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DESCRIPCION
Sistemas y métodos para controlar una aeronave eléctrica de despegue y aterrizaje vertical
Referencia cruzada a solicitudes relacionadas

Esta solicitud reivindica prioridad a y el beneficio de Solicitud de los Estados Unidos No. 17/157,580, presentada
el 25 de enero de 2021.

Campo

La presente divulgacién se relaciona en general con el control de aeronaves, y en particular, con control de
aeronave eléctrica de despegue y aterrizaje vertical.

Antecedentes

Las aeronaves de despegue y aterrizaje vertical (VTOL) son aeronaves que pueden despegar y aterrizar
verticalmente y flotar, proporcionando la capacidad de portar a los viajeros directamente a su destino. Los
helicépteros son aeronaves de VTOL que generan sustentacién completamente a través de sus rotores.
Algunas aeronaves de VTOL tienen alas y sistemas de propulsiéon que permiten que las alas proporcionen la
sustentacién requerida durante el vuelo hacia adelante. Algunas aeronaves de VTOL con alas usan sistemas
de propulsién separados para empuje vertical para uso durante el despegue y aterrizaje y empuje hacia
adelante para uso durante el vuelo en crucero. Otras aeronaves de VTOL con alas usan sistemas de propulsién
inclinables que se inclinan entre las posiciones de empuje vertical y empuje hacia adelante. Las aeronaves de
VTOL eléctricas usan unidades de propulsién eléctrica para proporcionar empuje para el vuelo vertical y vuelo
hacia adelante. Muchas aeronaves de VTOL eléctricas incluyen unidades de propulsidn eléctrica méviles en
las cuales se puede cambiar el vector de empuje de la unidad de propulsién, tal como desde una direccién
hacia arriba para sustentacién vertical a una direccién hacia adelante para vuelo hacia adelante. Muchas
aeronaves de VTOL eléctricas estan sobreaccionadas ya que hay mas grados de libertad de accionador que
grados de libertad de movimiento. La asignacidén de control es el problema de distribuir el esfuerzo de control
entre multiples accionadores en un sistema sobreaccionado. Las aeronaves de VTOL eléctricas a menudo
incluyen mas unidades de propulsién y otros accionadores que las aeronaves tradicionales y las unidades de
propulsién y otros accionadores afectan fuertemente a mdltiples ejes de control. De este modo, las aeronaves
de VTOL eléctricas pueden plantear un mayor problema de asignacién de control que las aeronaves
tradicionales.

El documento WO 2020/240567 A1 se relaciona con un sistema y método para controlar empuje y, mas
particularmente, con un sistema de control para un productor de empuje propulsado en un vehiculo
transportado por el aire que es totalmente propulsado eléctricamente. El documento US 2020/023957 A1 se
relaciona con un sistema y método para controlar la radiacién acustica, mas especificamente con un sistema y
método para controlar la radiacion acUlstica generada y/o emitida por las hélices, ventiladores, y/o rotores de
una aeronave. El documento 9,415,870 B1 se relaciona con métodos, aparatos, y sistemas para variar una
velocidad de motores en un vehiculo aéreo no tripulado (UAV) para reducir las caracteristicas de sonido no
deseadas (es decir, ruido) de un UAV. El documento WO 2019/232535 A1 se relaciona en general con un
sistema y método para mitigacién de ruido en el campo de aeronaves.

Resumen

La invencién reivindicada estad definida por las reivindicaciones independientes. Realizaciones especificas
estan definidas por las reivindicaciones dependientes.

De acuerdo con la invencién actualmente reivindicada, un método de control de una aeronave eléctrica que
comprende una pluralidad de accionadores que incluye una pluralidad de unidades de propulsién eléctrica
incluye: recibir comandos de fuerza y momento para la aeronave eléctrica; determinar comandos de control
para la pluralidad de accionadores con base en los comandos de fuerza y momento deseados resolviendo un
problema de optimizacién que comprende un término de minimizacién de ruido para minimizar el ruido
generado por las unidades de propulsién eléctrica; y controlar la pluralidad de accionadores de acuerdo con
los comandos de control determinados para cumplir con los comandos de fuerza y momento para la aeronave
eléctrica.

En cualquiera de estas realizaciones, controlar la pluralidad de accionadores de acuerdo con los comandos de
control determinados puede incluir operar al menos una primera unidad de propulsién eléctrica de una
pluralidad de unidades de propulsién eléctrica a una velocidad diferente que al menos una segunda unidad de
propulsién eléctrica de la pluralidad de unidades de propulsién eléctrica para distribuir frecuencias de la
pluralidad de unidades de propulsién eléctrica a través de una banda de frecuencia mas amplia.
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En cualquiera de estas realizaciones, las unidades de propulsiéon eléctrica més cercanas a un fuselaje de la
aeronave pueden operarse a velocidades mas bajas que las unidades de propulsion eléctrica mas alejadas del
fuselaje para reducir el ruido en el fuselaje.

En cualquiera de estas realizaciones, las unidades de propulsién eléctrica pueden operarse a diferentes
velocidades durante el vuelo recto.

En cualquiera de estas realizaciones, al menos una porcién de la pluralidad de unidades de propulsion eléctrica
es inclinable, y controlar la pluralidad de accionadores de acuerdo con los comandos de control determinados
incluye al menos uno de inclinar las unidades de propulsién eléctrica y ajustar una inclinacién de la aeronave
para minimizar el tiempo de vuelo en modo de canto.

En cualquiera de estas realizaciones, controlar la pluralidad de accionadores de acuerdo con los comandos de
control determinados puede incluir establecer un paso de las palas de al menos una unidad de propulsién
eléctrica para minimizar una velocidad de la al menos una unidad de propulsion eléctrica.

En cualquiera de estas realizaciones, la aeronave eléctrica puede ser una aeronave de despegue y aterrizaje
vertical.

En cualquiera de estas realizaciones, la aeronave eléctrica puede estar tripulada.

En cualquiera de estas realizaciones, la aeronave eléctrica puede incluir multiples unidades de propulsién
eléctrica a cada lado de un fuselaje de la aeronave.

De acuerdo con la invencién actualmente reivindicada, un sistema para controlar una aeronave eléctrica que
incluye una pluralidad de accionadores que incluye una pluralidad de unidades de propulsidn eléctrica, incluye
uno o més procesadores, memoria, y uno 0 mas programas almacenados en la memoria para ejecucién por el
uno o mas procesadores para hacer que el sistema realice el método de acuerdo con la reivindicaciéon anexa
1.

De acuerdo con ejemplos no cubiertos por la invencién actualmente reivindicada, un método de control de una
aeronave eléctrica que incluye una pluralidad de accionadores que incluye una pluralidad de unidades de
propulsién eléctrica y una pluralidad de paquetes de baterias que alimentan la pluralidad de unidades de
propulsién eléctrica incluye: recibir comandos de fuerza y momento deseados para la aeronave eléctrica;
monitorizar estados de energia de la pluralidad de paquetes de baterias, en donde al menos un primer paquete
de baterias de la pluralidad de paquetes de baterias esta aislado eléctricamente desde al menos un segundo
paquete de baterias de la pluralidad de paquetes de baterias; determinar comandos de control para la pluralidad
de accionadores con base en los comandos de fuerza y momento deseados resolviendo un problema de
optimizacién que comprende un término de equilibrio de energia para equilibrar consumo de energia de las
unidades de propulsién eléctrica de acuerdo con el estado de energia monitorizado de la pluralidad de paquetes
de baterias; y controlar la pluralidad de accionadores de acuerdo con los comandos de control determinados
para cumplir con los comandos de fuerza y momento deseados de la aeronave eléctrica.

En cualquiera de estos ejemplos, el primer paquete de baterias puede tener una energia restante menor que
el segundo paquete de baterias, y una primera unidad de propulsidn eléctrica alimentada por el primer paquete
de baterias puede operar a una potencia menor que una segunda unidad de propulsioén eléctrica alimentada
por el segundo paquete de baterias.

En cualquiera de estos ejemplos, el primer paquete de baterias y el segundo paquete de baterias pueden tener
la misma capacidad de energia.

En cualquiera de estos ejemplos, la primera unidad de propulsidn eléctrica y la segunda unidad de propulsién
eléctrica pueden tener la misma potencia nominal.

En cualquiera de estos ejemplos, el término de equilibrio de energia puede incluir un conjunto de estados
operativos preferidos para la pluralidad de unidades de propulsién eléctrica, y estados operativos preferidos
para unidades de propulsién eléctrica alimentadas por paquetes de baterias que tienen menor energia restante
pueden ser menores que los estados operativos preferidos para unidades de propulsién eléctrica alimentadas
por paquetes de baterias que tienen mayor energia restante.

En cualquiera de estos ejemplos, el término de equilibrio de energia puede incluir un conjunto de penalizaciones
por desviarse de los estados operativos preferidos y una penalizacién asociada con una unidad de propulsién
eléctrica conectada a un paquete de baterias de menor energia puede ser mayor que una penalizacién
asociada con una unidad de propulsidn eléctrica conectada a un paquete de baterias de mayor energia.

En cualquiera de estos ejemplos, el problema de optimizaciéon puede incluir un término de minimizaciéon de
ruido para minimizar el ruido generado por las unidades de propulsién eléctrica.
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En cualquiera de estos ejemplos, la aeronave eléctrica puede ser una aeronave de despegue y aterrizaje
vertical.

En cualquiera de estos ejemplos, la aeronave eléctrica puede estar tripulada.

En cualquiera de estos ejemplos, la aeronave eléctrica puede incluir multiples unidades de propulsién eléctrica
en cada lado de un fuselaje de la aeronave.

De acuerdo con diversos ejemplos, un sistema para controlar una aeronave eléctrica que incluye una pluralidad
de accionadores que incluye una pluralidad de unidades de propulsién eléctrica, incluye uno o mas
procesadores, memoria, y uno 0 mas programas almacenados en la memoria para ejecucién por el uno o mas
procesadores para: recibir comandos de fuerza y momento deseados para la aeronave eléctrica; monitorizar
estados de energia de la pluralidad de paquetes de baterias, en donde al menos un primer paquete de baterias
de la pluralidad de paquetes de baterias esté aislado eléctricamente desde al menos un segundo paquete de
baterias de la pluralidad de paquetes de baterias; determinar comandos de control para la pluralidad de
accionadores con base en los comandos de fuerza y momento deseados resolviendo un problema de
optimizacién que comprende un término de equilibrio de energia para equilibrar el consumo de energia de las
unidades de propulsién eléctrica de acuerdo con el estado de energia monitorizado de la pluralidad de paquetes
de baterias; y controlar la pluralidad de accionadores de acuerdo con los comandos de control determinados
para cumplir con los comandos de fuerza y momento deseados de la aeronave eléctrica.

Breve descripcién de los dibujos

La invencién se describira ahora, solamente a modo de ejemplo, con referencia a los dibujos acompafiantes,
en los cuales:

La figura 1A muestra una aeronave de VTOL en una configuracién de vuelo hacia adelante, de acuerdo con
diversas realizaciones;

La figura 1B muestra una aeronave de VTOL en una configuracién de despegue y aterrizaje, de acuerdo con
diversas realizaciones;

Las figuras 2A y 2B ilustran una arquitectura de distribuciéon de potencia para alimentar las unidades de
propulsién eléctrica de una aeronave, de acuerdo con diversas realizaciones;

La figura 3 es un diagrama de bloques de un método para asignacién de control para una aeronave eléctrica,
de acuerdo con algunas realizaciones;

La figura 4 es un diagrama de bloques funcional de un sistema de control para controlar accionadores de una
aeronave eléctrica, de acuerdo con diversas realizaciones;

La figura 5 es un diagrama de bloques funcional de un sistema para asignacién de control que incluye
optimizacién de multiples etapas con particion de frecuencia, de acuerdo con diversas realizaciones; y
realizaciones.

La figura 6 ilustra un ejemplo de un sistema informatico 700, de acuerdo con diversas realizaciones.
Descripcidn detallada

Los sistemas y métodos para la asignhacion de control de aeronaves de VTOL eléctricas incluyen tener en
cuenta la acustica de rotor y/o equilibrio de energia de paquete de baterias al distribuir el esfuerzo de control
entre los accionadores de la aeronave. La asighacién de control incluye resolver una funciéon objetivo de
optimizacién que incluye lograr comandos de fuerza y momento como un objetivo principal y modular la aclstica
de rotor y/o equilibrar energia de paquete de baterias como objetivos secundarios.

De acuerdo con diversas realizaciones, una aeronave de VTOL eléctrica incluye una pluralidad de unidades de
propulsién eléctrica a cada lado del fuselaje de la aeronave. Las unidades de propulsién eléctrica incluyen
hélices accionadas por rotores y el ruido acustico generado por la aeronave se puede disminuir operando los
rotores a diferentes velocidades para distribuir las frecuencias combinadas a través de una banda de frecuencia
méas grande, lo cual puede reducir la amplitud de cualquier frecuencia individual, dando como resultado menor
ruido percibido. En algunas realizaciones, la acUstica de rotor se puede modular minimizando la velocidad de
punta de hélice mientras que todavia se proporciona el empuje requerido. Esto se puede hacer determinando
la velocidad de rotor y paso de hélice que logra la velocidad de punta mas baja para un empuje requerido. De
acuerdo con la invencién actualmente reivindicada, al menos una porciéon de las unidades de propulsién
eléctrica son inclinables y la acustica de rotor se modula utilizando vectorizacién de empuje y trayectorias de
vuelo para minimizar el tiempo de vuelo en modo de canto. En algunas realizaciones, la acustica de rotor se
puede modular equilibrando la distribucién de empuje para minimizar la demanda excesiva en un cualquier
rotor.
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De acuerdo con diversas realizaciones, la aeronave de VTOL eléctrica incluye una pluralidad de paquetes de
baterias que estan eléctricamente aislados entre si para proporcionar potencia a diferentes porciones de la
pluralidad de unidades de propulsién eléctrica. En algunas realizaciones, la asignacién de control incluye
equilibrio de energia de paquete de baterias, que se puede lograr minimizando el uso de unidades de propulsién
eléctrica que estan conectadas a paquetes de baterias que tienen una carga menor en relacién con otros
paquetes de baterias. De acuerdo con diversas realizaciones, se puede lograr minimizar el uso de unidades de
propulsion eléctrica conectadas a paquetes de baterias de carga méas baja reduciendo los estados preferidos
de las unidades de propulsién eléctrica en la funcién de objeto de optimizacién de asignacién de control y/o
aumentando la penalizacidén por desviaciones desde los estados preferidos.

En la siguiente descripcién de la divulgacion y realizaciones, se hace referencia a los dibujos acompafiantes
en los cuales se muestran, a modo de ilustracidn, realizaciones especificas que se pueden practicar. Debe
entenderse que se pueden practicar otras realizaciones y ejemplos, y se pueden hacer cambios, sin apartarse
del alcance de la divulgacién.

Ademas, también debe entenderse que las formas singulares "un”, "uno, una", y "el, Ia" usadas en la siguiente
descripcién estan previstas para incluir también las formas plurales, a menos que el contexto indique
claramente otra cosa. También debe entenderse que el término "y/0", como se usa en este documento, se
refiere a y abarca cualquiera y todas las combinaciones posibles de uno o mas de los items enumerados
asociados. Debe entenderse ademas que los términos "incluye", "que incluye", "comprende", y/o "que
comprende", cuando se usan en este documento, especifican la presencia de caracteristicas, enteros, etapas,
operaciones, elementos, componentes, y/o unidades establecidos, pero no excluyen la presencia o adicién de
una u otras mas caracteristicas, enteros, etapas, operaciones, elementos, componentes, unidades, y/o grupos
de los mismos.

Como se usa en este documento, el término "proprotor" se refiere a una hélice de paso variable que puede
proporcionar empuje para sustentacidn vertical y propulsién hacia adelante variando el paso de la hélice.

Como se usa en este documento, el término "paquete de baterias" significa cualquier combinacién de baterias
conectadas eléctricamente (es decir, celdas de bateria) y puede incluir una pluralidad de baterias dispuestas
en serie, paralelo, o una combinacién de serie y paralelo.

Las figuras 1A y 1B ilustran una aeronave de VTOL 100 en una configuracién de crucero y una configuracién
de despegue y aterrizaje vertical, respectivamente, de acuerdo con diversas realizaciones. Realizaciones de
ejemplo de una aeronave de VTOL de acuerdo con diversas realizaciones se discuten en Solicitud de Patente
de los Estados Unidos No. 16/878,380, titulada "Vertical Take-Off and Landing Aircraft' y presentada el 19 de
mayo de 2020.

La aeronave 100 incluye un fuselaje 102, alas 104 montadas en el fuselaje 102, y uno o mas estabilizadores
traseros 106 montados en la parte trasera del fuselaje 102. La aeronave 100 incluye una pluralidad de rotores
112 y una pluralidad de proprotores 114 (denominados colectivamente en este documento EPUs). Las EPUs
(112, 114) generalmente incluyen un motor eléctrico que acciona una pluralidad de palas y un controlador de
motor para controlar/alimentar el motor. En algunas realizaciones, el paso de las palas de una o mas de las
EPUs se puede controlar en vuelo. En algunas realizaciones, una EPU puede incluir una pluralidad de motores
parciales que pueden accionar de manera independiente y en conjunto el ventilador y pueden controlarse
mediante una pluralidad de controladores de motor separados.

Los rotores 112 estdn montados en las alas 104 y estan configurados para proporcionar sustentacién para el
despegue y aterrizaje vertical. Los proprotores 114 estdn montados en las alas 104 y son inclinables entre
configuraciones de sustentacion en las cuales proporcionan una porciéon de la sustentacidén requerida para el
despegue y aterrizaje vertical y flotacion, como se muestra en la figura 1B, y configuraciones de propulsién en
las cuales proporcionan empuje hacia adelante a la aeronave 100 para vuelo horizontal, como se muestra en
la figura 1A. Como se usa en este documento, una configuracién de sustentacién de proprotor se refiere a
cualquier orientacién de proprotor en la cual el empuje de proprotor estd proporcionando principalmente
sustentacion a la aeronave y una configuracion de propulsién de proprotor se refiere a cualquier orientacién de
proprotor en la cual el empuje de proprotor esta proporcionando principalmente empuje hacia adelante a la
aeronave.

De acuerdo con diversas realizaciones, los rotores 112 estan configurados para proporcionar sustentacién
solamente, siendo toda la propulsién proporcionada por los proprotores. Por consiguiente, los rotores 112
pueden estar en posiciones fijas. Durante el despegue y aterrizaje, los proprotores 114 se inclinan para elevar
configuraciones en las cuales su empuje se dirige hacia abajo para proporcionar sustentacidén adicional. En
algunas realizaciones, los rotores 112 son inclinables para vectorizacién de empuje.

Para vuelo hacia adelante, los proprotores 114 se inclinan desde sus configuraciones de sustentacién a sus
configuraciones de propulsién. En otras palabras, la inclinacién de los proprotores 114 se varia desde un rango
de posiciones de inclinacién en las cuales el empuje de proprotor se dirige hacia arriba para proporcionar
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sustentacién durante el despegue y aterrizaje vertical y durante flotacién hasta un rango de posiciones de
inclinacién en las cuales el empuje de proprotor se dirige hacia adelante para proporcionar empuje hacia
adelante a la aeronave 100. Los proprotores se inclinan alrededor de ejes 118 que son perpendiculares a la
direccién de hacia adelante de la aeronave 100. Cuando la aeronave 100 esté en pleno vuelo hacia adelante,
la sustentacién puede ser proporcionada completamente por las alas 104, y los rotores 112 pueden estar
apagados. Las palas 120 de los rotores 112 pueden bloquearse en una posicién de arrastre bajo para el vuelo
en crucero de aeronave. En algunas realizaciones, cada uno de los rotores 112 tiene dos palas 120 que estan
bloqueadas para mantener la velocidad en posiciones de arrastre minimo en las cuales una pala esta
directamente delante de la otra pala como se ilustra en la figura 1A. En algunas realizaciones, los rotores 112
tienen més de dos palas. En algunas realizaciones, los proprotores 114 incluyen més palas 116 que los rotores
112. Por ejemplo, como se ilustra en la figura 1Ay 1B, los rotores 112 pueden incluir cada uno dos palas y los
proprotores 114 pueden incluir cada uno cinco palas. De acuerdo con diversas realizaciones, los proprotores
114 pueden tener desde 2 a 5 palas.

De acuerdo con diversas realizaciones, la aeronave incluye solo un ala 104 a cada lado del fuselaje 102 (o un
ala Unica que se extiende a través de toda la aeronave) y al menos una porcién de los rotores 112 esta ubicada
hacia atras de las alas 104 y al menos una porcién de los proprotores 114 esta ubicada hacia adelante de las
alas 104. En algunas realizaciones, todos los rotores 112 estan ubicados hacia atras de las alas 104 y todos
los proprotores estan ubicados hacia adelante de las alas 104. De acuerdo con algunas realizaciones, todos
los rotores 112 y proprotores 114 estan montados en las alas-es decir, no estan montados rotores ni proprotores
en el fuselaje. De acuerdo con diversas realizaciones, todos los rotores 112 estan todos ubicados hacia atras
de las alas 104 y los proprotores 114 estan todos ubicados hacia adelante de las alas 104. De acuerdo con
algunas realizaciones, todos los rotores 112 y proprotores 114 estan posicionados hacia adentro de las puntas
de ala 109.

De acuerdo con diversas realizaciones, los rotores 112 y los proprotores 114 estdn montados en las alas 104
mediante largueros 122. Los largueros 122 pueden montarse debajo de las alas 104, encima de las alas, y/o
pueden integrarse en el perfil de ala. De acuerdo con diversas realizaciones, un rotor 112 y un proprotor 114
estan montados en cada larguero 122. El rotor 112 puede montarse en un extremo trasero del larguero 122 y
un proprotor 114 puede montarse en un extremo delantero del larguero 122. En algunas realizaciones, el rotor
112 esta montado en una posicidn fija en el larguero 122. En algunas realizaciones, el proprotor 114 esta
montado en un extremo frontal del larguero 122 a través de una bisagra 124. El proprotor 114 puede montarse
en el larguero 122 de tal manera que el proprotor 114 esté alineado con el cuerpo del larguero 122 cuando esta
en su configuracién de propulsién, formando una extensién continua del extremo delantero del larguero 122
que minimiza el arrastre para el vuelo hacia adelante.

De acuerdo con diversas realizaciones, la aeronave 100 puede incluir multiples alas en cada lado de la
aeronave 100, solo un ala a cada lado de la aeronave 100, o una Unica ala que se extiende a través de la
aeronave 100. De acuerdo con algunas realizaciones, al menos un ala 104 es un ala alta montada en un lado
superior del fuselaje 102. De acuerdo con algunas realizaciones, las alas incluyen superficies de control 150,
tales como flaps y/o alerones, que se posicionan a través de uno o mas accionadores de superficie de control
(no se muestran). De acuerdo con algunas realizaciones, las alas pueden tener puntas de ala curvadas 109
para reducir el arrastre durante el vuelo hacia adelante. De acuerdo con algunas realizaciones, los
estabilizadores traseros 106 incluyen superficies de control 152, tales como uno o mas timones, uno o0 mas
elevadores, y/o uno o més timén-elevadores combinados que se posicionan a través de uno o mas
accionadores de superficie de control (no se muestran). Las alas pueden tener cualquier disefio adecuado. En
algunas realizaciones, las alas tienen un borde de ataque de ahusamiento 123, como se muestra por ejemplo,
en la realizacion de la figura 1A En algunas realizaciones, las alas tienen un borde de fuga de ahusamiento.

La figura 2A ilustra una arquitectura de distribucion de potencia para alimentar las EPUs (112, 114) de la
aeronave 100, de acuerdo con diversas realizaciones. Aunque las figuras 1A-2A ilustran 12 EPUs (numeradas
1-12 en la figura 2A) montadas en las alas 104 de aeronave de acuerdo con diversas realizaciones pueden
tener cualquier nimero adecuado de EPUs, incluyendo cuatro, seis, ocho, diez, catorce, dieciocho, veinte, o
mas. Las EPUs estan alimentadas por una pluralidad de paquetes de baterias 200. En la realizacién ilustrada
en la figura 2A, hay seis paquetes de baterias 200-numerados del 1 hasta 6. Cada paquete de baterias 200
alimenta solo una porcién de las EPUs. En la realizacién ilustrada, cada paquete de baterias 200 alimenta dos
EPUs. Los agrupamientos de paquetes de baterias y EPUs de acuerdo con la realizacidn ilustrada en la figura
2A se enumeran en la figura 2B. El paquete de baterias 1 alimenta EPUs 1 y 12, paquete de baterias 2 alimenta
EPUs 2 y 11, y asi sucesivamente. Cada paquete de baterias 200 estd conectado a su porcion respectiva de
las EPUs a través de un bus de distribuciéon de potencia dedicado-por ejemplo, buses 202, 204. Asi, el bus de
distribucién de potencia 202 de un paquete de baterias 1 no estd conectado eléctricamente al bus de
distribucién de potencia 204 del paquete de baterias 2.

Dado que el paquete de baterias 200 esta aislado eléctricamente entre si, una falla eléctrica en un paquete de
baterias o su distribucién de potencia no afecta la operacién de las otras EPUs y paquetes de baterias. Solo
se afectan las EPUs alimentadas por el paquete de baterias o distribucién de potencia fallidas. De este modo,
no hay un Unico punto de falla en la alimentacién de la aeronave. Ademas, dado que los paquetes de baterias
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y circuiteria de distribucién de potencia estan aislados entre si, no hay necesidad de diodos para evitar que la
corriente fluya desde un paquete de baterias a otro. Esto puede dar como resultado significantes ahorros de
peso y eficiencia aumentada en relacién con los sistemas que tienen paquetes de baterias en paralelo.

De acuerdo con diversas realizaciones, las EPUs particulares que estan alimentadas por un paquete de
baterias dado pueden seleccionarse para reducir los efectos de desestabilizacion causados por una pérdida
de potencia a las EPUs en caso de que falle el paquete de baterias. De acuerdo con diversas realizaciones,
las EPUs que estan dispuestas en lados opuestos de uno o més ejes de simetria de la coleccién de EPUs
pueden ser alimentadas por el mismo paquete de baterias para reducir los momentos de balanceo, cabeceo,
o guifiada que pueden ser causados por la pérdida de potencia a las EPUs accionadas por el paquete de
baterias. Por ejemplo, las EPUs en la misma posicién relativa en cada lado del eje longitudinal 280 de la
aeronave pueden ser accionadas por un primer paquete de baterias de tal manera que, si uno de los paquetes
de baterias falla, se producirdn momentos de balanceo minimos debido que el empuje proporcionado por las
EPUs restantes permanecera uniforme alrededor del eje longitudinal. De manera similar, en algunas
realizaciones, un conjunto de EPUs estan dispuestos al menos parcialmente delante del borde de ataque de
un par de alas y un conjunto de EPUs estan dispuestas al menos parcialmente hacia atras del borde de fuga
del par de alas, y las EPUs en lados opuestos de las alas y lados opuestos del eje longitudinal 280 pueden ser
alimentados por el mismo paquete de baterias de tal manera que se producirAn momentos minimos de
balanceo y cabeceo en caso de que falle el paquete de baterias (como se muestra en la figura 2A).

De acuerdo con diversas realizaciones, cada paquete de baterias 200 alimenta al menos una porcién de al
menos un proprotor 114 y al menos una porcién de al menos un rotor 112. En la realizacién de la figura 2A, los
rotores y proprotores en posiciones opuestas son accionados por el mismo paquete de baterias 200. Asi, el
proprotor més externo 114 en el lado izquierdo del fuselaje 102 de la aeronave (EPU 1 en la figura 2A) esta
alimentado por el mismo paquete de baterias (paquete de baterias 1 en la figura 2A) como el rotor més externo
112 en el lado derecho del fuselaje 102 (EPU 12). De manera similar, el otro par de EPUs mas externas (EPU
6y EPU 7 en la figura 2A) se alimentan mediante el mismo paquete de baterias (paquete de baterias 6). No es
necesario que los agrupamientos se limiten a EPUs en posiciones opuestas exactas. Por ejemplo, la EPU 1
puede agruparse con EPU 11 en lugar de EPU 12.

El nimero de EPUs alimentadas por un paquete de baterias dado puede ser mayor que dos. Por ejemplo, en
algunas realizaciones, el nimero de EPUs por paquete de baterias puede ser tres, cuatro, cinco, seis, o
cualquier otra porcién adecuada del nimero total de EPUs. De acuerdo con diversas realizaciones, puede
haber diferentes numeros de EPUs dentro de cada grupo. Por ejemplo, un grupo puede tener dos EPUs (dos
EPUs accionadas por un paquete de baterias) mientras que otro grupo puede tener cuatro EPUs (cuatro EPUs
accionadas por un paquete de baterias diferente). El nimero de paquetes de baterias puede ser tan pocos
como dos. En diversas realizaciones, el nimero de paquetes de baterias es al menos tres, al menos cuatro, al
menos cinco, al menos seis, al menos siete, al menos ocho, 0 mas.

La figura 3 es un diagrama de bloques de un método 300 para la asignacién de control para una aeronave
eléctrica, de acuerdo con algunas realizaciones. El método 300 se puede usar para la asignhacion de control
para una aeronave eléctrica, tal como aeronave 100 de la figura 1A El método 300 determina comandos para
una pluralidad de accionadores para la aeronave. La pluralidad de accionadores puede incluir uno 0 mas
accionadores asociados con cada una de una pluralidad de unidades de propulsidn eléctrica de la aeronave y
puede incluir uno o mas accionadores de superficie de control de la aeronave. Como se discute ademas a
continuacién, el método 300 puede incluir asignaciéon de control que aproveche el sobreaccionamiento de la
aeronave para optimizar el ruido acustico de rotor y/o equilibrio de energia de paquete de baterias. De acuerdo
con algunas realizaciones, el método 300 utiliza los grados de libertad extra disponibles debido al nimero y
configuracién de unidades de propulsién eléctrica para reducir el ruido acustico mientras que se cumplen las
fuerzas y momentos deseados para la aeronave. De acuerdo con algunas realizaciones, la aeronave incluye
una pluralidad de paquetes de baterias que alimentan de manera independiente unidades de propulsién
eléctrica, y el método 300 utiliza los grados de libertad extra para equilibrar la energia de paquete de baterias.

En la etapa 302, se reciben comandos de fuerza y momento para la aeronave eléctrica, que pueden incluir
recibir los comandos de fuerza y momento desde un médulo informatico corriente arriba de la aeronave, tal
como un sistema de control de vuelo, que puede generar comandos de fuerza y momento a partir de la entrada
de piloto. Los comandos de fuerza y momento pueden ser las fuerzas y momentos deseados que van a ser
aplicados a la aeronave a través de la acciéon de uno o mas de los diversos accionadores de la aeronave.

Como se usa en este documento, un "accionador” es cualquier subsistema de la aeronave que proporciona un
grado de libertad para controlar la aeronave. Por ejemplo, el rotor de cada EPU es un accionador, siendo su
grado de libertad la velocidad de rotacion de las palas. Una o mas EPUs pueden incluir otros accionadores,
tales como un sistema de inclinacién de rotor que proporciona vectorizacién de empuje y/o un sistema de paso
de palas de hélice para ajustar el paso de palas de hélice. De este modo, por ejemplo, la aeronave 100 de la
figura 1A y 1B puede incluir hasta tres accionadores por proprotor 114 (velocidad de rotor, paso de pala, e
inclinacién de rotor) y hasta dos accionadores por rotor 112 (velocidad de rotor, paso de pala), que con la
configuracién de EPU ilustrada puede proporcionar hasta 30 accionadores para las EPUs (24 accionadores
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para realizaciones en las cuales el paso de palas de rotor no es ajustable). Otros accionadores pueden incluir
accionadores de superficie de control en las alas, tales como superficies de control 150 de la figura 1A, y/o cola
de la aeronave, tal como superficies de control 152 de la figura 1A y 1B. En algunas realizaciones, hay 10
accionadores de superficie de control y el niumero total de accionadores disponibles para la asignacién de
control de acuerdo con el método 300 es 34.

En la etapa 304, los comandos de control para al menos una porcién de los accionadores de la aeronave se
determinan resolviendo un problema de optimizacién que incluye minimizar una funcién de coste que busca
cumplir con los comandos de fuerza y momento de la etapa 302 asi como lograr uno o mas objetivos
secundarios que pueden incluir reducir la acustica generada por las EPUs de la aeronave y/o equilibrar el uso
de energia de una pluralidad de paquetes de baterias que alimentan las unidades de propulsién eléctrica. Los
comandos de control incluyen comandos de control para los accionadores de las EPUs de la aeronave, que
pueden incluir, por ejemplo, la velocidad de rotor, paso de palas de hélice, y/o inclinacién de rotor (por ejemplo,
para proprotores).

De acuerdo con algunas realizaciones, el uno o mas objetivos secundarios incluyen modular ruido generado
por las unidades de propulsién eléctrica de la aeronave, como se indica mediante el bloque opcional 306 en la
figura 3. De acuerdo con diversas realizaciones, se puede lograr ruido reducido reduciendo la velocidad de
punta de hélices de una o mas EPUs. De acuerdo con algunas realizaciones, la velocidad de punta de una
hélice de una EPU se puede reducir mientras que se proporciona el empuje requerido ajustando el paso de
hélice. En algunas realizaciones, se puede lograr un ruido reducido distribuyendo cargas a través de las EPUs
para reducir los picos de carga en una cualquiera EPU.

En algunas realizaciones, se puede lograr ruido reducido operando las EPUs a diferentes velocidades de tal
manera que las frecuencias acUsticas generadas por las EPUs se extiendan a través de una banda de
frecuencia méas amplia, que se puede percibir por el oido humano como menos ruidosa. En algunas
realizaciones, las EPUs més cercanas al fuselaje se operan a velocidades mas bajas que la EPU més alejada
del fuselaje para reducir la cantidad de ruido generado mas cerca del fuselaje y sus pasajeros. En algunas
realizaciones, la dispersidn de frecuencias se refleja a través de la linea central de aeronave de tal manera que
las EPUs en la misma posicién en cada lado de |la aeronave se operan a la misma velocidad para mantener un
equilibrio de empuje, tal como durante vuelo recto. Por ejemplo, los dos proprotores més internos 114 en cada
lado de la aeronave 100 del ejemplo de la figura |A pueden operar a la velocidad mas baja de todos los
proprotores, mientras que los dos proprotores mas externos 114 en cada lado de la aeronave 100 pueden
operar a la velocidad mas alta de todos los proprotores mientras que se mantiene un empuje equilibrado
alrededor del eje de guifiada.

De acuerdo con la invencion actualmente reivindicada, al menos una porcién de las EPUs son inclinables y la
acustica de ruido de rotor se modula utilizando vectorizacién de empuje para minimizar tiempo de vuelo en
modo de canto. La funcién de coste en la etapa 304 puede asignar un coste relativamente alto para operar una
0 mas de las EPUs inclinables en sus posiciones de empuje puramente verticales, de tal manera que cuando
los comandos de fuerza y momentos lo permitan, la minimizacién de la funcién de coste tendera a mover las
EPUs inclinables lejos de sus posiciones de empuje puramente verticales mas rapidamente de lo estrictamente
requerido para cumplir con los comandos de fuerza y momento. De acuerdo con algunas realizaciones, la
vectorizacion de empuje usada para reducir el ruido acustico puede contrarrestarse mediante un ajuste de
inclinacién a través de accionamiento de superficie de control.

De acuerdo con algunas realizaciones, el uno o méas objetivos secundarios incluyen equilibrar consumo de
energia de las unidades de propulsién eléctrica con base en el estado de energia de una pluralidad de paquetes
de baterias de la aeronave, como se indica por el bloque opcional 308 del método 300. En algunas
realizaciones, la aeronave incluye una pluralidad de paquetes de baterias que alimentan de manera
independiente diferentes EPUs y pueden estar eléctricamente aislados entre si. Los estados de energia de los
paquetes de baterias pueden monitorizarse y las EPUs controlarse de tal manera que las EPUs alimentadas
por paquetes de baterias de menor energia se puedan utilizar menos que las EPUs alimentadas por paquetes
de baterias de mayor energia a través de la asignacién de control de la etapa 304. Por ejemplo, con respecto
a la realizacién ilustrada en la figura 2A y 2B, el paquete de baterias 1 puede tener relativamente menos carga
que el paquete de baterias 2 en algln punto durante el vuelo y, para equilibrar la energia de los paquetes de
baterias, de acuerdo con diversas realizaciones, una o mas de las EPUs alimentadas por el paquete de baterias
1 pueden operarse en un estado de potencia relativamente méas bajo y una o mas EPUs conectadas al paquete
de bateria 2 pueden operarse en un estado de potencia relativamente mas alto para compensar al menos una
porcién del empuje perdido desde la una o mas EPUs conectadas al paquete de bateria 1.

En algunas realizaciones, una carga relativamente menor puede en total menos carga, tal como donde los
paquetes de baterias tienen la misma capacidad de energia y uno tiene menos carga restante que al otro. En
algunas realizaciones, la carga relativamente menor puede ser relativa a la capacidad del paquete de bateria
respectivo. Por ejemplo, el paquete de baterias 2 de las figuras 2A y 2B puede ser una capacidad menor que
el paquete de baterias 1 pero puede tener una carga relativa mayor que el paquete de bateria 1 (por ejemplo,
90% para el paquete de bateria 2 y 80% para el paquete de bateria 1).
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En algunas realizaciones, la una 0 mas EPUs conectadas a un paquete de baterias de menor energia se operan
a una potencia menor que la una o mas EPUs conectadas al paquete de baterias de mayor energia. Por
ejemplo, con referencia a la figura 2A y 2B, al menos una EPU conectada al paquete de baterias 1 y al menos
una EPU conectada al paquete de baterias 2 pueden tener la misma potencia nominal y la EPU conectada al
paquete de baterias 1 se puede operar a una potencia menor que la EPU conectada al paquete de bateria 2.
En algunas realizaciones, la una 0 mas EPUs conectadas a un paquete de baterias de menor energia se operan
a una potencia més baja en relacién con una potencia nominal para el estado operativo de aeronave dado, que
puede ser o puede no ser una potencia méas baja que la una o mas EPUs conectadas a un paquete de baterias
de mayor energia, que se operan a una potencia mayor en relacién con su potencia nominal dado el estado
operativo de aeronave. Por ejemplo, una EPU conectada a un paquete de baterias de menor energia puede
tener una potencia nominal mayor que una EPU conectada a un paquete de baterias de mayor energia, y la
EPU conectada al paquete de baterias de menor energia se puede operar a una potencia relativamente menor
que todavia es mayor que la potencia relativamente mayor de la EPU conectada al paquete de baterias de
mayor energia.

En la etapa 310 al menos una porciéon de los accionadores de la aeronave se opera de acuerdo con los
comandos de control determinados en la etapa 304 para cumplir con los comandos de fuerza y momento
deseados de la aeronave eléctrica. Por ejemplo, los diversos accionadores asociados con la pluralidad de
unidades de propulsién eléctrica se operan de acuerdo con los comandos de control determinados.
Dependiendo de los objetivos secundarios buscados en la optimizacién de la etapa 304, que pueden incluir
modular ruido acustico de EPU, el equilibrio de energia de paquete de baterias, 0 ambos, la etapa 310 puede
lograr no solo las fuerzas y momentos deseados en la aeronave sino también un ruido acustico relativamente
menor y/o un grado de equilibrio de energia de los paquetes de baterias de la aeronave.

La figura 4 es un diagrama de bloques funcional de un sistema de control 400 para controlar accionadores de
una aeronave de VTOL eléctrica, tal como aeronave 100, de acuerdo con diversas realizaciones. El sistema
400 incluye un médulo de asignacién de control 402 que genera comandos de accionador 404 con base en
diversas entradas 406. Como se discute ademas a continuacién, el médulo de asignaciéon de control 402
determina los comandos de accionador 404 minimizando una funcién objetivo que incluye uno o mas objetivos
primarios, tales como cumplir con las fuerzas y momentos de aeronave ordenados, y uno o mas objetivos
secundarios, que pueden incluir minimizar el ruido acustico y/u optimizar el uso de paquete de baterias. El
sistema de control 400 puede implementarse mediante un controlador basado en microprocesador que ejecuta
cédigo de software almacenado en un medio de almacenamiento para implementar las funciones descritas en
este documento. El sistema de control 400 también puede implementarse en hardware, 0 una combinacién de
hardware y software. El sistema de control 400 puede implementarse como parte de un sistema de control de
vuelo de la aeronave. Debe entenderse que muchas de las funciones convencionales del sistema de control
no se muestran en la figura 4 para facilidad de descripcién.

Las entradas 406 al médulo de asignacién de control 402 pueden incluir uno 0 mas de: comandos de fuerza 'y
momento 408, estados de accionador 410, limites de proteccidén de envolvente 412, parametro de programacion
414, pardmetros aerodinamicos 416, estados de bateria 418, y pardmetros de optimizador 420. Los comandos
de fuerza y momento 408 incluyen hasta seis comandos de fuerza y momento, que pueden incluir comandos
de fuerza x, y, y z y comandos de momento x, y, y z. Como se conoce en la técnica, los comandos de fuerza y
momento pueden derivarse desde comandos de operador (0o comandos de piloto automatico, 0 comandos
desde un controlador autbnomo para aeronave sin piloto) y los estados de aeronave (por ejemplo, velocidad,
aceleracion, altitud, inclinacién). Los comandos de fuerza y momento 408 son generados por un controlador
corriente arriba (no se muestra) y proporcionados al médulo de asignacién de control 402.

Los estados de accionador 410 incluyen limites de hardware de accionador, tales como limites de recorrido,
limites de velocidad, limites de tiempo de respuesta, etc., y pueden incluir indicadores de estado de accionador
que pueden indicar deterioros en el rendimiento de accionador que pueden limitar la capacidad de un
accionador dado para satisfacer las comandos de accionador. Los estados de accionador 410 se pueden usar
para determinar los limites (por ejemplo, valores minimo/méaximo) para comandos de accionador individuales.
Los estados de bateria 418 son la energia restante de los paquetes de baterias de la aeronave, que se puede
monitorizar cuando la asignacién de control incluye equilibrar los estados de energia de paquete de baterias,
de acuerdo con diversas realizaciones.

Los limites de proteccion de envolvente 412 pueden incluir limites de comando que evitan la operacién fuera
de la envolvente de vuelo, que define los limites operativos para la aeronave, incluyendo los limites basados
en velocidad y aceleracién, como se conoce en la técnica.

El parametro de programacién 414 es un parametro relacionado con velocidad que se usa para definir el
problema de asignacién. Los pardmetros aerodinamicos 416 son parametros derivados desde el modelado
aerodindmico y acustico y pueden basarse en las matrices Jacobianas de accionador y estados de accionador.
Los parametros aerodinamicos 416 pueden ser funciones del pardametro de programacion 414. Los parametros
de optimizador 420 son parametros usados para definir el problema de optimizacién, como se discute ademas
a continuacién. Los parametros de optimizador 420 pueden incluir pesos de eje que definen la priorizacién
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relativa de ejes de fuerza y momento. Los parametros de optimizador 420 también pueden incluir pesos de
accionador individuales que definen la importancia relativa de diferentes accionadores en el problema de
asignacién de control. En algunas realizaciones, los parametros de optimizador 420 son funciones del
parametro de programacién 414.

El médulo de asignacién de control 402 puede incluir un médulo de célculo de limites 430, un mddulo de
interpolacién de parametros 432, y un médulo de optimizacién 434. El médulo de célculo de limites 430 calcula
los limites de comandos de accionador individuales con base en los estados de accionador 410 y limites de
proteccién de envolvente 412. En operacién normal, el limite minimo de comando para un accionador dado
incluye el maximo de: el limite minimo basado en hardware y el limite minimo de envolvente de vuelo; y el limite
méaximo de comando para un accionador dado incluye el minimo de: el limite maximo basado en hardware y el
limite méaximo de envolvente de vuelo. En el caso de una falla de accionador, los limites de comando para el
accionador fallido corresponden al modo de falla (por ejemplo, la posiciéon de un accionador de superficie de
control que no responde o 0 RPM para un rotor fallido).

El médulo de interpolacién de pardmetros 432 se puede configurar para determinar pardmetros que varian con
el parametro de programacion, que, como se anoté anteriormente, se basa en la velocidad de la aeronave Se
puede determinar el valor de un parametro dado (por ejemplo, parametro aerodinamico o parametro
optimizador) desde una tabla de basqueda del pardmetro basada en el parametro de programacién asociado
con una velocidad actual de la aeronave, como sigue:

Feair™ F (Xtapla » ¥ }
donde:
Xsalida | Salida de x en condicién v
Xiabla | datos de blUsqueda para X

Y parametro de programacién

En algunas realizaciones, el médulo de interpolacién de parametros 432 puede determinar uno o mas
parametros asociados con uno 0 mas objetivos secundarios, tales como equilibrio de energia de paquete de
baterias. Por ejemplo, un pardmetro usado para el equilibrio de energia de paquete de baterias se puede
determinar a partir de una tabla de busqueda para el pardmetro con base en los estados de bateria 418 y el
parametro de programacién, tal como sigue:

Faie™ F (¥ rapiar Vo Epag,
donde:
Xsalida | Salida de x en condicién v
Xiabla | buscar datos para x
Y parametro de programacién

Ewat | Energia restante en una bateria

El médulo de optimizacion 434 ejecuta un algoritmo de optimizacién no lineal que minimiza la suma de un
objetivo primario 440 y un objetivo secundario 442. El objetivo principal 440 busca cumplir con los comandos
de fuerza y momento 408 y podré priorizar los comandos por ejes en casos de saturacién. El objetivo secundario
442 busca cumplir con otras metas operativas en casos donde el espacio de solucién de fuerza y momento
incluye una pluralidad de combinaciones de comandos de accionador. El objetivo secundario 442 puede incluir
términos para modular la aculstica de rotor y/o equilibrar uso de energia, como se discute ademas a
continuacién. Otras metas operativas que pueden incluirse en el objetivo secundario 442 pueden incluir priorizar
accionadores particulares y minimizar las desviaciones desde uno 0 mas estados de accionador preferidos.

El médulo de optimizaciéon 434 minimiza una funcién objetivo que incluye el objetivo primario 440 y objetivo
secundario 442. A continuacién es un ejemplo de una funcién objetivo:

N . 2 oy - TR
B (Bu ~ FMpull, + indo{B) € {u ~ wg)i§

{Expresion 1)
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De acuerdo con diversas realizaciones, el médulo de optimizacién 434 encuentra un conjunto de comandos de
accionador u que minimiza la funcidén objetivo de la expresién 1, sujeto a:

min < u s méx

2
. . . W (Bu - FMreq)”Z - o .
En la expresién 1, la primera funcién, , corresponde al objetivo primario 440. W incluye
pesos para priorizar ejes de fuerza y momento particulares y esté determinado por el médulo de interpolacién
432 con base en los pardmetros de optimizador 420. B es la matriz Jacobiana de accionador, que esta
determinada por el médulo de interpolacién 432 con base en los pardmetros aerodinamicos. FMq €s los
comandos de fuerza y momento.

La segunda funcién en la expresién 1, i nuto (R pe(a - ua}iiﬁ, corresponde al objetivo secundario 442 e
incluye el espacio nulo de la matriz Jacobiana B. € incluye pesos para la priorizacion relativa de accionadores
y estd determinado por el médulo de interpolacién 432 con base en los pardmetros de optimizador 420. ug
incluye los estados operativos preferidos de accionador y estd determinado por el médulo de interpolacidén 432
con base en los pardmetros aerodinamicos 416.

La funcién objetivo secundaria en la expresién 1 es una |l norma que minimiza la desviacién desde los estados
operativos preferidos de accionador. Se pueden usar otras funciones de minimizacién, tales como una |1 norma
para minimizar el esfuerzo de control o una I, norma para minimizar el comando maximo.

De acuerdo con diversas realizaciones, el equilibrio de energia para una pluralidad de unidades de propulsién
eléctrica alimentadas por paquetes de baterias aisladas eléctricamente se incluye en el objetivo secundario con
base en ajuste de al menos uno de los pesos ¢ y los estados operativos preferidos de accionador ug con base
en los estados de bateria 418. Por ejemplo, un peso € para un accionador asociado con un paquete de baterias
de menor energia puede tener un valor mas alto (una penalizacién mayor por desviarse de un estado preferido)
que un peso £ para un accionador asociado con un paquete de baterias de mayor energia. Adicional o
alternativamente, un estado operativo preferido ug para un accionador asociado con un paquete de baterias de
menor energia puede tener un valor méas bajo que un estado operativo preferido ug para un accionador asociado
con un paquete de baterias de menor energia.

De acuerdo con diversas realizaciones, la modulacién acustica de la pluralidad de unidades de propulsién
eléctrica de la aeronave se incluye en el objetivo secundario aplicando los estados operativos preferidos ug que
minimizan la acUstica recibida en la cabina. Por ejemplo, a cualquier velocidad de aeronave dada, las
velocidades operativas preferidas de rotores y/o proprotores se distribuyen a través de un rango de frecuencias
de acuerdo con el método delineado en [00039], para reducir el ruido percibido por los pasajeros.

El médulo de optimizacién 434 encuentra el conjunto de comandos de accionador u que minimiza la funcién
objetivo de la expresién 1, sujeto al requisito de que u esta entre los limites de comando de accionador Umin ¥
Umax €OmMo se determina por el médulo de calculo de limites 430.

De acuerdo con diversas realizaciones, la funcién objetivo se puede resolver formulando la funcién objetivo
como un problema cuadratico y usando un solucionador de programacioén cuadratica para resolver el problema
cuadratico. Ejemplos de solucionadores de programacién cuadratica adecuados incluyen solucionadores de
punto interior, conjunto activo, gradiente conjugado, y Lagrangiano aumentado.

La figura 5 es un diagrama de bloques funcional de un sistema 500 para asighacién de control que incluye
optimizacién de multiples etapas con particidén de frecuencia, de acuerdo con diversas realizaciones. La
asignacién de control de sistema 500 incluye una primera etapa de asignhacién de control realizada con base
en comandos de fuerza y momento de baja frecuencia y una segunda etapa de asignacioén de control realizada
con base en comandos de fuerza y momento de alta frecuencia. El sistema 500 puede garantizar que no se
generen comandos de alta frecuencia para accionadores lentos que no pueden responder a los comandos de
alta frecuencia. Similar al sistema 400 de la figura 4, el sistema 500 puede proporcionar asignacién de control
que busca lograr uno o0 mas objetivos secundarios, tales como ruido reducido y/o equilibrio de energia de
paquete de baterias, con coste computacional mas bajo en relaciéon con la optimizacién de Unica etapa.

En el sistema 500, se proporcionan una pluralidad de entradas 502 a un filtro de comandos de fuerza y comentar
508. La pluralidad de entradas 502 incluye comandos de fuerza y momento 504 y puede incluir parametros de
optimizador 506. El filtro 508 filtra los comandos de fuerza y momento de baja frecuencia 510 desde los
comandos de fuerza y momento no filtrados 504. El filtro 508 puede filtrar comandos de fuerza y momentos de
baja frecuencia con base en una frecuencia de corte y ganancia de filtro, que pueden ser pardmetros
predeterminados que pueden basarse en el pardmetro de programacién. La dindmica de accionador y/o
consumo de potencia se pueden usar para determinar el comportamiento de filtro. Por ejemplo, se pueden usar
tiempos de respuesta de accionador para determinar la frecuencia de corte de filtro apropiada de tal manera
que se generen comandos de accionador de frecuencia relativamente baja para accionadores relativamente
lentos-es decir, accionadores que tienen tiempos de respuesta relativamente largos. De acuerdo con diversas
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realizaciones, el grupo de accionadores lentos puede incluir accionadores para controlar la inclinaciéon de unas
unidades de propulsidén eléctrica y accionadores para controlar el paso de palas, mientras que el grupo de
accionadores rapidos puede incluir motores de unidades de propulsion eléctrica para controlar la velocidad de
palas, y uno o mas accionadores de superficie de control. De acuerdo con diversas realizaciones, los estados
de accionador, limites de proteccion de envolvente, y/o el parametro de programacién se pueden alimentar
directamente a un médulo de asighacién de accionamiento lento 512 para determinar los limites de comandos
de accionador lento 514. De acuerdo con diversas realizaciones, los estados de accionador, limites de
proteccién de envolvente, y/o el pardmetro de programaciéon pueden alimentarse directamente en un médulo
de asignacién de accionamiento rapido 518 para determinar los limites de los comandos de accionador rapido
524. Otras entradas, tales como pardmetros aerodinamicos interpolados y/o estados de bateria también pueden
alimentarse directamente en los médulos 512 y 518 para conformar las funciones objetivo resueltas en los
médulos respectivos.

Los comandos de fuerza y momento de baja frecuencia 510 se proporcionan a un médulo de asignacién de
accionamiento lento 512, que puede configurarse de manera similar al médulo de optimizacién 434 de la figura
4, que determina un conjunto de comandos de accionador minimizando una funcién objetivo, como se discutié
anteriormente con respecto al médulo de asignacién de control 402. Un conjunto de comandos de accionador
lento 514 se emite desde el médulo de asignacién de accionamiento lento 512 para controlar los accionadores
lentos.

El médulo de asignacién de accionamiento lento 512 también puede emitir un conjunto de comandos de
accionador rapido 516, que pueden proporcionarse a un médulo de asignacién de accionamiento rapido 518.
El médulo de asignacién de accionamiento rapido 518 también esté provisto de un conjunto de comandos de
fuerza y momento de alta frecuencia 520. Los comandos de fuerza y momento de alta frecuencia 520 pueden
proporcionarse al médulo de asignacién de accionamiento rapido 518 restando desde los comandos de fuerza
y momento 504 las fuerzas y momentos 522 que el médulo de asighacién de accionamiento lento 512 ha
determinado que se logran a partir de los comandos de accionador lento 514 y comandos de accionador rapido
516 determinados por el médulo de asignacién de accionamiento lento 512.

El médulo de asighaciéon de accionamiento rapido 518 determina un conjunto de comandos de accionador
minimizando una funcién objetivo, como se discutié anteriormente con respecto al médulo de asignacién de
control 402, y de manera similar al médulo de asignacién de accionamiento lento 512. El médulo de asignacién
de accionamiento rapido 518 emite solo comandos de accionador réapido 524 para controlar los accionadores
réapidos. De este modo, los accionadores lentos se controlan con base en los comandos de accionador lento
514 desde el mddulo de asignacidén de accionamiento lento 512 y los accionadores rapidos se controlan con
base en los comandos de accionador rapido 524 desde el médulo de asighacién de accionamiento rapido 518.

De acuerdo con diversas realizaciones, cuando los comandos de fuerza y momento 504 son frecuencia mayor
que la que los accionadores lentos por si solos pueden manejar, el médulo de asignhacién de accionamiento
lento 512 emitird comandos de accionador lento 514 que pueden estar cerca a pero sin exceder los limites de
hardware de los accionadores lentos. La porcién no cumplida de los comandos de fuerza y momento 504 puede
luego ser cumplida subsecuentemente por los accionadores rapidos a través del mddulo de asignacién de
accionamiento rapido 518. Aunque la optimizacién de multiples etapas con particién de frecuencia de sistema
500 puede ser computacionalmente mas intensiva que una asignaciéon de control de optimizacién de Unica
etapa, permite la utilizacién simultdnea de accionadores tanto lentos como réapidos.

La figura 6 ilustra un ejemplo de un sistema informético 600, de acuerdo con algunas realizaciones, que puede
usarse para uno o mas componentes del sistema 400 de la figura 1 y/o el sistema 500 de la figura 5, tal como
mébdulo de asignacién de control 402 del sistema 400, médulo de asighacién de accionamiento lento 512 de
sistema 500, y/o médulo de asignacién de accionamiento rapido 518 del sistema 500. El sistema 600 puede
ser cualquier tipo adecuado de sistema basado en procesador. El sistema 600 puede incluir, por ejemplo, uno
0 més de dispositivo de entrada 620, dispositivo de salida 630, uno o méas procesadores 610, almacenamiento
640, y dispositivo de comunicacién 660.

El dispositivo de entrada 620 puede ser cualquier dispositivo adecuado que permita la entrada de usuario, tal
como entrada de usuario desde un piloto, tal como uno 0 mas botones, palancas, y/o conmutadores, una o mas
pantallas tactiles, etc. El dispositivo de salida 630 puede ser o incluir cualquier dispositivo adecuado que
proporcione salida, tal como una pantalla, pantalla tactil, dispositivo haptico, pantalla de realidad
virtual/aumentada, o altavoz.

El almacenamiento 640 puede ser cualquier dispositivo adecuado que proporcione almacenamiento, tal como
una memoria eléctrica, magnética, u éptica que incluya una RAM, caché, disco duro, disco de almacenamiento
removible, u otro medio no transitorio legible por ordenador. El dispositivo de comunicacién 660 puede incluir
cualquier dispositivo adecuado o combinacién de dispositivos capaces de transmitir y recibir sefiales desde uno
u otros mas sistemas o mddulos informéticos. Los componentes del sistema informatico 600 se pueden
conectar de cualquier manera adecuada, tal como a través de un bus fisico o de manera inalambrica.
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Los procesadores 610 pueden ser cualquier procesador adecuado o combinacién de procesadores, incluyendo
cualquiera de, o cualquier combinacién de, una unidad de procesamiento central (CPU), unidad de
procesamiento de gréaficos (GPU), arreglo de puertas programables en campo (FPGA), y circuito integrado de
aplicacion especifica (ASIC). El software 650, que puede almacenarse en el almacenamiento 640 y ejecutarse
mediante uno o mas procesadores 610, puede incluir, por ejemplo, la programacién que incorpora la
funcionalidad o porciones de la funcionalidad de la presente divulgacién (por ejemplo, como se incorpora en
los dispositivos como se describié anteriormente). Por ejemplo, el software 650 puede incluir uno o mas
programas para ejecuciéon por uno o més procesadores 610 para realizar una o més de las etapas de los
métodos descritos en este documento, tal como una o més etapas de método 300 de la figura 3.

El software 650 también puede almacenarse y/o transportarse dentro de cualquier medio de almacenamiento
no transitorio legible por ordenador para uso por o en conexién con un sistema, aparato, o dispositivo de
ejecucién de instrucciones, tales como los descritos anteriormente, que puede recuperar instrucciones
asociadas con el software desde el sistema, aparato, o dispositivo de ejecucién de instrucciones y ejecutar las
instrucciones. En el contexto de esta divulgacién, un medio de almacenamiento legible por ordenador puede
ser cualquier medio, tal como almacenamiento 640, que pueda contener o almacenar programacién para uso
por o en conexién con un sistema, aparato, o dispositivo de ejecucién de instrucciones.

El software 650 también puede propagarse dentro de cualquier medio de transporte para uso por o en conexién
con un sistema, aparato, o dispositivo de ejecucién de instrucciones, tal como los descritos anteriormente, que
puede recuperar instrucciones asociadas con el software desde el sistema, aparato, o dispositivo de ejecucién
de instrucciones y ejecutar las instrucciones. En el contexto de esta divulgacién, un medio de transporte puede
ser cualquier medio que pueda comunicar, propagar o transportar programacidén para uso por 0 en conexioén
con un sistema, aparato, o dispositivo de ejecucién de instrucciones. El medio de transporte legible por
ordenador puede incluir, pero no se limita a, un medio de propagacién inaldmbrico o cableado electrénico,
magnético, 6ptico, electromagnético, o infrarrojo. El sistema 600 puede implementar cualquier sistema
operativo adecuado y puede escribirse en cualquier lenguaje de programacioén adecuado.

La descripcién anterior, con el propésito de explicacién, se ha descrito con referencia a realizaciones
especificas. Sin embargo, las discusiones ilustrativas anteriores no estan previstas para ser exhaustivas ni
limitar la invencién a las formas precisas divulgadas, estando el alcance de proteccién definido por las
reivindicaciones anexas. Son posibles muchas modificaciones y variaciones en vista de las ensefianzas
anteriores. Las realizaciones fueron elegidas y descritas con el fin de explicar mejor los principios de las
técnicas y sus aplicaciones préacticas. Otros expertos en la técnica de esa manera estén habilitados para utilizar
mejor las técnicas y diversas realizaciones con diversas modificaciones que sean adecuadas para el uso
particular contemplado.

Aunque la divulgacién y ejemplos se han descrito completamente con referencia a las figuras acompafiantes,
debe anotarse que diversos cambios y modificaciones seran evidentes para los expertos en la técnica.
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REIVINDICACIONES

1. Un método de control de una aeronave eléctrica (100) que comprende una pluralidad de accionadores que
incluye una pluralidad de unidades de propulsion eléctrica (112, 114), comprendiendo el método:

recibir (302) comandos de fuerza y momento deseados (408) para la aeronave eléctrica;

determinar (304) comandos de control para la pluralidad de accionadores con base en los comandos de fuerza
y momento deseados resolviendo un problema de optimizacién que comprende un término de minimizacion de
ruido para minimizar ruido generado por las unidades de propulsién eléctrica; y

controlar (310) la pluralidad de accionadores de acuerdo con los comandos de control determinados para
cumplir con los comandos de fuerza y momento para la aeronave eléctrica,

en donde al menos una porcién de la pluralidad de unidades de propulsion eléctrica es inclinable, caracterizado
porque

controlar la pluralidad de accionadores de acuerdo con los comandos de control determinados comprende al
menos uno de inclinar las unidades de propulsién eléctrica y ajustar una inclinacién de la aeronave eléctrica
para minimizar tiempo de vuelo en modo de canto.

2. El método de la reivindicacién 1, en donde controlar la pluralidad de accionadores de acuerdo con los
comandos de control determinados comprende operar al menos una primera unidad de propulsién eléctrica de
la pluralidad de unidades de propulsién eléctrica a una velocidad diferente que al menos una segunda unidad
de propulsién eléctrica de la pluralidad de unidades de propulsién eléctrica para distribuir frecuencias de la
pluralidad de unidades de propulsién eléctrica a través de una banda de frecuencia mas amplia.

3. El método de la reivindicacién 2, en donde unidades de propulsién eléctrica mas cercanas a un fuselaje (102)
de la aeronave eléctrica se operan a velocidades mas bajas que las unidades de propulsiéon eléctrica mas
alejadas del fuselaje para reducir ruido en el fuselaje.

4. El método de la reivindicacién 2 o reivindicacién 3, en donde unidades de propulsion eléctrica se operan a
diferentes velocidades durante vuelo recto.

5. El método de una cualquiera de las reivindicaciones precedentes, en donde controlar la pluralidad de
accionadores de acuerdo con los comandos de control determinados comprende establecer un paso de palas
de al menos una unidad de propulsién eléctrica (116, 120) para minimizar una velocidad de la al menos una
unidad de propulsién eléctrica.

6. El método de una cualquiera de las reivindicaciones precedentes, en donde la aeronave eléctrica es una
aeronave de despegue y aterrizaje vertical.

7. El método de una cualquiera de las reivindicaciones precedentes, en donde la aeronave eléctrica esta
tripulada.

8. El método de una cualquiera de las reivindicaciones precedentes, en donde la aeronave eléctrica comprende
multiples unidades de propulsidn eléctrica en cada lado de un fuselaje de la aeronave eléctrica.

9. Un sistema para controlar una aeronave eléctrica que comprende una pluralidad de accionadores que incluye
una pluralidad de unidades de propulsién eléctrica, comprendiendo el sistema:

uno o mas procesadores (610),
memoria (640), y

uno o mas programas (650) almacenados en la memoria para ejecucién por el uno 0 mas procesadores para
hacer que el sistema realice el método de una cualquiera de las reivindicaciones precedentes.

10. Una aeronave eléctrica que comprende:
una pluralidad de accionadores que incluye una pluralidad de unidades de propulsién eléctrica; y
el sistema de la reivindicacién 9 para controlar la aeronave eléctrica a través de la pluralidad de accionadores.

11. La aeronave eléctrica de la reivindicacién 10, en donde al menos una porcién de la pluralidad de unidades
de propulsién eléctrica es inclinable.

12. La aeronave eléctrica de la reivindicacion 10 u 11, en donde la aeronave eléctrica es una aeronave de
despegue y aterrizaje vertical.
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13. La aeronave eléctrica de una cualquiera de las reivindicaciones 10-12, en donde la aeronave eléctrica esta
tripulada.

14. La aeronave eléctrica de una cualquiera de las reivindicaciones 10-13, que comprende multiples unidades
de propulsién eléctrica en cada lado de un fuselaje (102) de la aeronave eléctrica.
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