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Resumen: DLR (Centro Aeroespacial Aleman) actualmente investiga el potencial de los sistemas de vuelo
hipersdnico en distintos escenarios de mision. Uno de los tipos de configuracidn que ha despertado mayor interés
para aplicaciones civiles y militares es el vehiculo de planeo hipersénico (HGV, por sus siglas en inglés). Estos HGVs
operan en amplios rangos de vuelo y presentan caracteristicas de dindmica de vuelo complejas.

En este articulo se presenta el vehiculo de planeo hipersénico genérico de DLR, el GHVG-2, y se propone una
arquitectura de control de vuelo no lineal integrada, basada en la inversidn dindmica no lineal y en metodologias de
control de seguimiento de modelos no lineales. El esquema de control propuesto estd disefiado para manejar de
forma suficiente y robusta la dindmica del sistema del vehiculo de vuelo con sobreactuacion.

Primero, se describe el enfoque, y luego se evalla el desempefio de las leyes de control propuestas mediante
simulaciones en un modelo dindmico de vuelo no lineal de alta fidelidad, tanto en condiciones normales como ante
la presencia de incertidumbres paramétricas. Los resultados presentados demuestran que el enfoque NMFC
(Control de Seguimiento de Modelos No Lineal) ofrece beneficios para el control robusto del sistema hipersdnico
analizado.

AHHOTauuMA: Hemeuknin LEHTp aspoKOCMUYECKMX uccrieqoBaHui (DLR) B HacTosllee BpemMs mnsyyaet
noTeHLMan runep3ByKOBbIX JIETATENbHbIX annapaToB B pasfmyHbIX CLiEHapUaX BbIMONHeHUs 3agad. OgHon
N3 KOHMUrypauui, Bbi3BaBLUMX 3HAYUTENbHbLIA WHTEPEC Kak ANs rpaX4aHCKUX, Tak WU ANs BOEHHbIX
NPUMEHEHWI, ABMNSIETCS MMNep3BYKOBOWN NNaHUpyoLWmii netatensHeli annapar (IT11). 31w [T1J1 paboTatoT B
LUMPOKOM AranasoHe MOMETHbIX ANanas3oHOB U AEMOHCTPUPYIOT COXHbIE ANHAMUYECKNE XapaKTEPUCTUKM
norera.

B paHHOM cTaTbe npeactaBnieH TUMOBOW TMMNEP3BYKOBOW MAaHWPYHOLWMK neTatenbHblin annapaT DLR,
GHVG-2, n npegnoxeHa MHTErpupoBaHHas HENUHENHAs apXUTEKTypa ynpaBreHnsi NofieToM, OCHOBaHHas



Ha MEeTodOoNorMax HErMHEMHOW ANHAMUYECKOW MHBEPCUN 1~ HENUHeNnHoro ynpaeneHna crnexeHumem 3a
MOAeENbIO. I'Ipep.nomeHHaﬂ CXema ynpaBlieHUA pa3pa60TaHa Ona agekeBatHOro 1 HagaeXxHoro ynpasriieHUA
OVHaMNKOW CUCTEMbI nepeynpasndemMoro fietatefibHoro annapara.

CHayana onucbiBaeTcs MNOAXo4, a 3aTeM oueHuBaeTcsl 3(EKTUBHOCTb MPEOSIOKEHHbIX 3aKOHOB
yNpaBneHnsi C NOMOLLIbIO MOAENMPOBaHUS Ha BbICOKOTOYHOW HENMUHEWHOW AMHAMMYecKoi Modeni noneTa,
Kak B HOpPMAaslbHbIX YCIMOBWSAX, TaK W MpW HanMyMum napaMeTpuyeckux HeonpeaerieHHOCTeN.
MpencraBneHHble pe3ynbTaTbl 4EMOHCTPUPYHOT, YTo noaxon NMFC (HENMHeNHoe yrpaBrieHne CrieXXeHneM
3a MoZerbto) obecrneynBaeT NpermMyLLecTBa AN HaAeXHOIo ynpaBneHns aHanu3nmpyemon runep3BykoBoi
CUCTEMOIA.
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1 Introduccion

En los ultimos afios, los vehiculos hipersénicos de planeo (HGVs) han sido objeto de investigacién y
desarrollo tanto en la academia como en la industria. Esta nueva clase de vehiculos tiene aplicaciones en
los sectores civil y militar. Actualmente, el Centro Aeroespacial Alemdn (DLR) estudia las limitaciones
fisicas y el rendimiento de sistemas de vuelo hipersénicos autébnomos en distintos escenarios de mision.
Para estos vehiculos auténomos, los autopilotos son esenciales, pues estabilizan el vehiculo y permiten el
seguimiento de trayectorias hacia el destino deseado. En el caso de vehiculos hipersénicos, los sistemas
de guiado y control deben manejar de manera robusta efectos fisicos complejos en un amplio rango de
vuelo y frente a incertidumbres en el modelo.

Una metodologia prometedora para controlar sistemas no lineales es la inversién dindmica no lineal
(NDI), que se ha aplicado en sistemas de control de vuelo (FCS) para varias clases de vehiculos aéreos.
Sin embargo, la metodologia basada en modelos puede ser sensible a las incertidumbres en el modelo, lo
que podria causar degradacion del rendimiento e inestabilidad en bucles cerrados. Para aumentar la
robustez frente a estas incertidumbres, se ha propuesto la formulacién incremental de la inversion
dindmica no lineal (INDI), que depende de mediciones precisas y rdpidas de aceleraciones angulares y
estados de efectores de control, algo que no siempre es posible.

Para abordar problemas de mediciones imperfectas, se pueden utilizar filtros complementarios que
fusionan informacién de modelos y mediciones de sensores. Ademds, se pueden integrar moédulos
adaptativos en los controladores para compensar las incertidumbres del modelo.

Aunque los enfoques INDI o adaptativos muestran resultados prometedores, dependen de controladores
de retroalimentacién lineal para el buen seguimiento y estabilidad, lo que puede disminuir la robustez del
sistema. Este estudio propone una arquitectura de control de vuelo que utiliza ideas de control no lineal,
afladiendo una sefial de avance basada en el control de seguimiento de modelo no lineal (NMFC). Esta



metodologia NMFC separa la tarea de seguimiento de comandos de la tarea de estabilidad, permitiendo
una mayor robustez en el controlador.

El articulo organiza sus secciones de la siguiente manera: la Seccién 2 presenta una descripcién del
vehiculo hipersénico genérico 2 (GHGV-2) y su modelado matemético no lineal; la Seccion 3 introduce la
inversion dindmica no lineal; la Seccién 4 discute el sistema de control de vuelo propuesto; y finalmente,
la Seccion 5 analiza la robustez y el rendimiento del sistema mediante simulacién no lineal en seis grados
de libertad.

2 Modelado de vehiculos de planeo hipersoénico

2.1 Concepto GHGV-2 del DLR

La configuracion GHGV-2 ha sido disefiada por un grupo de desarrollo multidisciplinario del DLR. Fue
desarrollada para investigar las capacidades fisicas, limitaciones y el impacto futuro de los vehiculos de
planeo hipersénicos en operaciones civiles y militares. La vista seccional muestra algunos de los
subsistemas mas relevantes, tales como el sistema de proteccién térmica (TPS), el sistema de guia,
navegacion y control (GNC), el sistema de baterias y el sistema de actuacién. El vehiculo de vuelo se basa
en el concepto waverider y estd disefiado para mejorar las relaciones de sustentacion-resistencia en
operaciones en regimenes de alto nimero de Mach.

La trayectoria vertical de un posible perfil de misién para el GHGV-2. Para el caso de uso investigado, se
espera que el GHGV-2 sea lanzado con un cohete impulsor de multiples etapas. Después del encendido y
la aceleracion del cohete, el vehiculo hipersénico se desacopla del vehiculo de lanzamiento a una altitud
de aproximadamente 100 km, desde donde inicia una fase de reentrada parabdlica. El vehiculo esta
equipado con propulsores para controlarlo en altitudes en las que no se puede garantizar suficiente
autoridad de control aerodindmico. Una vez que se alcanza una presion dindmica suficiente durante la
reentrada, las cuatro superficies de control aerodindmico disponibles (dos en la parte superior y dos en la
parte inferior) se utilizan para controlar el vehiculo. Después de que se completa la fase de reentrada, el
vehiculo hipersénico intenta seguir un perfil especifico de dngulo de trayectoria de vuelo, lo que le
permite mantener su mixima relaciéon de sustentacion-resistencia mientras vuela hacia su ubicacion
objetivo.

Un sistema integrado de guia, navegacion y control (GNC) dirige el vehiculo a lo largo de una trayectoria
deseada para realizar las maniobras necesarias. El siguiente diagrama ilustra el proceso de control y vuelo
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Los rectdngulos representan distintos médulos o etapas de procesamiento en el sistema. Cada mdédulo
realiza una tarea especifica en la guia y control del vehiculo, como el cilculo de la trayectoria,
seguimiento, control de actitud, y asignacion de control.

El ciclo representa el sistema de retroalimentacion. Una vez que el control genera las sefiales para
modificar la actitud y trayectoria del vehiculo, se mide el estado real del vehiculo (lo que efectivamente
estd haciendo) y se retroalimenta al sistema. Este ciclo permite que el sistema compare constantemente el
estado real con el estado deseado, ajustando las sefales de control para mantener al vehiculo en su
trayectoria. Dependiendo del resultado, el sistema ajusta el control. Por ejemplo, si el vehiculo estd mas
bajo de lo deseado, el error serd positivo, y el sistema sumard o aumentard la potencia o el dngulo de
elevacion.

Este tipo de sistema es un sistema de control en lazo cerrado o sistema de control retroalimentado. En
un sistema de lazo cerrado, se utiliza la retroalimentacion del estado actual para ajustar continuamente las
acciones de control con el objetivo de reducir el error y lograr el valor deseado, esta retroalimentacién es
esencial para corregir cualquier desviaciéon de la trayectoria planificada y mejorar la estabilidad y
precisién del vuelo.

Se conforma por:

1. Trajectory Computation (Calculo de la trayectoria): Se calcula una trayectoria deseada
(conjunto de puntos de referencia de posicion y altura) antes de iniciar la mision.

Set of Waypoints (Conjunto de puntos de referencia). - Son los puntos en el espacio que definen la ruta
que el vehiculo debe seguir en su mision.

Cada punto de referencia incluye:
- c|>l,: Latitud del punto de referencia i.

- ?\i: Longitud del punto de referencia i.
-H ; Altitud del punto de referencia i.

Estos puntos de referencia (o waypoints) son parte de la trayectoria predeterminada que el vehiculo
seguird, y sirven como guia para que el sistema de control lo dirija en la direccion y altura correctas.

El término i€ [1, n] indica que el indice i toma valores en el rango de 1 hasta n. Aqui i representa cada
punto de referencia en la secuencia de puntos de la trayectoria. [1, n] define el rango de valores que i
puede asumir, empezando desde el primer punto (1) hasta el dltimo punto (n) de la trayectoria. Este rango
indica que la trayectoria estd compuesta por n puntos de referencia que el vehiculo debe seguir, y el indice
i puede variar dentro de ese conjunto de puntos.



Antes de comenzar una misién, se calcula la trayectoria del vehiculo utilizando enfoques basados en
optimizacién que aseguran el cumplimiento de restricciones fisicas, como cargas térmicas, y operativas,
como las zonas de exclusién de vuelo.

2. Trajectory Tracking Algorithm (Algoritmo de seguimiento de trayectoria): Usa la posicién actual
del vehiculo y la compara con la trayectoria deseada para calcular los dngulos de vuelo que se necesitan:
el angulo de trayectoria y .Y el angulo de rumbo ¥ "

Y d:Este dngulo indica la inclinacién de la trayectoria que el vehiculo debe seguir.

X Representa la direccion lateral que debe seguir el vehiculo (es decir, hacia donde apunta en el plano

horizontal).

Durante la misién, un algoritmo de seguimiento de trayectoria emplea la posicion actual del vehiculo y la
informacién precomputada de puntos de referencia para determinar el dngulo de trayectoria de vuelo
requerido (yd) y el dngulo de acimut (yd).

3. Non-linear Flight Path Control (Control no lineal de la trayectoria de vuelo): Genera los dngulos
aerodindmicos necesarios (en este caso, | %Y B para que el vehiculo siga la trayectoria calculada.

- Angulo de rolido deseado (rotacién sobre el eje longitudinal del vehiculo).
- Angulo de ataque deseado (4ngulo entre la direccién del flujo de aire y el eje longitudinal del

vehiculo).
-B 4 Angulo de deslizamiento lateral deseado (4ngulo entre el flujo de aire y el eje lateral del vehiculo).

Estos dngulos deseados son procesados en un controlador de trayectoria de vuelo no lineal que genera los
angulos aerodindmicos necesarios (ud, ad, d), los cuales son empleados por el sistema de control de
actitud no lineal.

4. Non-linear Attitude Control (Control no lineal de actitud): Usa los dngulos generados para

. cz ’ sz i
controlar la orientacion del vehiculo y crear un vector de aceleracion angular deseado v i

v d_):Este vector, generado por el control de actitud no lineal, describe la aceleracion angular que se

necesita para cambiar la orientacion del vehiculo en el espacio.

5. Control Allocation (Asignacion de control): Convierte el vector de aceleracion angular en comandos
especificos para los actuadores del vehiculo & "

) r Vector de comando de control para los actuadores del vehiculo. Este vector representa los comandos

especificos que se envian a los dispositivos de control (como los alerones) para lograr la orientacién y
trayectoria deseadas.



El vector de comando de aceleracion angular es posteriormente procesado por un sistema de asignacién
de control (CA) que calcula de manera 6ptima el vector de entrada de control para el vehiculo, que cuenta
con un sistema de actuacion sobredimensionado.

6. Plant (Vehiculo): Finalmente, los actuadores aplican estos comandos para mover el vehiculo segtin las
instrucciones calculadas.

T Hadon

(a) External view on the GHGV-2
(b) Sectional view of the GHGV-2
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2.2 Aerodinamica

La base de datos aerodindmica considera efectos aerodindmicos estiticos y dindmicos, modelados como
coeficientes de derivadas estdticas y dindmicas. Cada uno de los coeficientes y derivadas es una funcién
del nimero de Mach (Ma), la altitud (H), el 4ngulo de ataque (o) y el 4ngulo de deslizamiento lateral ().

Ecuaciones

Formula Aerodinamica para la Fuerza Longitudinal X

Estas férmulas provienen de los principios fundamentales de la aerodindmica y el analisis de las fuerzas
que actdan sobre un vehiculo en movimiento en un fluido, como el aire:

1. Ecuacion basica de fuerza aerodindmica:



La resistencia aerodindmica o fuerza X se deriva de la férmula general para la fuerza aerodindmica, que
es:

F = Love
= SpVZsC
Aqui:
o Feslafuerza aerodindmica (en este caso, resistencia).
e pes ladensidad del aire.
® V esla velocidad del vehiculo.
® S es el area de referencia del vehiculo.
o Ces el coeficiente aerodinamico.

2. Coeficiente de resistencia aerodinimica Cx

Para un vehiculo hipersénico, el coeficiente de resistencia aerodindmica Cx depende de varios factores,
como el dngulo de ataque o, el dngulo de deslizamiento lateral B, el niimero de Mach Ma y la altitud H.
Esto se debe a que el flujo de aire alrededor de un vehiculo a alta velocidad es muy complejo y cambia en
funcién de estos pardmetros.

3. Derivada dindmica Cx, q:
Para tener en cuenta los efectos dindmicos, como los cambios rdpidos en la actitud o posicién del
vehiculo, se introduce una derivada dindmica. Esta derivada, Cx, q , representa cédmo cambia la
resistencia debido a una rotacién o giro del vehiculo, especificamente por la velocidad angular de
balanceo qgl,r . La presencia de este término es clave en vehiculos hipersénicos, donde los efectos de
rotacién influyen significativamente en la aerodindmica.

4. Combinacién de términos estiticos y dindmicos:
La férmula completa combina el coeficiente de resistencia estatica Cx con el término de resistencia
dindmica Cx, q. Esto da como resultado:

ql,
2v

X =5 oV'S[C (o B, Ma, H) + C, (a,B,Ma, H)57]

Este enfoque permite modelar tanto la resistencia estatica como los efectos de la dindmica de vuelo, lo
que es crucial para el control de vuelo y la estabilidad de vehiculos a velocidades hipersdnicas.

La férmula es una extensién de la ecuacidén basica de la resistencia aerodindmica, adaptada para
condiciones hipersénicas al incluir términos adicionales que consideran efectos dindmicos complejos,
como los giros y rotaciones del vehiculo. Estos términos adicionales son esenciales en el disefio y control
de vehiculos hipersénicos, como el waverider, donde los efectos de alta velocidad y las maniobras
influyen significativamente en la resistencia aerodinamica.

Fuerza aerodinamica en X



La férmula describe la fuerza aerodinamica X, en este caso, la fuerza de arrastre o resistencia
aerodindmica que actia sobre un vehiculo hipersénico de configuracién waverider. A continuacidn, se
explican los elementos que la componen de manera sencilla:

l
= SpV'S[C (o B, Ma, H) + C, (a,B, Ma, H)~-]

1. p: Es la densidad del aire. Cuanto mayor sea la densidad, mayor serd la resistencia que el
vehiculo experimenta.

2. V: Es la velocidad del vehiculo. El término indica que la fuerza de arrastre aumenta ripidamente
con la velocidad.

3. S: Es el drea de referencia del vehiculo, generalmente el drea de la seccién transversal. Un drea
mayor implica una mayor resistencia.

4. Cx: Es el coeficiente de resistencia aerodindmica estdtica, que depende de varios factores:

e o: Angulo de ataque, o el dngulo entre la direccién del flujo de aire y la orientacién del vehiculo.

e pB: Angulo de deslizamiento lateral, o el dngulo del flujo de aire en relacién con el eje lateral del
vehiculo.

e Ma: Nimero de Mach, que indica la velocidad del vehiculo en comparacién con la velocidad del

sonido.

H: Altitud, que afecta las condiciones atmosféricas y, por lo tanto, la aerodindmica.

5. CX,q: Es el coeficiente de resistencia aerodindmica dindmica, que también depende de los
mismos parametros que Cx : a, B, Ma, y H . Este coeficiente considera el efecto de cambios rapidos en el
flujo de aire alrededor del vehiculo.

6.qlr: Es la velocidad angular de balanceo del vehiculo. Este término captura como la rotacién
afecta la resistencia aerodindmica.

7. qlt/2V: Este término ajusta el efecto del giro del vehiculo en funcién de su velocidad, ya que
una velocidad de rotacién alta y una velocidad de vuelo baja aumentan la influencia del giro en la
resistencia.

Esta férmula calcula la resistencia aerodindmica X combinando la velocidad del vehiculo, la densidad del
aire, el 4rea de referencia y los coeficientes que reflejan tanto los efectos aerodindmicos estaticos como los
dindmicos (incluyendo la rotacién del vehiculo).

La férmula calcula la fuerza de resistencia aerodindmica X que actda sobre un vehiculo hipersénico
waverider. Esta resistencia se compone de dos partes:

Parte estatica Cx: Depende de condiciones fijas como el dngulo de ataque, el dngulo de deslizamiento

lateral, el nimero de Mach y la altitud.

(a4)
2V
resistencia aerodinamica.

Parte dindmica CXq : Considera cémo las maniobras rdpidas y la rotaciéon del vehiculo afectan la



Esta combinacién permite modelar con mayor precision la resistencia total que el vehiculo experimenta
durante el vuelo hipersénico, teniendo en cuenta tanto las condiciones estdticas como los efectos
dindmicos derivados de las maniobras y la rotacion.

Formula Aerodinamica para la Fuerza Lateral Y

2 rl Bl
Y =Lv S[C (o B, Ma, H) + C, (o B, Ma, H)— + CYIB.(O(, B, Ma, H)—]

Desglose de los Elementos

1. p:Densidad del aire, que disminuye con la altitud. Determina la cantidad de aire en contacto con el
vehiculo, influyendo en la magnitud de la fuerza.

. . 2 . .
2. V: Velocidad del vehiculo, al cuadrado V', por lo que aumentos en velocidad incrementan
significativamente la fuerza lateral. La velocidad determina cudnto aire interactia con el vehiculo en el
tiempo.

3. S: Area de referencia, o area frontal del vehiculo, que se usa para calcular las fuerzas aerodindmicas, ya
que determina cudnto de la estructura enfrenta el flujo de aire.

4. Cy((x, B, Ma, H): Coeficiente de fuerza lateral estatica, dependiente de los dngulos de ataque o y de

deslizamiento lateral 3, del nimero de Mach Ma y de la altitud H. Este coeficiente calcula la fuerza lateral
en condiciones de vuelo estables.

5.C vr Coeficiente que incorpora el efecto de la velocidad angular de guifiada r sobre la fuerza lateral.
También depende de a, B, Ma y H, e incluye una longitud caracteristica del vehiculo lr para reflejar como

el tamaiio del vehiculo influye en la respuesta a la guifiada.

6. CY ¢ Coeficiente que incluye la influencia del cambio en el dngulo de deslizamiento lateraIB.sobre la

fuerza lateral. También depende de o, f ,Ma y H. El término [3 representa la rapidez con la que el angulo
de deslizamiento varia y, junto con lr, ajusta la fuerza para condiciones de maniobra dindmica.

Esta formula es una expansion de la férmula aerodindmica general que incorpora términos adicionales
para capturar los efectos especificos de maniobras y condiciones de vuelo hipersénico en un vehiculo con
geometria compleja, como el waverider. Los coeficientes C v Cy v Cc vp € obtienen a través de anélisis

experimentales (por ejemplo, en tineles de viento) y simulaciones computacionales.

Fuerza aerodindamica en la direccion vertical Z



La férmula proporcionada describe la fuerza aerodindmica en la direccion vertical Z para un vehiculo
hipersénico en el contexto del disefio de control de vuelo de un waverider. A continuacion, te explico cada
uno de los términos de la férmula de forma sencilla:

2 qlr a'lr
7 = %V S[C (o, B, Ma, H) + Cz,q(a' B, Ma, H)—- + Cz,a'(a’ B, Ma, H)—r]

Elementos:

1. p: Densidad del aire. Es una medida de la masa del aire por unidad de volumen, que varia con la altitud
y afecta cémo el vehiculo interactia con el aire. A mayor densidad, mayor serd la interaccién con el
vehiculo.

2. V: Velocidad del vehiculo. Representa la rapidez con la que se mueve el vehiculo. En esta formula, esta
al cuadrado, lo que significa que, a mayor velocidad, la fuerza vertical aumenta considerablemente.

3. S: Area de referencia. Es el area frontal del vehiculo (como la superficie del ala) que interactda con el
aire. Cuanto mayor es el area, mayor es la fuerza aerodindmica resultante.

4, CZ(a, B, Ma, H): Coeficiente de fuerza en la direccidén vertical estdtica, que depende del dngulo de

ataque a, angulo de deslizamiento lateral 3, el Ma y la H. Este coeficiente calcula cémo la fuerza vertical
estatica cambia con estos pardmetros en condiciones de vuelo normal.

5. CZq(a, B, Ma, H): Coeficiente de fuerza vertical dindmico relacionado con la velocidad angular de

guiflada q. Este coeficiente describe cémo la fuerza vertical cambia con la velocidad angular del vehiculo
en torno a su eje longitudinal. Este término también depende de «, 3, Ma y H, y tiene en cuenta la
respuesta del vehiculo a los giros.

6.C , (a, B, Ma, H): Coeficiente de fuerza vertical relacionado con la tasa de cambio del angulo de ataque
,Q

o . Este término captura como la fuerza vertical cambia cuando el dngulo de ataque varia con el tiempo.
La tasa de cambio en el angulo de ataque es importante en maniobras dindmicas y afecta el
comportamiento del vehiculo al cambiar su orientacion.

7. lr: Longitud caracteristica del vehiculo. Representa una medida relacionada con la geometria del

vehiculo, como la distancia entre el centro de gravedad y el punto de aplicacion de las fuerzas
aerodinamicas. Este término ayuda a calcular como la geometria del vehiculo influye en la distribucién de
fuerzas.

8. «: Tasa de cambio del angulo de ataque. Es la velocidad con la que cambia el dngulo de ataque del
vehiculo, un pardmetro crucial para la estabilidad y maniobrabilidad en vuelo.



-El primer término C , €8 la componente estatica de la fuerza vertical, que depende de la inclinacién del

vehiculo (dngulo de ataque) y otras condiciones del vuelo.
-El segundo término CZ qtiene en cuenta el efecto de los giros del vehiculo, ya que el movimiento angular

de guifiada afecta cémo se distribuyen las fuerzas.
-El tercer término CZ - mide el impacto de la variacién dindmica del dngulo de ataque o, que ocurre
0

cuando el vehiculo cambia su orientacion mientras vuela.

Esta férmula proviene de las ecuaciones de movimiento aerodindmico que describen cémo las fuerzas
afectan a un vehiculo en el aire.

Momento de alabeo (lateral) L

La fuerza lateral es importante para determinar como el vehiculo responde a las fuerzas que actiian sobre
él en direcciones perpendiculares al eje longitudinal, como los momentos que afectan su comportamiento
y estabilidad durante el vuelo.

La formula es:

2 ll‘
L = 2V°S[CA(a, B, Ma, H) + CB, B(c, B, Ma, H)=-] — YAz = 2By, ..

Elementos:

2 . . 2 _ .
1. %V S: Este término representa la presion dindmica %V multiplicada por el drea alar S, la cual es una

medida del drea de la superficie de control aerodindmico del vehiculo, y pes la densidad del aire. La
velocidad V es fundamental porque el flujo de aire cambia conforme cambia la velocidad del vehiculo. El
término completo es la energia cinética que se encuentra disponible para generar fuerzas aerodindmicas
sobre el vehiculo.

2.C l(a, B, Ma, H): Este es el coeficiente de sustentacion lateral que depende de varios factores:

- a (dngulo de ataque): Es el dngulo entre el eje longitudinal del vehiculo y la direccion del flujo de aire.

- B (angulo de deslizamiento): Es el dngulo que describe cémo el vehiculo se desplaza lateralmente con
respecto al flujo de aire.

- Ma (nimero de Mach): Es la relacion entre la velocidad del vehiculo y la velocidad del sonido en el
medio.

- H (altitud): Influye en la densidad del aire y, por lo tanto, en las fuerzas aerodindmicas.

3.C lp(cx, B, Ma, H): Este es el coeficiente de momento lateral debido a la velocidad angular alrededor del

eje longitudinal del vehiculo (p, que es la velocidad angular). Este término describe cémo las rotaciones
del vehiculo en el plano lateral afectan el momento de sustentacién. También depende de a, 3, MayH.



4, Z—i; Este término esta relacionado con la distancia desde el centro de presion (cp) al centro de gravedad
(cg), y como esta distancia influye en el momento generado por las variaciones en la velocidad angular q.

5. Y y Z: Son las fuerzas laterales (en el eje y y z) que afectan al vehiculo. Los términos AZCp—Cg y
Aycp_cg representan los desplazamientos entre el centro de presion y el centro de gravedad en las
direcciones correspondientes.

7. Ach_cg y Aycp_cg: Representan los desplazamientos entre el centro de presién (el punto donde las

fuerzas aerodindmicas son consideradas como aplicdndose) y el centro de gravedad del vehiculo en las
direcciones vertical y lateral, respectivamente. Estos desplazamientos afectan la distribucién de las fuerzas
y momentos, influyendo en el comportamiento dindmico del vehiculo.

En estos vehiculos, los momentos generados por las fuerzas aerodindmicas sobre las superficies de control
son cruciales para el disefio del sistema de control de vuelo. La férmula describe como diferentes factores
(velocidad, dngulo de ataque, distancia entre los puntos clave de la aeronave) influyen en el momento de
alabeo o lateral.

En los vehiculos hipersénicos, donde el flujo de aire es altamente turbulento y el comportamiento es més
complejo que en vuelos subsonicos o supersonicos, estos cédlculos son cruciales para disefiar sistemas de
control de vuelo que aseguren la estabilidad y el éxito de la misién. Los términos que involucran la
distancia entre el centro de presion y el centro de gravedad, como Ach_cg, son importantes porque

indican cémo pequenos cambios en la distribucién de las fuerzas sobre el vehiculo pueden tener grandes
efectos sobre su estabilidad y control.

Momento de pitching (cabeceo) M

El momento de pitching es fundamental para el control de vuelo, ya que afecta la estabilidad y la
orientacion del vehiculo en el aire.

Formula:

I, 1
M = £V2S[CB(a, B, Ma, H) + Cyq(@ B Ma, H)-+=+ c,. (B MaH) =] — Zbx, _ + Xbz

2v cp—cg

Elementos:

1. Lv2s:
- %Vzes la presion dindmica del aire sobre el vehiculo. Aqui, p es la densidad del aire, V es la velocidad

del vehiculo y S es el 4rea de la superficie de control aerodindmico.
- Este término representa la energia que estd disponible para generar fuerzas y momentos sobre el
vehiculo debido al flujo de aire que impacta sobre su superficie.



2. CA(a, B, Ma, H):
- Este es el coeficiente de momento de pitching, que depende de:
- a (4ngulo de ataque): Angulo entre la direccién del flujo de aire y el eje longitudinal del vehiculo.
- B (angulo de deslizamiento): Desviacion lateral del vehiculo en relacion con la direccion del flujo de
aire.
- Ma (nimero de Mach): Velocidad del vehiculo en relacion con la velocidad del sonido.
- H (altitud): La altitud afecta la densidad del aire, que influye en las fuerzas aerodindmicas.
- Este coeficiente determina cuanto el vehiculo tiende a rotar alrededor de su eje debido al flujo de aire y
sus caracteristicas geométricas.

3. CM’q((x, B, Ma, H):

- Este término describe el coeficiente de momento relacionado con la velocidad angular (q, velocidad de
rotacién alrededor del eje longitudinal). Es importante porque describe como el movimiento de rotacién
del vehiculo afecta el momento de pitching.

L
4.5
- q es la presion dindmica.
- lr es la distancia desde el centro de gravedad hasta el centro de presion del vehiculo. Este término es

fundamental porque influye en la magnitud del momento: una mayor distancia entre estos puntos genera
un mayor momento de rotacion.

- V es la velocidad del vehiculo. La rotacién afecta mds a medida que la velocidad del vehiculo
aumenta.

5. CMa(a, B, Ma, H):

- Este coeficiente estd relacionado con la tasa de cambio del dngulo de ataque o, lo cual indica cémo
cambia el angulo de ataque del vehiculo con el tiempo.
- El término OZL—V describe cémo la variacion en el dngulo de ataque con el tiempo influye en el momento

de pitching.

6.7Z:
- Representa la fuerza vertical aerodindmica que actia sobre el vehiculo. Este término estd relacionado
con la sustentacion y la estabilidad vertical del vehiculo.

7. Axcp_cgyAsz_cg:

- Axcp_cg es el desplazamiento del centro de presién cp con respecto al centro de gravedad cg en la

direccién longitudinal (hacia adelante/atras).
- Ach_cg es el desplazamiento del centro de presidon respecto al centro de gravedad en la direccidén

vertical.



- Estos desplazamientos afectan el momento y la estabilidad del vehiculo. Si el centro de presion no estd
alineado con el centro de gravedad, se generan momentos adicionales que afectan el comportamiento del
vehiculo en vuelo.

8. X:
- Es la fuerza horizontal aerodindmica, que en este caso afecta el desplazamiento del centro de presién
en la direccion vertical, contribuyendo al momento de pitching.

En estos vehiculos, los momentos generados por las fuerzas aerodindmicas son complejos debido a la alta
velocidad y las interacciones turbulentas entre el flujo de aire y las superficies del vehiculo. La férmula es
una simplificacion de los principios basicos de la aerodindmica que permite estimar los momentos y las
fuerzas a partir de varios coeficientes aecrodinamicos, como los coeficientes de momento de pitching C Y

como estos se ven afectados por variables como el dngulo de ataque, la velocidad y la distancia del centro
de gravedad al centro de presidn.

Momento de guiiiada N

Se refiere a la rotacién de un vehiculo alrededor de su eje vertical. Este momento es crucial para controlar
el movimiento de un vehiculo en vuelo, especialmente en configuraciones hipersénicas como un
waverider, donde la aerodindmica juega un papel fundamental en el control y estabilidad del vuelo.

Formula:

+ XAy + YAx
cp—cg cp—cyg

2 i BlI
N = -;LV S CN(a, B, Ma, H) + CN'r(a, B, Ma, H)— - + CN(B-)(a, B, Ma, H)(T)
Elementos:

1.2v°s:
- p: Densidad del aire.

- V: Velocidad del vehiculo.
- S: Area de la superficie de control acrodindmico.

Este término representa la presiéon dindmica multiplicada por el drea de la superficie de control. Es una
medida de la energia dindmica que influye en las fuerzas y momentos generados por el flujo de aire
alrededor del vehiculo.

2. CN(a, B, Ma, H):

Este coeficiente describe coémo los diferentes dngulos de ataque y deslizamiento, el nimero de Mach y
la altitud afectan el momento de guifada del vehiculo.

3.C, (o B, Ma, H):



- Coeficiente de momento de guifiada debido a la velocidad angular r (la rotacion del vehiculo alrededor
de su eje vertical). Depende de los mismos pardmetros mencionados.

rlr
T

- Este término describe cémo la velocidad angular r afecta el momento de guifiada. lres la distancia

desde el centro de presion hasta el centro de gravedad del vehiculo. La rotacién del vehiculo influye en el
momento generado en el eje vertical.

5. CN( (o, B, Ma, H):

B)
- Coeficiente de momento de guifiada debido a la tasa de cambio del dngulo de deslizamiento 3. Este
coeficiente muestra cémo las variaciones en el dngulo de deslizamiento afectan el momento de guifiada.

BL
6. A

- Término que refleja cémo la tasa de cambio del dngulo de deslizamiento  afecta el momento de
guifada, con la influencia de la distancia entre el centro de presion y el centro de gravedad.

7. XA :
y cp—cg
- X: Fuerza aerodinamica en la direccion x.

- Aycp_cg: Desplazamiento del centro de presién cp con respecto al centro de gravedad cg en la

direccioén y.

Este término refleja cdmo las fuerzas aerodindmicas y la posicion relativa del centro de presion respecto
al centro de gravedad afectan el momento de guifiada.

8. YAx :
cp—cyg
- Y: Fuerza aerodindmica en la direccién y..
- Axcp_cg: Desplazamiento del centro de presién cp con respecto al centro de gravedad cg en la

direccién x.

Muestra como la influencia de las fuerzas y la ubicacién relativa de los centros de presion y gravedad
afectan el momento de guifiada.

El momento de guifiada es crucial para controlar la estabilidad y la maniobrabilidad del vehiculo en vuelo.

Los coeficientes aerodinamicos estaticos han sido calculados mediante dindmica de fluidos computacional
(CFD) utilizando el cddigo TAU de DLR. En el andlisis CFD, se realizaron aproximadamente 800
célculos incompresibles en el rango de nimeros de Mach de 0.6 a 12.5, para dngulos de ataque entre -6° y
15° y angulos de deslizamiento entre 0° y 3°. Los angulos de deflexién de los timones de las aletas
superiores e inferiores se variaron dentro del rango completo de 0° a 20°, de acuerdo con el sistema de



coordenadas respectivo de la superficie de control correspondiente. Las condiciones ambientales para cada
nimero de Mach se basaron en las condiciones atmosféricas estdndar a una altitud especifica tomada de
una trayectoria predeterminada (es decir, no se realiz6 variacion adicional del nimero de Reynolds).

Para tomar en cuenta los efectos viscosos, se realizaron simulaciones completamente viscosas de
Navier-Stokes promediadas por Reynolds en puntos seleccionados de la trayectoria. Estos célculos se
utilizaron para desarrollar un modelo de correccidn viscosa que se aplicé a todos los puntos de datos. Los
coeficientes corregidos se implementan luego como una tabla de consulta en el modelo de dindmica de
vuelo no lineal.

2.3 Dinamica de vuelo no lineal

La dinamica de vuelo no lineal modelada del GHGV-2 se basa en la mecanica newtoniana clasica, en la
cual se asume que el vehiculo es un cuerpo rigido. El siguiente diagrama muestra los componentes de las
fuerzas externas totales X, Y, Z y los momentos externos totales L, M, N expresados en el sistema de
referencia fijo al cuerpo del vehiculo.

Para el caso investigado, solo se consideran relevantes las fuerzas y momentos aerodindmicos y
gravitacionales durante las fases de reentrada y planeo, ya que los vehiculos hipersénicos de planeo suelen



ser no propulsados durante esas etapas de la mision. Las fuerzas centrifuga y de Coriolis, que surgen del
movimiento en un sistema de referencia en movimiento (considerando la rotacién de la Tierra), también se
calculan y se toman en cuenta como fuerzas externas en el sistema de referencia fijo al cuerpo. Los
efectos atmosféricos se han modelado utilizando la Atmésfera Estandar Internacional (ISA) .

Las ecuaciones generalizadas de movimiento para el HGV modelado se presentan para el movimiento
traslacional y para el movimiento rotacional a continuacion:

X Ug Pk Ug
YI=m|vg |+m|gg|X] vk
Z W Fg Wy

L Pk Pk Pk
M =1k [+ ]qk | X 1|9k
N Fg % rg

La relacion cinemdtica que permite expresar las derivadas temporales(p w4 Bk)del angulo de

inclinacién de la trayectoria de vuelo p I el dngulo de ataque ay el dngulo de deslizamiento lateral
Bkcomounafunci(’mdelastasasderotaci()nf ijasalcuerpopk, qu7, las derivadas temporales de los

angulos de la trayectoria de vuelo y y x se expresan como:

Hy Pk 7
ag | =T |9k +T3[-]
Pk Tk
COS Qg _ sinay
- - Pk
cos fig cos fy
—cosagtanfiy 1 —sinag tan fy Ik
. - ry
sinay 0 —cosag K
COS iy tan f siny 4+ sin g tan fy cosy
COS g Sin iy cosy ¥
cos fg cos f ¥
— sin pg COS Jg COS ¥

En otras palabras muestra como cambian con el tiempo el angulo de inclinacién de la trayectoria de vuelo,
el angulo de ataque y el dngulo de deslizamiento lateral, en funcién de las tasas de rotacién del avién y los
cambios en los dngulos de la trayectoria de vuelo.



Para hacer més fécil la notacién en este documento, se asume que no hay viento. En este caso, los ejes
inerciales (K) y los ejes aerodindmicos (a) son los mismos. Para simplificar ain mds, en el resto del
documento se usard la notacién de los ejes inerciales (K) sin mostrar el indice K. Esto no afecta mucho
los resultados, ya que el efecto de la velocidad del viento es muy pequefio comparado con el momento de
traslacion (mV) en este caso. Con estas suposiciones y simplificaciones, la notacion se simplifica atin més,
eliminando los indices K y a.

#K :ua H
A=, |= |
_ﬁ.‘( _ﬁa JB
.Yﬁ _ .Y.
_A’a .X.
_Ps; [p]
dx | = |4
_FK _r_

La fuerza de sustentacién Lay la fuerza lateral Ya se calculan usando una base de datos aerodindmica no

lineal de alta precision. El modelo aerodindmico se expresa en funcién del dngulo de ataque a, el dngulo
de deslizamiento lateral 3, el nimero de Mach Ma, la altitud H y el vector de deflexién del control d. El
modelo calcula de manera independiente la efectividad del control y las fuerzas y momentos
aerodindmicos correspondientes. En este momento, se asume que las influencias de los flaps en la
dinamica del vehiculo son lineales, pero se planea considerar los efectos no lineales de las deflexiones de
los flaps en futuras etapas del proceso.

2.4 Analisis en bucle abierto

Para analizar los modos del vehiculo, el modelo de simulacién no lineal se ajusta utilizando un algoritmo
de busqueda de raices basado en el método de Newton y luego se linealiza en los puntos de ajuste
encontrados. Las siguientes ecuaciones muestran el sistema de espacio de estados lineal e invariante en el
tiempo (LTT), que se usa comtinmente para describir la dindmica de vuelo lineal.

x = Ax(t) + Bu(t)
y = Cx(t) + Du(t)

Las configuraciones de ciertos vehiculos hipersénicos, como el que se presenta en este caso, tienden a ser
inestables cuando se analizan sin ningtn tipo de correccién. Esto significa que en algunos movimientos,
como el de avanzar hacia adelante (longitudinal) y los movimientos hacia los lados (lateral), el vehiculo
no se comporta de manera predecible. En el caso del vehiculo GHGV-2, los resultados mostraron que, sin
correcciones, el vehiculo es inestable cuando se mueve hacia adelante y cuando se balancea de un lado a
otro (como un "Dutch roll"). Para que el vehiculo sea estable, es necesario afadir un sistema especial que
corrija estos movimientos y lo mantenga controlado.



Sistemas Dinamicos y de Control

En el estudio de sistemas dindmicos, especialmente en el campo de la ingenieria de control, una de las
herramientas mds importantes para analizar el comportamiento de un sistema es la funcién de
transferencia. Este concepto nos permite relacionar la salida de un sistema con su entrada, usando
transformadas matematicas que simplifican el andlisis y disefio. En este articulo, exploraremos de manera
sencilla qué son las funciones de transferencia, los ceros y polos, qué es la estabilidad, y cémo los polos
determinan la estabilidad de un sistema.

Una funcion de transferencia es una representacion matematica de un sistema lineal e invariante en el
tiempo. Los sistemas lineales tienen la propiedad de que sus coeficientes no cambian con el tiempo, lo que
facilita su modelado. La funcién de transferencia se obtiene tomando la transformada de Laplace de las
ecuaciones diferenciales que describen el sistema, asumiendo que las condiciones iniciales son cero. Esto
convierte las ecuaciones diferenciales en ecuaciones algebraicas mas faciles de manejar.

En términos sencillos, la funcién de transferencia es el cociente entre la transformada de Laplace de la
salida del sistema y la transformada de Laplace de la entrada. Esta herramienta permite estudiar el
comportamiento dindmico del sistema sin necesidad de resolver directamente las ecuaciones diferenciales.

Cociente de la transformada de Laplace de la salida y la transformada
de Laplace de la entrada con condiciones iniciales en cero

Y(s) Gs) = bos™ +bys™ 1 + -+ br_15 + by
= X(8)|aroy ags® + ays" 1 - fap—35+an

G(s)

Una funcion de transferencia tiene dos componentes principales que son cruciales para entender su
comportamiento: los ceros y los polos.

1. Ceros: Los ceros son los valores de la variable sss (en el dominio de Laplace) que hacen que el
numerador de la funcién de transferencia sea igual a cero. Es decir, son las raices del polinomio
en el numerador. Estos ceros afectan la magnitud de la respuesta del sistema, ya que pueden hacer
que la salida se "anule" para ciertas frecuencias de entrada.

2. Polos: Los polos son los valores de sss que hacen que el denominador de la funcién de
transferencia sea cero. Son las raices del polinomio en el denominador y juegan un papel mucho
mds importante en la determinacion de la estabilidad del sistema. Los polos afectan la forma en
que el sistema responde con el tiempo, ya sea oscilando, estabilizdndose, o divergiendo.

Ambos, ceros y polos, se grafican en el plano complejo, donde el eje horizontal corresponde a la parte
real de sss y el eje vertical corresponde a la parte imaginaria. Los polos se marcan con "X" y los ceros
con un circulo en dicho plano.



Polos y Ceros de un Funcién de Transferencia
Ceros — Tajces
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Equivalente a

Y (s) Y (s) =0 —— Ceros
X(s) X(s) =0 —— Polos

G(s) =

La estabilidad de un sistema se refiere a la capacidad de ese sistema para regresar a un estado de
equilibrio después de una perturbacion. Un sistema estable no tendra oscilaciones que crezcan sin control
ni respuestas que se alejen infinitamente de su valor de equilibrio.

La estabilidad es crucial en el disefio de sistemas de control porque un sistema inestable puede llevar a un
comportamiento no deseado, como oscilaciones crecientes o respuestas que se descontrolan con el tiempo.
Un sistema estable, por otro lado, eventualmente alcanza un comportamiento constante o se estabiliza en
torno a un valor predeterminado.

Estabilidad de un sistema lineal

Sistema Estable Sistema Inestable

t t

Para determinar si un sistema es estable, se observan los polos de su funcién de transferencia.
Dependiendo de dénde se ubiquen los polos en el plano complejo, el sistema puede tener diferentes tipos
de comportamientos:

1. Estabilidad Exponencial: Si los polos tienen partes reales negativas, el sistema tiende a
estabilizarse exponencialmente en el tiempo, es decir, sus respuestas decaen hacia un valor
constante.

2. Oscilacién Estable: Si los polos tienen una parte imaginaria y una parte real negativa, el sistema
puede oscilar de forma amortiguada, acercandose eventualmente a un estado de equilibrio.

3. Inmestabilidad: Si algin polo tiene una parte real positiva, el sistema es inestable. Esto significa
que, con el tiempo, el sistema diverge y nunca regresa a un estado de equilibrio.

La razén principal para estudiar los polos es que son los determinantes clave de la estabilidad del sistema.
Mientras que los ceros afectan la magnitud de la salida en ciertas frecuencias, los polos afectan cémo el
sistema responde con el tiempo. Si todos los polos tienen partes reales negativas, el sistema serd estable.
Si uno o més polos tienen una parte real positiva, el sistema serd inestable. Por lo tanto, para asegurar que
un sistema funcione de manera controlada y no presente comportamientos peligrosos o impredecibles, es
necesario garantizar que todos los polos estén ubicados en el semiplano izquierdo del plano complejo
(donde las partes reales son negativas).



Plano complejo
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El criterio principal para determinar la estabilidad de un sistema es observar la parte real de los polos:
e Si todos los polos tienen una parte real negativa, el sistema es estable.
e Si algin polo tiene una parte real positiva, el sistema es inestable.

e Si los polos estdn en el eje imaginario (parte real igual a cero), el sistema es marginalmente
estable (puede presentar oscilaciones persistentes).

Respuesta oscilatoria

con amortigunamiento Respuesta oscilatoria
4
A

Respuesta inversa

‘ b4 \ L X
| A 7 ray <
u ( =
L ¥
Respuesta exponencial Respuesta exponencial
convergente divergente

e La estabilidad dependera de la parte real de los polos del sistema.
e Todos los polos deben tener parte real negativa

Cuando se analiza la dindmica de un vehiculo, como en el caso del GHGV-2, los polos nos informan sobre
c6mo reaccionard el vehiculo ante pequefias perturbaciones o cambios en su entorno.

e Si un vehiculo tiene polos en el lado derecho del eje real, eso indica que el vehiculo es inestable
en esa modalidad de movimiento (por ejemplo, movimiento longitudinal o lateral). Sin un sistema
de control, el vehiculo podria desviarse rdpidamente de su trayectoria.



e Si los polos tienen una parte imaginaria grande, significa que el vehiculo tiende a oscilar (moverse
de un lado a otro) a una frecuencia alta.

Encontrar Funcion de transferencia del modelo
Para encontrar la funcién de transferencia del sistema de vuelo lineal, primero necesitamos formular el
modelo de espacio de estados en términos de las matrices A, B, C y D en la forma:

x = Ax(t) + Bu(t)
y = Cx(t) + Du(t)

Dado que las ecuaciones generales de movimiento incluyen tanto el movimiento traslacional como el
rotacional, el sistema de espacio de estados resultante debe combinar ambas dindmicas. A continuacién,
detallo los pasos y conceptos clave para realizar la derivacion de la funcién de transferencia:

1. Definir el Vector de Estado x:
Con las ecuaciones de movimiento traslacional y rotacional, el vector de estado x generalmente incluiria
las velocidades lineales y angulares, y en algunos casos, las posiciones y dngulos de orientacion del

s s . . T
vehiculo. Asi, el vector x puede incluir elementos como [u, v,w,p, q,7, d, 0, {] , donde u, v, w son las
velocidades lineales y p, q, 7 son las velocidades angulares.

2. Definir el Vector de Entrada u:

El vector de entrada u(t) tipicamente incluiria las entradas de control, como las deflexiones de flaps (u
otros controles aerodindmicos) que afectan directamente las fuerzas y momentos aerodinamicos. Para este
caso, el vector de control puede estar representado por 6, que incluye las deflexiones de los controles.

3. Matrices A, B, Cy D:

Con el modelo aerodindmico expresado en términos del angulo de ataque a , el angulo de deslizamiento
lateral 3, el nimero de Mach Ma, la altitud H, y las deflexiones de control &, podemos construir las
matrices de estado A y Ben funcién de estos pardmetros. Las matrices se derivan al linearizar las
ecuaciones de movimiento alrededor de un punto de operacién especifico (un estado estacionario). La
matriz A representa la dindmica del sistema, mientras que la matriz B muestra como las entradas u(t)
afectan las variables de estado.

4. Funcién de Transferencia:

Una vez obtenidas las matrices A y B la funcién de transferencia de cada salida respecto a cada entrada
se puede encontrar como:

G(s)= C(sl — A) "B+ D

donde s es la variable de Laplace y I es la matriz identidad. Este proceso implica encontrar la inversa de sl
- A y multiplicarla por B, luego sumar el término D.



En este caso, con la suposicién de que no hay viento y los ejes inerciales y aerodindmicos coinciden, la
formulacion se simplifica. La influencia del viento se descarta en la notacidn, asi que el sistema se puede
analizar usando los ejes inerciales, permitiendo que los indices K y a sean omitidos en las ecuaciones.
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(a) Longitudinal poles (b) Lateral-directional poles

Estas graficas muestran los resultados del anélisis de valores propios (o andlisis de autovalores) de la
dindmica en lazo abierto de un vehiculo hipersénico de tipo waverider, denominado GHGV-2, operando a
una velocidad de Mach 12.5 y a una altitud constante en la mesosfera. Las dos gréficas representan los
polos (valores propios) para dos tipos de movimiento del vehiculo: longitudinal y lateral-direccional.

(a) Polos Longitudinales

La primera grédfica (a) representa los polos de la dindmica longitudinal del sistema. La dindmica
longitudinal se refiere al movimiento en el plano vertical, que incluye el cabeceo (pitch) del vehiculo.
Cada "X" azul en la grifica representa un polo del sistema, donde la posicién de cada "X" en el plano
complejo (real-imaginario) indica la estabilidad y el comportamiento del sistema en esa modalidad de
movimiento.

e Eje Real (horizontal): Muestra la parte real de los polos en radianes por segundo (rad/s). Cuando
los polos estdn ubicados en el lado derecho del eje (positivos), indican inestabilidad porque
tienden a hacer que el sistema crezca exponencialmente. En este caso, algunos de los polos estan
en el lado derecho, lo que implica que el sistema es inestable en su dindmica longitudinal.

e Eje Imaginario (vertical): Indica la parte imaginaria de los polos. La parte imaginaria representa
la frecuencia de oscilacién. Polos con partes imaginarias mayores tienden a oscilar mas rapido.

e Interpretacion de resultados: La presencia de polos en el lado derecho del eje real confirma que
el sistema es longitudinalmente inestable. Esto significa que, sin intervencion externa, el vehiculo
tenderia a desviarse de su trayectoria en el plano vertical, requiriendo un sistema de control (SAS)
para estabilizarlo.

(b) Polos Lateral-Direccionales

La segunda grafica (b) muestra los polos de la dindmica lateral-direccional del sistema. Este movimiento
lateral-direccional incluye el balanceo (roll) y el guifiada (yaw) del vehiculo, que afecta la estabilidad y
direccion lateral.

e Eje Real (horizontal): Al igual que en la grifica de los polos longitudinales, este eje muestra la
parte real de los polos. En esta grifica, se observa un polo en el lado derecho del eje real,
indicando que la dindmica lateral también es inestable.



Eje Imaginario (vertical): La parte imaginaria de los polos lateral-direccionales es relativamente
grande, lo que significa que estos modos tienen componentes oscilatorios importantes.

Interpretacion de resultados: En el caso de la dindmica lateral-direccional, los polos indican
una inestabilidad oscilatoria, conocida como inestabilidad de Dutch roll. Esta es una oscilacion
combinada de guifada y balanceo, tipica en aviones inestables en el plano lateral. Esta
inestabilidad sugiere que el vehiculo también requeriria un sistema de control SAS para evitar
desviaciones no deseadas en el movimiento lateral y mantener la estabilidad.

Las graficas confirman que el vehiculo hipersénico GHGV-2 es inestable en su configuracién de lazo
abierto tanto en la dindmica longitudinal como lateral-direccional. Esto significa que, sin un sistema de
control adecuado, el vehiculo no podria mantener una trayectoria estable por si solo y requeriria un
sistema de estabilizacion artificial (SAS) para asegurar que mantenga un comportamiento controlado tanto
en el plano vertical como lateral.

Funcionalidad de los Sistemas de Control en Vehiculos Hipersonicos Inestables

El diagrama de bloques presentado, ilustra un modelo de referencia que permite estabilizar el vehiculo
mediante multiples lazos de retroalimentacidn e integradores.

Desglose del Diagrama

1.
2.

Seiial de Entrada y e Representa la trayectoria deseada que se espera que el vehiculo siga.

Uniéon Sumadora: Compara la sefial de entrada con el estado actual del vehiculo, determinando
cualquier desviacién respecto al objetivo.

Bloques de Ganancia (ao, T s T ao)

coeficientes que ajustan la respuesta del sistema para corregir la trayectoria del vehiculo.

:Estas ganancias corresponden a los

Integradores ——Su funci6n es suavizar y hacer continuas las correcciones aplicadas, previniendo

movimientos bruscos y descontrolados.
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5. Seiiales de Salida (yc, VoY o yz: Estas sefiales son el resultado de las correcciones aplicadas y
son las que el vehiculo sigue para estabilizar su movimiento.

En el caso del GHGV-2, el sistema de control descrito es crucial para mantener la estabilidad durante el
vuelo. La sefial de entrada y p define la trayectoria esperada, mientras que las uniones sumadoras y las

ganancias determinan las correcciones necesarias comparando esta trayectoria con el estado real del
vehiculo. Los integradores aseguran que estas correcciones sean suaves Yy continuas, evitando
movimientos bruscos.

Este enfoque permite que el GHGV-2 mantenga un vuelo controlado y estable, incluso bajo condiciones
de alta velocidad y maniobras complejas. Asi, la implementacién de este sistema de control no solo
mejora la estabilidad del vehiculo, sino que también asegura un comportamiento predecible y seguro
durante su operacion.

3. Inversion dinamica no lineal y control de seguimiento de modelo

El principio bésico de la Inversion Dindmica No Lineal (NDI) es simplificar la relacién entre la entrada y
la salida de un sistema no lineal. En lugar de usar un método de linealizacién compleja (como la
Jacobiana), utiliza retroalimentacion del estado y transforma las coordenadas para lograrlo. Asi, el
comportamiento de las variables que se controlan se reduce a una dindmica sencilla. Esto permite usar
métodos de control lineales para manejar el sistema.

Para que funcione bien, es necesario tener un modelo claro del sistema, ya que cualquier error en el
modelo puede afectar el control. Sin embargo, un disefio robusto del controlador puede compensar estos
errores.

Consideramos el siguiente sistema de control no lineal afin de la siguiente forma:

x = f(x)+ goou
y = h(x)

Para analizar cdmo cambia el sistema no lineal con el tiempo, se usa una herramienta matemadtica llamada
"derivada de Lie". Esta permite describir como evolucionan las dindmicas del sistema y facilita el control
de sistemas complejos.

oy 2 (B,
’ ; dt dx

( j—i ) ' [F @) + g(x)u]

- (%ﬁ)rf(xH (j—f)rg(fr)u

= Lf-h + Lghu



Se puede establecer una relacién entre la entrada y la salida siLgh # 0). En el caso de que Lgh = 0, la

relacién debe derivarse més hasta que la entrada del sistema afecte directamente la salida del sistema. La
cantidad de derivadas necesarias se llama el "grado relativo" y se representa como r. Basado en esta
metodologia, la relacién entre la entrada y salida de un sistema MIMO se puede describir como:
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Bésicamente, esto dice que si un sistema tiene una relacidn clara entre la entrada y la salida, podemos
controlarlo de manera mas directa. Si no es asi (cuando Lgh = 0), debemos aplicar algunas derivadas

adicionales para que la entrada afecte la salida. La cantidad de derivadas que necesitamos aplicar se llama
"grado relativo" (r). En un sistema MIMO (multiples entradas y miiltiples salidas), esta relacién ayuda a
definir como se conectan las entradas y salidas.

Aqui, A(x) representa una matriz que ayuda a separar las diferentes variables en el sistema, mientras que
b(x) es un vector que muestra las partes del sistema que no estdn directamente controladas. Luego, para
abreviar, se presenta la relacién de forma mds compacta.

1
}EJ'

= b(x) + A(x)u
}_.{r,,,ll

En el contexto del control de seguimiento de modelo de referencia, las variables controladas deben seguir
una trayectoria de referencia deseada. El modelo de referencia para un sistema de orden r se define de la
siguiente manera:

y 0 1 .. 0 Ve 0
=1 P S I
) —ay —a, ... a_;|\y" a

Con a elegido para imponer la respuesta de referencia deseada.
L



Debido a la linealizacién por retroalimentacién, la dindmica de error entre la sefial de referencia y la
respuesta del vehiculo se puede controlar utilizando un controlador lineal de la siguiente forma:

a}_l{ 1 :' }-L' -il
==kl : |-] :
-[f',..l] ..l:: P — 1 ) "‘.{n",” —1 |
Ay Ve y
Donde yr_i son los estados medidos y K es una matriz de ganancia de Hurwitz. Combinado con la

ecuacion de salida del sistema derivada, obtenemos la entrada de control requerida.

Una matriz de ganancia de Hurwitz es una matriz que garantiza que el sistema sea estable. Esto significa
que, al usarla, el sistema no tendrd comportamientos incontrolados o inestables. En este contexto, se usa
para ajustar el control y asegurar que la respuesta del sistema se mantenga dentro de los limites deseados.:

Ve Ve ¥
u=A"'mll ! |-k O [ — b(x)

(1) (r,—1) afr. —
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Se puede usar una version en cascada del enfoque, donde un sistema externo genera las variables de
referencia para un sistema interno. Esto permite evitar calculos complicados y en su lugar usar relaciones
conocidas de manera més eficiente. Aunque se use este enfoque en cascada, el comportamiento general
del sistema no cambia. Ambos enfoques, en cascada y no en cascada, se aplican en el sistema de control
de vuelo que se explica en la siguiente seccidn.

4. Modelo integrado no lineal siguiendo el disefio de control

Para el GHGV-2, se disefi6 e integré un sistema de control de seguimiento de modelo no lineal. La
estructura general del controlador establecido se muestra. La arquitectura utiliza un sistema de modelo de
referencia de segundo orden (RM) para filtrar el vector de entrada de comandos (ud,ad,pd)*T y dar forma
al vector de sefal de referencia deseado (ur,ar,pfr)AT. Las sefiales de referencia generadas son los
comandos filtrados y las correspondientes primera y segunda derivadas de la respuesta deseada del
modelo. El RM puede incorporar mas conocimiento sobre las limitaciones fisicas del sistema y evita que
los controladores generen comandos inviables. Estas limitaciones pueden originarse de los limites de
carga estructural y térmica que el vehiculo no deberia exceder. Otras influencias que pueden considerarse
dentro de las limitaciones del RM son que las capacidades de los actuadores de vehiculos que operan en
regimenes de alta velocidad pueden variar significativamente a lo largo del sobre de vuelo debido a
factores externos, como la alta presiéon dindmica y las influencias térmicas que actian sobre las aletas.
Tales influencias pueden limitar la capacidad de actuacién del vehiculo y restringir las aceleraciones
maximas alcanzables que pueden proporcionar las superficies de control.



El controlador necesita realizar dos tareas principales de control: seguimiento y regulacién. La primera
tarea es asumida por un enfoque de control de avance basado en modelos, que transforma las derivadas de
orden superior calculadas de las sefiales de referencia en funcién de las cineméticas y dindmicas
conocidas del sistema. La segunda tarea es llevada a cabo por un sistema de control de inversién dindmica
no lineal en cascada que maneja las incertidumbres y rechaza las perturbaciones externas.

El controlador en cascada corresponde a una arquitectura de controlador de dos bucles, con bucles en
cascada externos (control de actitud) e internos (control de velocidades angulares). Esta arquitectura de
control es particularmente facil de ajustar cuando se puede asumir cierta separacion de escala de tiempo
entre los bucles (tipicamente un factor de 5 entre los respectivos anchos de banda de estos bucles), aunque
también es aplicable sin ella. En ese caso, el ajuste de los controladores generalmente influird entre si vy,
por lo tanto, necesitan ajustarse o al menos evaluarse juntos. El ancho de banda del bucle interno puede,
en principio, aumentarse utilizando un controlador de bucle interno bastante agresivo (de alta ganancia).
Esto se hace con frecuencia en misiles y serfa indeseable para aviones grandes (a menudo debido a las
cargas estructurales). Si tal ajuste es aceptable o incluso deseable para un vehiculo como el GHGV-2
sigue siendo incierto en esta etapa del trabajo. Aparte de los efectos adversos con el acoplamiento
potencial con modos flexibles, la robustez ante retrasos en el bucle de control y ante dindmicas no
modeladas también puede volverse problemadtica con controladores de bucle interno de alta ganancia.

4.1 Diseno de control de retroalimentacion en cascada no lineal

El enfoque de control de retroalimentaciéon en cascada integrada se basa en la idea de sistemas de
inversiéon dindmica no lineal separados en escalas de tiempo, presentado en, pero estd adaptado para
igualar la realizacion técnica del vehiculo de deslizamiento hipersénico controlado.

La entrada de los controladores de bucle externo lineal es el vector de error de seguimiento dependiente
del tiempo (ep,ea,eP)T=(ur—p,ar—o,pr—P)T, que se calcula en funcién de las mediciones del estado y las

ordenes de seguimiento obtenidas del RM.

Los controladores lineales implementados regulan la dindmica de error del sistema computando las
derivadas de las dindmicas angulares necesarias para eliminar el error de control de actitud:

Ap' = KPpep + Klufepdt

Las derivadas de primer orden requeridas de los dngulos aerodindmicos se obtienen combinando la salida
del modelo de referencia (ur,ar,fr) T y el vector de control de retroalimentacioén generado (Ap,Aa,AB)AT.



La entrada de los controladores de bucle interno lineal es el vector de error de seguimiento dependiente
del tiempo (ep,eq,er)T=(pr—p,qr—q,rr—1)T, el cual se calcula en funcién de las mediciones del estado y de
los comandos obtenidos de la etapa de inversién dindmica angular descrita en la Ecuacion (26). Los
controladores lineales implementados regulan la dindmica de error del sistema computando las
aceleraciones angulares necesarias para eliminar el error en la tasa de control:

Ap = KPpep + KipJepdt

El vector de aceleracion rotacional deseado (pd’,qd',rd")AT se obtiene sumando el comando del
controlador de retroalimentacién (Ap’,Aq",Ar’)T al comando de avance (pr’,qr’,rr")T del filtro de mando
(ver la Seccion 4.2 para més detalles).

Este vector de aceleracion rotacional se convierte al momento Qd considerando la intercia del vehiculo a
traves de la matriz I y el balance del momento angular.

4.2 Diseno de control de avance no lineal

El enfoque integrado de inversidén dindmica no en cascada basado en el control de avance utiliza un
modelo de referencia generalizado y el conocimiento de la dindmica del sistema. La Figura 9 ilustra una
version simplificada del RM de segundo orden que se aplica para filtrar las entradas de comandos y dar
forma a las sefiales de referencia deseadas. Al utilizar limites de dindmica conocidos de antemano del
vehiculo, este modelo de referencia asegura que las sefiales de referencia enviadas al bucle de control de
actitud puedan ser logradas, reduciendo la necesidad de protecciones adicionales, al menos en el caso
libre de fallos.

Cuando no se aplican estos limites, los comandos entrantes del sistema de guia(ud,ad,pd)T son ajustados
por funciones de transferencia de segundo orden que pueden describirse en la siguiente forma:

Gs(s) = w02/(s2 + 2Dw0s + w02w02)

donde ®0 representa la frecuencia natural y D la razén de amortiguamiento de las funciones de
transferencia, las cuales pueden elegirse de manera que el comportamiento de respuesta del sistema
deseado se imponga al vehiculo. Ademas de los estados angulares deseados de referencia, los modelos de
referencia también generan las primeras y segundas derivadas de la respuesta deseada. Estas sefiales
proporcionan informacién de avance tanto al bucle interno como al externo, incrementando la capacidad
de seguimiento del sistema.



La Figura 10 muestra todas las sefiales generadas por el RM y cémo el sistema de control de seguimiento
de modelo no lineal (NMFCS) las utiliza. La utilizacién adicional de las derivadas de primer y segundo
orden de las sefales de respuesta deseada permite una descomposicién parcial de las tareas de
seguimiento de comandos del sistema de retroalimentacién y ayuda a reducir las ganancias de control,
disminuyendo la posibilidad de oscilaciones con los controladores de alta ganancia.

Como se describe, el vector de derivadas de primer orden de las respuestas de referencia ajustadas
(ur,or,pr)T se envia para la inversién del bucle interno de las cinemadticas de actitud. Las derivadas de
segundo orden de las respuestas de referencia ajustadas (u'r,a'r,p'r)T se utilizan para el avance mediante
la relacion cinemética conocida presentada en la Ecuacion.

Siguiendo la metodologia de Inversién Dindmica No Lineal (NDI) discutida anteriormente, esta relacion
dindmica necesita ajustarse para obtener la conexidn final de entrada-salida que coincida con las derivadas
de segundo orden de las sefiales de d&ngulo aerodindmico :

Esto da lugar al vector de aceleracion angular (p'r,q'r,r'1)T, que se utiliza como una sefial de comando de
aceleracion angular de avance y luego se fusiona con el vector de comando de aceleracién angular del
controlador en cascada de retroalimentacion.
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4.3 Diseiio de asignacion de control lineal para la fase de vuelo
endoatmosférico

Se requiere la aplicaciéon de algoritmos adecuados de asignaciéon de control para el GHGV-2
sobre-actuado en los regimenes de vuelo exoatmosférico y endoatmosférico. Sin embargo, debido a la
brevedad de este documento, solo se discutird aqui el problema de asignacién de control para la fase de
vuelo endoatmosférico. Se muestra los efectores de control disponibles con las deflexiones conectadas de
la aleta superior izquierda oUL, aleta superior derecha SUR, aleta inferior izquierda dLL, y aleta inferior
derecha LR para el caso descrito.

La matriz de efectividad de control B depende del punto de vuelo actual y se representa como:
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B es de tamaio 3x4 y, por lo tanto, no puede ser invertida. La matriz de efectividad de control B depende
del punto actual de vuelo y los estados. Para hacer frente a las dependencias durante la misién, la matriz B
se vuelve a calcular continuamente utilizando un modelo de planta a bordo y mediciones de sensores, pero
se asume que es constante para cada paso de tiempo.

Zp

Para determinar la deflexion necesaria de la superficie de control dd para los actuadores, se debe encontrar
una solucién adecuada a la siguiente ecuacion:

La Ecuacién es un sistema de ecuaciones lineales subdeterminado con 3 ecuaciones y 4 incdgnitas. En
general, y aqui en particular, al omitir més restricciones como los limites de deflexién y los limites de
velocidad, este tipo de problemas subdeterminados tienen un nimero infinito de soluciones. A menudo, se
eligen preferencias entre el ndmero infinito de soluciones, y el problema puede formularse de la siguiente
manera:

argd € RnminJ(6)
sujetoaQd = B§
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Con la funcién de costo J utilizada para expresar la preferencia del disefiador de control y nt, el nimero de
efectores de control disponibles. En el caso mds comin, se prefiere minimizar la norma 12 (también
conocida como norma de minimo-cuadrado) de di. Para este caso, se puede obtener una solucién en forma
cerrada basada en la pseudoinversa de Moore-Penrose B+ de B:

§ = B + Qd = BT(BBT) — 1Qd

La solucién en forma cerrada de la Ecuacion (35) no considera limitaciones en la solucién de dd, como los
limites de deflexiéon O6min, dmax y los limites de velocidad & min,d'max de los actuadores. Existen
soluciones iterativas al esquema de asignacién de control lineal restringido descrito y son capaces de
considerar limites de magnitud y de velocidad; ver, por ejemplo, [12, 33-35]. En general, el problema de
asignacién de control necesita considerarse como un problema de optimizacién de restriccién ya que los
limites de magnitud y de velocidad en cada control efectivodr estdn presentes. Los limites a menudo se
definen a nivel individual y de pares, lo que lleva a la siguiente formulacién del conjunto de entrada
factible A:

A:= {8 € Rn|Vi € [1,nt]: dmin,i < 6i < dmax, i}

Los limites de magnitud para cada efector se representan utilizando la funcién de saturacién Vi(6i):

5ma.’r.,i sid; > 6ma.r,x'

1/:({5,) = 6min,i si (52' < 6min.a?
8; en otro caso

Basado en el conjunto factible de entradas de control, se puede construir un dominio fisico de control
factible D como:

D: = {Qd € RolQd = B&y§ € A}



En el contexto del control de vuelo, este conjunto resultante D se conoce a menudo como el conjunto de
momentos alcanzables (AMS, por sus siglas en inglés). Un ejemplo de un AMS para un vehiculo de
deslizamiento hipersénico con cuatro efectores de control (nt=4).

El problema de asignacion de control resultante para el GHGV-2 se puede formular como el siguiente
problema de optimizacién restringida:

argd € Amin || & ||
sujetoaQd = B§
dmin < § < dmax
Omin < & < &'max
Resolucion y Formulacion Alternativa

Cuando se utiliza la norma 12 (como en este trabajo), el problema se reescribe generalmente como un
problema cuadratico restringido por desigualdades con la siguiente forma:

sujetoaAx < b

Para muchos solucionadores estdndar, la forma cuadritica restringida por desigualdades se define como:

1 T
rg min =7 PZ + . 2
argmmg® et ae

sujetoaAx < b

donde muchos solucionadores estindar estin disponibles. Al definir x:=8 y al realizar algunas
manipulaciones en la funcién de costo (con p=2) y de las restricciones de la Ecuacién (40), las matrices P
y Ay los vectores q y b del problema cuadrético se pueden expresar con base en los términos. La
deflexion actual del vector de control dawr y el tiempo de paso AT:

P = (B"W"WB)

q= (—k (—zBTWTWQ’d))

4.4 Disefio de anti-vuelco integral mediante pseudo-control de compensacion

En las metodologias de control basadas en inversidon dindmica no lineal (NDI), a menudo se asume que
existe una separacion de escala de tiempo entre los estados controlados y la dindmica de los actuadores, y
que los actuadores pueden seguir las entradas de control de manera instantdnea. En la realidad, esto no es



cierto, pero en la mayoria de los casos es una suposicion suficiente y vélida. Sin embargo, en presencia de
caracteristicas criticas de los actuadores, como limites de magnitud de los actuadores, limites de velocidad
de los actuadores y dindmicas de entrada lineal, esta suposicion podria causar problemas graves y efectos
dinamicos no deseados. Este modelo solo considera limites fisicos en el dominio de entrada de control; las
dindmicas no modeladas y las perturbaciones externas ain podrian llevar a una degradacién del
rendimiento o incluso a la inestabilidad del lazo de control, lo cual podria haberse evitado al observar la
reaccién real del sistema y ajustar los comandos en consecuencia. Para superar estos problemas, los
autores en la referencia [46] propusieron compensar los efectos de los actuadores no lineales, tales como
limitaciones en la saturacién de los actuadores y dindmicas de entrada lineal, en la sefial de referencia del
modelo. Este enfoque se llama Pseudo Control Hedging (PCH) y permite adaptar la sefial de referencia en
caso de comandos no alcanzables. Ademds, el PCH puede actuar como una técnica anti-vuelco para los
controladores PI que se usan para calcular la entrada de control de los bucles interno y externo.

El principio bésico simplificado del PCH se basa en la idea de que para un sistema de control afin con el
grado relativo de uno, se tiene la siguiente forma:

x'=f(x) + g(x)d

La ley de control basada en NDI puede entonces derivarse como:

6 =gk — 1(v - f(2)

donde v se llama la entrada de control virtual que representa la sefial deseada vd generada por los
controladores lineales de la forma v=—Ke, siendo e el error de seguimiento. Debido a las caracteristicas no
moduladas del efector de control, la entrada de control real}dact no es idéntica al desplazamiento de
control comandado or. Basado en la entrada de control real actual dact, la entrada de control virtual actual
se puede estimar mediante:

vh = f(x) + g(x)dact

La diferencia entre la entrada de control virtual estimada y la comandada se define como vh=v—-v* y se
llama sefial de compensacidn, la cual puede usarse como una sefial de ajuste que se retroalimenta al
modelo de referencia para escalar (o compensar) la sefial de entrada de control a un nivel que sea
alcanzable para los actuadores.

Pseudo-Control
Hedging Signal: i,

Para el sistema considerado aqui, tomamos un modelo de referencia de segundo orden ligeramente
modificad. La sefial de aceleracién de referencia a la salida del RM se calcula como:



yr = w02(ye — yr) — 2Dw0y'r — y*h

donde y*h es la sefial de compensacion calculada en dos pasos. En el primer paso, se utilizan los estados
medidos o estimados de los actuadores para calcular la entrada de control virtual en accién:

Posteriormente, la diferencia entre la entrada de control virtual estimada y la entrada de control virtual
comandada se calcula como:

Dado que el médulo RM no calcula directamente la aceleraciéon angular en el marco fijo del cuerpo, la
seflal de compensacién vh necesita transformarse para generar la sefial de compensacién de
pseudo-control (uh,oah,Bh)T:

o Iz op

h=T |a| +T |a| +T; |d
B B ap

La influencia beneficiosa del PCH para este propésito se ilustra en los resultados de evaluacién
presentados en la siguiente seccion.

La Seccién 4 proporciona una visién profunda y meticulosa del disefio de sistemas de control avanzados,
especificamente en el contexto de vehiculos hipersénicos como el GHGV-2. Este tipo de aeronaves, que
operan en entornos extremadamente exigentes, requieren un enfoque de control altamente sofisticado que
no solo mantenga la estabilidad, sino que también permita una maniobrabilidad precisa y segura en todo
momento.

Uno de los aspectos mdas llamativos es la combinacién de control de retroalimentacion en cascada y
control de avance no lineal. Este enfoque permite que el sistema maneje dindmicas complejas e
incertidumbres propias de la operacién a alta velocidad y en condiciones variables. La estructura en
cascada, con bucles externos e internos, otorga una flexibilidad adicional, ya que permite realizar ajustes
finos en el control de la actitud y las tasas del cuerpo por separado, proporcionando mayor estabilidad y
control incluso en situaciones de alta presiéon dindmica y cargas térmicas.

El uso del Pseudo Control Hedging (PCH) en la Seccién 4.4 es particularmente ingenioso. Este método no
solo mitiga las limitaciones de los actuadores, sino que actiia como una “vélvula de seguridad” para el



sistema. Al detectar cudndo una sefial de control no puede realizarse debido a restricciones fisicas del
vehiculo, el PCH ajusta la sefial de referencia, evitando que el sistema intente realizar maniobras que
podrian dafiar la estructura o llevarlo a un estado de inestabilidad. Este tipo de solucién es fundamental en
sistemas hipersénicos, ya que las condiciones de operacién pueden cambiar rdpidamente, y cualquier
margen de error podria poner en riesgo tanto la misién como la integridad de la nave.

Ademads, el uso de modelos de referencia de segundo orden para filtrar las sefiales de comando refleja un
compromiso claro con la seguridad y el rendimiento operativo. Al suavizar las sefiales de entrada, el
sistema de control evita enviar 6rdenes que puedan estar fuera del alcance fisico de los actuadores. Este
enfoque preventivo es esencial en vuelos hipersonicos, donde cualquier orden fuera de los limites puede
tener consecuencias catastréficas debido a las fuerzas extremas y las altas temperaturas que enfrentan las
superficies de control.

En conjunto, la Seccién 4 demuestra una comprension avanzada de los desafios tinicos de la dindmica de
vuelo hipersonico. No se trata solo de disefiar un sistema que “funcione” en teoria, sino de crear una
solucién adaptable y segura que tenga en cuenta las limitaciones reales del sistema. Esta integracién de
teorfa avanzada y consideraciones pricticas muestra una visiéon madura del disefio de control. En mi
opinidn, este tipo de disefio deberia ser el estdndar en el desarrollo de tecnologias de vanguardia, ya que
garantiza no solo el éxito de la misién, sino también la durabilidad y la seguridad del vehiculo.

Este enfoque integral es lo que realmente define un disefio robusto para aplicaciones de alta exigencia
como el GHGV-2. Es una seccién que no solo aporta valor en términos técnicos, sino que también resalta
la importancia de considerar cada aspecto del sistema en su contexto operativo, lo cual es esencial en el
disefio de tecnologias avanzadas y de alto riesgo.

Resultados de la simulacion.

La arquitectura de control no lineal propuesta (non-linear model following control, NMFC) para el
vehiculo hipersénico GHGV-2 fue evaluada en un marco de simulacién no lineal. A continuacién, se
presenta la evaluacion del sistema de control en lazo cerrado en varios casos:
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Fig.14: Resultados de la simulacién para un doble comando de entrada en el caso de ninguna incertidumbre de modelo.

Mostrando series de tiempo, dngulo de ataque, dngulo de cabeceo normalizado y deflexiones de aleta en porcentaje.

e Rendimiento de control del sistema cerrado nominal.

e Rendimiento de control del sistema de bucle cerrado en la presencia de los dafios en las
superficies de control y saturacién de entradas.

e Rendimiento de control del sistema de bucle cerrado en la presencia de incertidumbre estitico
paramétrico de la planta.

Para la evaluacion empirica presentada del sistema NMFC, un modelo de vuelo dindmico de alta fidelidad
en un ambiente de MATLAB/Simulink. El modelo fue desarrollado especificamente para el disefio de
control de vehiculos de vuelo hipersénico. Los actuadores modelados de las aletas de control son
considerados como sistemas de orden de segundo grado con limites en la magnitud y razén. Dentro de los
andlisis. las dindmicas del sistema del GHGV-2 fueron ajustados alrededor de un punto de operacién por
los pardmetros mostrados en la tabla 1.

5.1 Desempeiio del control en presencia de dafios en las superficies de control
y saturacion de entradas de control

La Figura 14 presenta los resultados de la evaluacion del sistema nominal en lazo cerrado para un caso de
simulacién con una tarea de seguimiento del dngulo de ataque. En el caso de andlisis considerado, el



desempefio de seguimiento en el canal de cabeceo (pitch) se evalia proporcionando un comando en forma
de doblete en el canal a-d con una magnitud de 1°. El comando de referencia de doblete en bruto en -d
se muestra en negro con lineas de puntos y rayas, el comando de referencia filtrado se muestra en negro
punteado y la respuesta del vehiculo se muestra en linea gris continua.

Se puede observar que el controlador propuesto sigue la sefial de referencia en el canal del dngulo de
ataque con las caracteristicas de respuesta deseadas definidas en el modelo de referencia (RM). Dado que
no se ordena directamente una tasa de cabeceo en bruto g, la sefial de referencia modelada de la tasa de
cabeceo normalizada se calcula utilizando el comando «’- del RM. Para compararlo con una tasa de
cabeceo en el eje del cuerpo, la senal se transforma usando la relacién presentada en la Ecuacién 26.

La respuesta en lazo cerrado de la tasa de cabeceo normalizada del vehiculo sigue bien la tasa de cabeceo
deseada y muestra caracteristicas de amortiguamiento beneficiosas de los controladores del lazo interno.
Dado que, en la maniobra de cabeceo considerada, p y [ estdn configurados a cero, la maniobra es
simétrica.

Este hecho conduce a deflexiones simétricas en los alerones inferiores (OLL y SLR) y superiores (SUL y
OUR), lo cual puede observarse en las series temporales mostradas. La metodologia de asignacién de
control, presentada en la Seccidn 4.3, maneja el caso simple de control de cabeceo.

Desde un punto de vista de dindmica de vuelo, se asumirfa que Gnicamente las superficies superiores, SUL
y OUR, serian necesarias para un comando positivo de a y las superficies inferiores, SLL y dLR, para un
comando negativo de «. Dado que los alerones en ambos lados no pueden alcanzar dngulos de deflexién
negativos, estan limitados en la forma en que contribuyen al equilibrio de momentos del vehiculo.

Sin embargo, es interesante ver que en el caso considerado para un cambio positivo de momento
requerido AM, necesario para obtener un Aa positivo, la asignacién de control (CA) primero disminuye
las deflexiones de los alerones inferiores. Esto tiene sentido y también es deseable desde una perspectiva
de conservacion de energia, ya que este comportamiento minimiza la resistencia creada por las
deflexiones de las superficies de control. Una vez que los alerones inferiores alcanzan los limites de
magnitud minima, el sistema de CA utiliza los alerones superiores para mantener el dd deseado. También
se puede observar el comportamiento opuesto con un requisito de Ad negativo.

Este comportamiento del CA especificado muestra que estd bien acondicionado y es capaz de manejar el
sistema sobreactuado de manera adecuada.

En un paso adicional, se evalu6 el NMFC propuesto con respecto al desempeiio de control
lateral-direccional. La Figura 15 presenta los resultados de la evaluacion para la tarea de seguimiento de la
inclinacién aerodindmica y del dngulo de deslizamiento lateral del modelo de sistema nominal. El caso de
andlisis dado evalda el desempefio de seguimiento en los canales lateral y direccional proporcionando dos
comandos de doblete consecutivos en los canales dd y fd, siendo el dd de una magnitud maxima de 40° y
el fd de una magnitud maxima de 1°. Nuevamente, ambos comandos de referencia de doblete en bruto en
los canales dd y fd se presentan en negro con lineas de puntos y rayas, los comandos de referencia



filtrados se muestran en negro punteado, y la respuesta del vehiculo se muestra como una linea gris
continua.

Se puede observar que el controlador propuesto también es capaz de seguir eficazmente las sefiales de
referencia dadas de 6d y fBd en linea con las caracteristicas de respuesta deseadas. Es notable que la
estructura  NMFC, debido al uso de conocimiento cinematico, puede desacoplar la dindmica
lateral-direccional del sistema y controlar ambos canales por separado.

En la maniobra lateral-direccional considerada, ¢ se mantiene en el valor de equilibrio de 0°. Por lo tanto,
las deflexiones predeterminadas de las superficies son idénticas a la deflexién de equilibrio observada en
el caso previo de control de cabeceo nominal.

Para la primera maniobra de alabeo considerada, el sistema de CA se ve obligado a generar un AL
positivo, que se supone se obtiene principalmente mediante deflexiones positivas de la superficie superior
derecha SUR y de la superficie inferior izquierda dLL o una disminucién de las deflexiones de la
superficie superior izquierda SUL y de la superficie inferior derecha LR. Las series temporales muestran
que la metodologia de CA integrada utiliz6 ambas opciones simultineamente. También es evidente que
las superficies de control del sistema son altamente efectivas alrededor del eje de alabeo y pueden seguir
maniobras de alabeo comparativamente grandes con minimas deflexiones.

Esta observacién puede explicarse en parte por la alta presiéon dindmica alcanzable en un punto de
operacién con un nimero de Mach de 12.5. Sin embargo, esto cambia para la segunda maniobra
comandada, en la que el controlador recibe un comando de dngulo de deslizamiento lateral. Es notable
que el dngulo mas pequefio del comando de deslizamiento lateral requiere deflexiones de superficie
mucho mayores. Este fendémeno de efecto opuesto podria tener dos razones.

Primero, el sistema no estd disefiado para operar con altos angulos de deslizamiento lateral y, por lo tanto,
la efectividad de control es, por disefio, significativamente menor en comparacién con la efectividad de
control alrededor del eje de alabeo.

Segundo, el sistema tiene un fuerte acoplamiento de guifiada-alabeo, que debe ser compensado. Este
efecto ademds podria llevar a deflexiones considerables de todos los alerones. No obstante, para el caso
presentado, se puede afirmar que el sistema de CA también estd bien adaptado para manejar el sistema
sobreactuado de manera adecuada para los comandos de alabeo y deslizamiento lateral.

5.2 Desempeiio del control en presencia de dafios en las superficies de control
y saturacion de las entradas de control

Esta seccion presenta los resultados obtenidos en una
investigacion sobre las influencias de los dafios en las
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Fig.15 Resultados de simulacion para dos comandos consecutivos de doblete en ud y ffd en un caso de
andlisis sin incertidumbres en el modelo. Series temporales mostradas: dngulo de balanceo de la
trayectoria de vuelo (u), 4ngulo de deslizamiento lateral (f), tasa de alabeo normalizada, tasa de guifiada
normalizada y deflexiones de los alerones en %. Negro con linea de puntos: comando de referencia en
bruto, negro con linea discontinua: sefial de referencia modelada, gris: respuesta del vehiculo.

En particular, el examen tiene como objetivo evaluar el esquema anti-windup basado en PCH propuesto y
sus beneficios para operaciones de vuelo seguras en presencia de una reduccidén desconocida de
efectividad de control y restricciones de magnitud en los actuadores. El caso de andlisis dado evaluia el
rendimiento de seguimiento en el canal de cabeceo proporcionando dos comandos consecutivos de
doblete en a-d, cada uno con una magnitud de + 1°. Para evaluar los efectos de dafios en las superficies de
control durante una operacién potencial, la efectividad de control de todos los efectores de control se
reduce en un 50%. Esto imita los efectos potenciales de una pérdida de drea de superficie, que tiene
influencias lineales en un sistema puramente afin al control. La reduccién significativa de la efectividad de
las superficies de control también tiene el efecto de forzar a los actuadores a entrar en saturacién para un
comando de maniobra en un estado de vuelo donde normalmente no ocurriria saturacion.

En el andlisis presentado, se comparan tres configuraciones de control diferentes. Primero, se utiliza el
NMEFC sin ninguna técnica anti-windup implementada para comprender mejor los problemas relacionados
con el windup del integrador. En segundo lugar, una versién modificada de una técnica anti-windup
simple llamada "clamping" asegura que el controlador integral no continde integrando el error de
seguimiento una vez que los actuadores estdn saturados versién mas comin de la metodologia de
clamping, el error de desajuste del actuador entre el estado comandado y el estado real del actuador se usa
directamente para activar el reinicio del integrador. Sin embargo, en la version presentada aqui, se usa la
diferencia de control virtual de la Ecuacién (51). La razén de esto es que el sistema de CA implementado
ya considera los limites del actuador, por lo que solo propagaria comandos factibles a los actuadores. Esto
resultaria en una solucién anti-windup que no funcionaria, ya que el error de desajuste del actuador
generalmente seria cero, y el integrador siempre continuaria integrando.

Finalmente, la segunda metodologia anti-windup considerada es el enfoque PCH presentado en la Seccién
4.4. La Figura 16 muestra los resultados del caso de examen descrito. Los dos comandos de referencia de
doblete en bruto en el canal ad se presentan en negro con linea de puntos y rayas, y los comandos de
referencia filtrados del RM se muestran en negro punteado. La respuesta del vehiculo para el sistema sin
ningln sistema anti-windup se muestra como una linea negra continua, y el sistema con un esquema de
clamping implementado se presenta como una linea roja discontinua y el NMFC con PCH se muestra
como una linea azul sé6lida. Para todos los casos observados de sistemas de ciclo cerrado, se puede ver que
el vehiculo se lleva a una saturacién para todos los actuadores después de 0.5s. La razén detrds de esto es
que en el comando de momento deseado esta por fuera del AMS, y debido a que el sistema no es capaz de
generar el cambio en el momento de cabeceo positivo AM al ya sea, incrementar ain més las deflexiones
superiores del flap, o reducir las deflexiones inferiores del flap.
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Fig. 16: Entradas en ad en presencia de dafios en las superficies de control y saturacién de las entradas de
control. Series temporales mostradas: dngulo de ataque, tasa de cabeceo normalizada y deflexiones de los
alerones en %.Negro con linea de puntos: comando de referencia en bruto, negro sélido: respuesta del
vehiculo para NMFC sin sistema anti-windup, rojo discontinuo: respuesta del vehiculo para NMFC con
enfoque anti-windup basado en clamping, azul sélido: respuesta del vehiculo para NMFC con enfoque
anti-windup basado en PCH.

Debido a la falta de momentos generados, las dindmicas de cabeceo estdn infra amortiguadas una vez que
todos los actuadores estdn en saturacién en relacién con el estado de vuelo referido, lo que explica las
oscilaciones visibles.

El NFMC, sin ningin método anti-windup, muestra un desempefio de seguimiento inaceptable. El
controlador tarda comparativamente mas en recuperarse una vez que se supera el estado de saturacién en
la maniobra descendente. Se puede asumir que los integradores contindan integrando mientras los
actuadores estdn en saturacién. El problema ilustrado puede resolverse mediante la metodologia de
clamping previamente descrita, en la cual se fuerza al integrador a detener la integracién una vez que los
actuadores estdn en saturacion. La respuesta del sistema con clamping de integrador es, al principio,
similar a la del sistema sin ninglin mecanismo anti-windup. Sin embargo, el sistema logra recuperarse mas
rapido y seguir la trayectoria una vez que los actuadores ya no estin saturados.

El enfoque anti-windup basado en PCH proporciona resultados similares al sistema con clamping,
previniendo un windup del integrador. Es interesante observar que los tres sistemas pueden seguir
correctamente los comandos de referencia descendentes y de neutralizacion, siempre que sea fisicamente
posible y que no haya windup en el integrador. Esto demuestra que los integradores son capaces de
manejar discrepancias significativas entre la efectividad de control supuesta y la real de las entradas de
control.

Con base en los resultados obtenidos, ambas metodologfas anti-windup examinadas son adecuadas. Sin
embargo, el PCH también ofrece beneficios adicionales, los cuales se proyecta que respalden futuros
avances en los esfuerzos de investigacién en curso. El PCH puede ayudar significativamente a minimizar



efectos no deseados en la fase transitoria, como aquellos derivados de dindmicas no modeladas o no
consideradas de actuadores no lineales, y podria ademds allanar el camino hacia futuros desarrollos en el
uso de sistemas de control adaptativo en el lazo interno.

5.3 Desempeiio del control en presencia de incertidumbres paramétricas
estaticas

En el siguiente caso de andlisis, se examina la robustez del NMFC propuesto frente a incertidumbres
paramétricas multiplicativas estaticas. Debido a la brevedad de este documento, solo se analiza el
desempefio de control en la dindmica de cabeceo en lazo cerrado. Esto no deberia afectar la validez
general de las investigaciones. Otros andlisis de los autores han demostrado que una evaluacién de
robustez similar para las dindmicas laterales y direccionales llevaria a conclusiones similares en cuanto a
la robustez general frente a incertidumbres paramétricas del sistema de control considerado.

En el caso de examen presentado, el modelo establecido se modific6 de manera que se aplicaron
desviaciones estdticas de pardmetros para el coeficiente de momento aerodindmico C_m,0, el coeficiente
de fuerza aerodindmica en el eje z C_z,0, la distancia entre el centro de presién y el centro de gravedad
Ax_cp-cg, el momento de inercia I_yy, y la masa m se pueden considerar. También se han revisado las
desviaciones estaticas paramétricas para los flaps. Debido a la naturaleza simétrica de lo que se discute en
el caso de andlisis presentado, las incertidumbres de los flaps inferiores y superiores se han combinado
como el parametro de incertidumbre C_m,u y C_m,L. Una funcién de densidad Gaussiana (PDF) en la
forma de la ecuacién 54 fue asumida para la distribucion de incertidumbre en los pardmetros
seleccionados.

Para cada parametro incierto definido C_i,j, se establecié una maxima dispersién de incertidumbre K_i,j
alrededor del valor nominal C_i,j. Como muestra la Ecuacién 54, el factor de distribucién de
incertidumbre AC_i,j se define de modo que la desviacion maxima del pardmetro generalmente esté
dentro de un rango de +3 desviaciones estdndar alrededor de C_i,j,nom. Con respecto a los resultados de
la evaluacién de robustez del controlador presentados aqui, se calculé un nuevo valor de muestra para
cada pardmetro incierto C_i,j en cada ejecucion de simulacion.
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AC j(x; ) ~ N1 (x5 / 3)7) (54)

La Tabla 2 presenta los pardmetros inciertos seleccionados y las dispersiones de incertidumbre definidas
para la evaluacién de robustez del controlador propuesto. Se realizé una simulaciéon de Monte Carlo con
un tamafio de muestra de 1000 ejecuciones de simulacién para el anélisis.

Diferente a los casos de simulacién anteriores, el vehiculo se ajusté con un dngulo de ataque de -3° y
recibi6 una trayectoria de referencia mixta que lo condujo al valor de referencia final de -5°. La Figura 17



muestra los resultados obtenidos en el caso de anélisis con las incertidumbres paramétricas multiplicativas
consideradas. La respuesta del vehiculo en lazo cerrado en presencia de incertidumbres se muestra en
lineas grises; el comando de referencia filtrado se presenta en linea negra discontinua, y la respuesta para
el sistema en el caso nominal se muestra en una linea roja. A pesar de la variabilidad significativa de las
respuestas, el sistema en lazo cerrado demuestra la capacidad de estabilizar robustamente la dindmica del
vehiculo y seguir la sefial de referencia dada en presencia de las discrepancias de modelo definidas.

Esto se debe principalmente a las propiedades
beneficiosas de los controladores integrales utilizados.

Table 2 Chosen uncertainty Multiplicative Gaussian uncer-

Los autores suponen que, gracias a estos controladores —parameter properties of the tainties

. . . . conducted robustness analysis

integrales, el sistema propuesto puede seguir cualquier o se proposed control Uncertain param-_ Uncertain
sefial de referencia constante dada con un error en achitecture eter Eifgj)d
estado estacionario siempre que los momentos —
requeridos se encuentren dentro del conjunto alcanzable g“-" fg;t
de momentos (AMS). Para sefiales de referencia que &:::_p_c 0%
cambian en el tiempo, la convergencia del estado del m 10%
vehiculo hacia la referencia requerida seria mas L, 10%
compleja y dependeria de un conjunto de factores, tales E::: ﬂi}:

como ganancias suficientemente altas de los
controladores integrales y la pendiente de cambio de la
sefal de referencia comandada.

Fig.17: Resultados de la simulacién para una entrada de comando en un o_d en la presencia de
incertidumbres de un modelo estatico. Mostrando series de tiempo: dngulo de ataque a, factor de carga en
direccién z, razén de cabeceo normalizado y de las deflexiones de la aleta en %.Linea discontinua negra:
Comando de referencia, Negra continua: Respuesta de ciclo cerrado del vehiculo sin control integral, gris:
Respuesta de ciclo cerrado del vehiculo con control integral



La Figura 17 también indica cudnto varia el factor de carga n_z en presencia de incertidumbres. El valor
nominal en el instante T=1s deberia estar alrededor de 0.7, pero en ciertos casos hasta 4 en la presencia de
incertidumbres definidas.

Esto podria tener implicaciones serias para la misién, ya que los mayores factores de carga en la direccién
z podrian generar importantes imprecisiones con respecto a las maniobras de traslacién previstas. Los
autores estan actualmente investigando las implicaciones de las incertidumbres del modelo en la misién en
general y planean compartir los hallazgos en trabajos futuros.

Para comprender mejor los resultados presentados del andlisis de Monte Carlo, el conjunto de series
temporales obtenidas fue analizado mds a fondo en cuatro secciones de tiempo diferentes: S1 en T = 1.97,
S2enT=59,S3enT=28.83,y S;en T =17.73. Los resultados se pueden ver en la Fig. 18, donde el
valor medio de la distribucion estd definido como g 'y el valor nominal de respuesta para cada seccion de
tiempo estd definido como an. A pesar de que solo se han asumido funciones de densidad de probabilidad
(PDF) gaussianas para cada pardmetro, las respuestas de la planta incierta muestran, para cada seccién de
tiempo, una PDF diferente.

Esto implica que, para diferentes pasos de tiempo en la maniobra general, las incertidumbres de los
pardmetros dominan de manera diferente en la dindmica global. También es de interés para los lectores
observar la tendencia de convergencia entre el valor medio de la distribucién y la respuesta del sistema
nominal. En la fase transitoria, hacia un valor de referencia cambiado, ambos valores difieren debido a la
dominancia de los desajustes del modelo. Sin embargo, los controladores integrales pueden reunir ambos
valores si se les da tiempo suficiente. Esto se puede observar en la dltima seccién de tiempo analizada en
T = 17.73. Para entender mejor los cambios en las distribuciones, se han analizado las influencias de las
incertidumbres en las diferentes secciones de tiempo. En las Figs. 19 y 20, el error cuadrado E? entre la
respuesta nominal del dngulo de ataque an y las respuestas inciertas del dngulo de ataque de la planta para
cada muestra se representan en funcién de las incertidumbres definidas en cada muestra. Ademas, para
cada pardmetro, el ajuste lineal se da como una linea roja para obtener una comprensién cualitativa de las
influencias de las incertidumbres en el error cuadrado E2.

Dado que se consideran diferentes maniobras en
cada seccién de tiempo, solo es posible examinar

cada seccion de tiempo por separado y comparar
las influencias de los pardmetros entre si. La Fig.
19 indica que las incertidumbres en los pardmetros
Cm,0, Cz,0, Axcp—cg y Cm,8 tienen una mayor
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influencia sobre E? que los demds, debido a sus
pendientes mds pronunciadas del ajuste
lineal. Es evidente fisicamente que las
incertidumbres en Cm,0 influyen en E2.

150

Ademas, las influencias de los otros

0.8 1 1.2 1.4
Uncertainty distribution factor

S,atT=881s S,atT=17.73s

L0260 1 008 ! BT RS PR '
q;u.mm— 20 :0.094:49
o L



e
=]
5

RMSE in °

oo

pardmetros se pueden explicar con base en la fisica

el
=)
a

de vuelo. Esto puede compararse con la Fig. 18.

RMSE in °

g

=)

o
¥

0.05

RMSE in °

0 e o X o 0 X A o 2
0.6 0.8 1 1.2 1.4 0.6 0.8 1 12

Fig.18 Histogramas del analisis referido de Monte
Carlo para las secciones de tiempo S1, S2, S3 y S4

Fig.19: Resultados de la simulacién para EA2_A,

oCira R T P | cada simulacién esta creada sobre el esparcimiento
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en S1=T=1.97

Fig.20: Resultados de la simulacién para EA2_A, cada simulacién esta creada sobre el esparcimiento de la
incertidumbre de cada parametro desconocido en S3=T=8.83

Fig. 21 Resultados de la simulacién para el error cuadritico medio entre el valor nominal y la respuesta
observada en bucle cerrado de cada muestra de simulacion, representado en funcién de la propagacién de
incertidumbre de cada pardmetro incierto definido.

En la figura 18, las mayores distribuciones de respuesta se pueden identificar para nz y los flaps inferiores
C_m,5,L y C_m,5,R. Las mayores influencias de los alerones inferiores pueden explicarse por el hecho de
que tienen una mayor efectividad de control en el estado de vuelo considerado con la maniobra
ascendente correspondiente. Por lo tanto, un movimiento en ellos contribuye de manera mas beneficiosa al
equilibrio del momento. La pendiente negativa del ajuste lineal para los alerones con el aumento del factor
de propagacién de incertidumbre puede explicarse por la mayor influencia en la cancelacién del error del
controlador. Debido a esto, los integradores no necesitan integrar durante tanto tiempo para reducir el
error de seguimiento; por lo tanto, un factor de incertidumbre > 1 para los alerones inferiores es
beneficioso. Los signos de la pendiente para Cz,0 y Axcp—-cg deben ser similares, ya que ambos
contribuyen de la misma manera al equilibrio del momento a través del producto cruzado.

La Figura 20 muestra los resultados para S en T = 8.83. Los gréficos indican que nuevamente Cm,0, Cz,0,
Axcp-cg y Cm,8 tienen mayores influencias en E2. Ademads, ahora Cm,8 tiene una influencia similar en E?
que Cm,8. El signo de las pendientes ha cambiado para todos los ajustes lineales, excepto para el de los

Uncettainty distribution factor Uncertainty distribution factor




alerones inferiores. Esto tiene sentido para los pardmetros Cm,0, Cz,0 y Axcp—cg, ya que su contribucién
se mantiene igual, por lo que sus influencias en E? cambian con respecto a la maniobra descendente.

Dado que es dificil comparar las influencias de las incertidumbres en las diferentes secciones de tiempo,
se decidi6é también analizar el error cuadratico medio entre el valor nominal y la respuesta observada en
bucle cerrado de cada muestra de simulacion a lo largo de toda la serie temporal. Los resultados se pueden
ver en la Figura 21. Los pardmetros que se han identificado previamente siguen siendo dominantes, lo que
muestra que seria de interés abordar las influencias de las incertidumbres en el disefio del control de
vuelo. Esto podria hacerse, por ejemplo, utilizando una estrategia de control incremental, como se
presenta en [15]. Sin embargo, esto solo permitiria sustituir el conocimiento faltante del modelo de Cm,0,
Cz,0 y Axcp-cg con informacién de sensores o estimaciones. No se abordarian las influencias de Cm,8.
Otra opcién serfa utilizar una metodologia de control adaptativo, como se presenta en [51], para asegurar
una adaptacién en linea respecto a los posibles desajustes. Finalmente, también seria posible usar un
enfoque de control robusto basado en Heo, como se presenta en [52], para asegurar que no se vea
comprometido un rendimiento particular en el peor de los casos.

La seccién 5 del estudio evalia el desempefio de la arquitectura de control no lineal basada en el
seguimiento de modelo (NMFC) en un vehiculo hipersénico GHGV-2, explorando distintos escenarios de
simulacion que reflejan situaciones operativas criticas:

1. Desempeiio nominal en lazo cerrado: En condiciones nominales, el sistema de control se evalu
en una maniobra de cabeceo, aplicando un comando de referencia en forma de doblete para
observar la capacidad del controlador de seguir la trayectoria deseada. El NMFC demostré una
respuesta estable y amortiguada, y la metodologia de asignacién de control distribuy6 de manera
eficiente las deflexiones en las superficies de control superiores e inferiores. Este control simétrico
minimiza la resistencia aerodindmica durante la maniobra, optimizando la eficiencia en el vuelo.

2. Desempeiio con daiios en superficies de control y saturacion de entradas: Este caso simula un
escenario en el que las superficies de control pierden un 50% de su efectividad, imitando posibles
dafios estructurales, lo que provoca que los actuadores alcancen un estado de saturacién antes de
lo previsto en maniobras habituales. Se implementaron dos técnicas anti-windup: el enfoque de
“clamping” y el sistema basado en pseudo-control hedging (PCH). Los resultados mostraron que
ambos métodos permitieron que el controlador mantuviera la estabilidad y evitara el windup del
integrador. Sin embargo, el sistema PCH destacé al manejar de manera mds efectiva la fase
transitoria, reduciendo efectos no deseados como oscilaciones de respuesta debido a la saturacién.

3. Robustez ante incertidumbres paramétricas estaticas: Se realiz6 una simulacién de Monte
Carlo con 1000 ejecuciones para evaluar la robustez del sistema ante variaciones en parametros
clave, como coeficientes aerodindmicos, la masa y el momento de inercia. En cada ejecucion, los
pardmetros del modelo se desviaron de sus valores nominales, probando la capacidad del NMFC
para seguir la sefal de referencia bajo incertidumbres significativas. A pesar de la dispersién en
las respuestas, el sistema en lazo cerrado mantuvo la estabilidad y logré seguir la referencia,



principalmente debido a los beneficios de los controladores integrales que permiten compensar
discrepancias en los pardmetros del modelo.

Lo que termina ensefiando lo robusto que llega a ser del modelo NMFC para predecir comportamiento de
una aeronave hipersonica usando un sisttema como MATLAB/Simulink y usando pardmetros adecuados
para representar adecuadamente lo que sucede en una aeronave.

La secciéon de simulacién de este estudio proporciona una vision clara sobre la efectividad de la
arquitectura de control NMFC en aplicaciones hipersénicas, un campo en el que las condiciones de vuelo
extremas y las variaciones impredecibles de los pardmetros son desafios constantes. La capacidad del
NMEC para manejar dafios en las superficies de control y la saturacién de entradas demuestra su potencial
para mantener el control y la estabilidad en situaciones en las que el rendimiento del sistema de control es
critico. La integracién de estrategias anti-windup, en particular el enfoque PCH, destaca como una mejora
significativa, especialmente al gestionar fases transitorias complejas y minimizar la ocurrencia de efectos
negativos cuando los actuadores alcanzan sus limites.

Este tipo de andlisis es de gran relevancia para el desarrollo de vehiculos hipersénicos y misiones
aeroespaciales de alto riesgo, donde la robustez del sistema de control puede tener un impacto directo en
el éxito o fracaso de la operacién. La posibilidad de que el sistema NMFC mantenga la estabilidad incluso
con incertidumbres paramétricas indica una gran fiabilidad, lo cual es esencial en aplicaciones donde la
capacidad de respuesta y la precisiéon son fundamentales. En conjunto, estos resultados resaltan la
importancia de implementar sistemas de control avanzados que no solo optimicen la trayectoria, sino que
también aseguren la operatividad y seguridad de los vehiculos bajo una amplia gama de condiciones
operativas y ambientales.

Conclusiones y trabajo a futuro

El estudio del Centro Aeroespacial Aleman (DLR) sobre vehiculos de planeo hipersénico (HGV) nos
muestra su capacidad para su uso de forma militar y civil, debido a su capacidad de operar en entornos de
vuelo amplios y complejos. Se basaron al usar el modelo genérico GHGV-2, este representa un desafio
significativo en términos de control debido a la dindmica compleja y la alta sobreactuacién de sus
superficies de control. La investigacion presenta una arquitectura de control no lineal integrada, basada en
el concepto de inversidén dindmica no lineal (NDI) y el control de seguimiento de modelo no lineal
(NMFC). Este enfoque estd disefiado para ofrecer un control robusto y preciso, capaz de responder a
variaciones en la dindmica del sistema y a incertidumbres en los pardmetros de operacion.

A través de simulaciones de fluidos en MATLAB/Simulink con los pardmetros de control debidamente
establecidos y usando el modelo NMFC, el esquema de control propuesto fue evaluado tanto en
condiciones ideales como en presencia de incertidumbres paramétricas. Los resultados demostraron que la
arquitectura NMFC no solo permite estabilizar efectivamente el vehiculo en vuelo, sino que también es
capaz de seguir los comandos de referencia bajo condiciones extremas, incluso en escenarios con dafios o
limitaciones en los actuadores a través de simulacién con hasta 50% de reduccién de eficiencia para
similar ambos casos.



La implementacién de estrategias anti-windup, especialmente la metodologia basada en pseudo-control
hedging (PCH), refuerza la capacidad del sistema para adaptarse a condiciones de saturacion y limita los
efectos adversos durante fases transitorias.

El enfoque NMFC proporciona una solucién eficaz para el control robusto de vehiculos hipersénicos, al
poder tener un Sistema de control el cual es capaz de controlar las superficies de control para evitar el
sobre saturamiento de estos.

En conclusién, el desarrollo de un sistema de control de vuelo para una configuracién hipersénica como el
GHGV-2 refleja los grandes avances y desafios actuales en la ingenieria aeroespacial. La integracién de
metodologias de control no lineal y simulaciones de dindmica de fluidos computacional (CFD) ha
permitido un entendimiento y control mucho mas precisos de estos vehiculos, cuyos entornos de vuelo
presentan caracteristicas y limitaciones extremas. Este trabajo representa la convergencia de varias
disciplinas clave, como la aerodindmica, la mecanica de vuelo, el control automdtico y la simulacién
numérica, subrayando la necesidad de un enfoque multidisciplinario para enfrentar las complejidades
inherentes a las tecnologias hipersénicas.

El progreso logrado en el control y la estabilidad de estas aeronaves frente a condiciones variables de
vuelo y fuerzas externas muestra cémo la ingenieria aeroespacial ha superado las limitaciones de décadas
anteriores, proporcionando soluciones innovadoras y eficaces. Esta investigacién no solo valida el
potencial de las configuraciones waverider para futuras aplicaciones civiles y militares, sino que también
traza el camino para el desarrollo de tecnologias avanzadas que permitan la operacion segura y eficiente
de vehiculos no tripulados en regimenes de vuelo hipersénico.

A medida que continuamos avanzando en la comprension y optimizacidn de estos sistemas, queda claro
que los ingenieros aeroespaciales tenemos la responsabilidad de mantenernos a la vanguardia de las
tecnologias emergentes, con el compromiso de impulsar la industria hacia nuevas fronteras. El estudio del
GHGV-2 es un recordatorio de la importancia de la innovacidén continua y el aprendizaje interdisciplinario
para afrontar los retos de la préxima generacion de vuelos atmosféricos y espaciales, guiados por la vision
de un futuro en el que el vuelo hipersénico sea una realidad tangible y revolucionaria.
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