P_fc max

% P fc=k;
% out (3)=P_fc;
% P bat=-k+P dem;
% out (1)=P bat;
% out (2) =u;
% else
% P fc=P fc max;
% P bat=0;
% out (1)=P bat;
% out (2)=0;

out (3)=P fc;

end

end

tanto del ciclo como de la
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D.3. Estrategia ECMS

function [out]= ECMS Pablo (in)
P dem=in(1);

V_bat=in(2);

SoC=in (3);%inicial 72.5 6 67.5
masa_tanque=in(4);

t=in(5);

P _fc max=2000; % potencia maxima que puede dar la pila 1500
P fc min=250; % potencia minima que puede dar la pila 750

I max dis=120; %A
V_max sist=59.4;%V, limitado por bateria

P max=V _max sist*I max dis+P fc max; %Potencia maxima que puede dar el
sistema

SoC min=0.675; % Estado de carga minimo que debe quedar en la bateria al
terminar la misién

C max=47.5*3600; %18 celdas de bateria, que permiten elevar el voltaje a
59.4V

T £=2002; Stiempo total de la misidén, en s, aumentado en un segundo con
respecto a simulink para evitar errores numéricos

s dis=0.9447;%0.9318

s=s_dis;

if SoC>2.65 && masa_tanque>0 %;Estan operativas la pila y la bateria a la
vez?

if P _dem>P max %:Se supera la potencia méxima que puede ofrecer
el sistema?

P bat=V max sist*I max dis; %SI
P fc=P fc max;

else SNO

if SoC/100>SoC min && P_dem<2500 %;Disminuye el SoC por
debajo de la condicién final? (Linprog falla en caso de gque si, porgque el
limite inferior superaria al superior)

J=[1 s];

Aeg=[1 1];beg=P dem;

1lb=[P_fc min ;O ub=[P fc max; (SoC/100-
SoC _min) *C max*V bat/(T_f-t)];

x=linprog (Jd, [],

P bat=x(2);P_fc

,Aeq, beqg, 1b,ub) ;
x(1);

I — oo —
|_.Z\-
@)
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else
J=[1 s];
Aeg=[1 1];beg=P dem;
lb=[P fc min ;0]; ub=[P_fc max;V max sist*I max dis]; 3%SI
x=linprog(J, [1, [],Aeq,beq,1lb,ub);
P bat=x(2);P fc=x(1);

end

if P_fc>P fc max %Saturacidén (linprog relaja la restriccidén en
potencia maxima de la pila cuando el sistema no tiene solucidén, dando

valores por encima de los que se puede demandar a la pila, por eso se
satura)

P fc=P fc max;

end
end

elseif masa tanque>0 % ;Queda hidrdgeno?
if P _dem<P_fc max %;Se supera el maximon de la pila?

P fc=P dem; %NO
P bat=0;

else

P fc=P fc max; %SI
P bat=0;

end
elseif SoC>2.65 % ;Queda bateria?

if P _dem>V max sist*I max dis %:Se supera el maximo de la
bateria?

P bat=V max sist*I max dis; $%SI
P fc=0;

else

P bat=P dem; S%NO
P fc=0;

end
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[

else % Not Energy

P bat=0;

P fc=0;

display 'LA ENERGIA DEL SISTEMA SE HA AGOTADO'

set param(gcs, 'SimulationCommand', 'stop')
end

u=P bat/P_dem; %Parametro de hibridacién
P ins=P dem-P bat-P_fc; %Potencia no satisfecha por el sistema de
energia

out (1)=P bat;
out (2) =u;

out (3)=P_fc;
out (4)=P _ins;

end
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