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Resumen

Desarrollar las herramientas de diseno y simulacion de entradas atmosféricas es vital para el
planteamiento de misiones tripuladas a Marte y otros planetas. Aunque ya existen controladores
complejos y robustos para estas situaciones, este trabajo trata de abordar el problema buscando
una solucion simplificada que permita dar buenas aproximaciones que puedan servir de primeras
estimaciones de métodos y simuladores mas potentes, reduciendo el coste operacional de estos.
Con este objetivo, se analizara la teoria de control en entradas atmosféricas y datos empiricos de
misiones anteriores para desarrollar un programa capaz de generar un controlador sencillo pero
eficaz. También se simularan y validaran este programa y sus productos.
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Entrada atmosférica, Sistema de control, Simulacién, Método de Dormand-Prince, Coordenadas
preliminares de reentrada

Abstract

Developing the design and simulation tools for atmospheric entry is vital for the approach of
manned missions to Mars and other planets. Even though more complex and robust controllers
already exist, this project attempts to approach the problem searching for a simplified solution that
allows to obtain good approximations that could serve as initial estimations for the more powerful
methods and simulators, reducing the operational costs of these. To this avail, the theory for
atmospheric entry and empiric data from past missions will be analyzed to develop a program
capable of generating a simple but efficient controller. This program and its products will be
simulated and validated as well.
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Atmospheric entry, Control system, Simulation, Dormand-Prince Method, Preliminary reentry
coordinates
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1. Introduccion

1.1. Prefacio

Desde la antigliedad, la humanidad ha mirado al cielo y ha tratado de explicar lo que veia. En
las constelaciones se leian historias, en las estrellas se veia la inmutabilidad de una béveda
fija y en los cometas presagios del futuro. Con el tiempo, hemos aprendido que las estrellas
son grandes esferas gaseosas encendidas por la fusion de su nucleo; que el espacio es un
lugar de enormes dimensiones, en constante cambio y expansion del que conformamos la
infinitésima parte. Nuestro concepto del espacio que rodea la esfera rocosa que llamamos
hogar ha cambiado con los siglos, pero nuestra fascinacion con él no ha hecho sino aumentar.
Afortunadamente, desde 1957, cuando el satélite Sputnik 1 fue puesto en Orbita, la
humanidad ha comenzado a explorar el espacio ademas de observarlo. Este afan exploratorio
ha acelerado nuestros descubrimientos y alimentado el desarrollo de una de las industrias
que actualmente ostenta proyecciones de demanda y crecimiento al alcance de muy pocos
sectores [1].

Desde mediados del siglo XX, el sector espacial ha ido progresando, abriéndose hueco a nivel
industrial y a nivel social. Hoy en dia, la sociedad ve la exploracién espacial como un tema de
interés y no una curiosidad. Y las empresas y organizaciones del sector como la ESA o la NASA,
antes controladas casi por completo por gobiernos, compiten ahora contra y con la iniciativa
privada. Empresas como Blue Horizon, SpaceX o Thales Alenia Space, compiten ahora por ser
las siguientes en hacer avanzar a la humanidad en su odisea por el espacio. Sin embargo, la
incorporacion de nuevos agentes a la actualidad del sector espacial no ha cambiado el
planteamiento fundamental de sus acciones.

La industria espacial tiene por objetivo idear, perfeccionar y fabricar tecnologia, con la
intencion de poner parte de ésta en 6rbita o, en su defecto, en algln otro lugar del espacio; y
en ciertos casos, hacer que esta tecnologia retorne a la Tierra [2]. En particular, esta tecnologia
se compone mayoritariamente de satélites, telescopios y otros instrumentales disefiados para
funcionar en 6rbita. Pero, en los Gltimos anos, un tipo de mision, que otrora fue protagonista
con misiones como Vostok 1 (1961) o Apollo 11 (1969), ha vuelto a tomar relevancia. Las
misiones tripuladas, que durante anos han consistido en viajes y misiones a la Estacion
Espacial Internacional (ISS), han tomado otra perspectiva con misiones como ExoMars RSP
(2022) [3] 0 Artemis (2024) [4]. La misién ExoMars es una misién desarrollada por la ESA que
pretende desplegar en Marte un Rover y una plataforma de superficie para explorar la
superficie marciana y buscar sehales de vida. La mision Artemis es un conjunto de misionesy
operaciones desarrolladas por NASA que tienen por objetivo llevar astronautas de vuelta a la
Luna y preparar la infraestructura necesaria para llevar humanos a Marte en el 2030. Es
observando estas misiones, asi como los viajes a la ISS y el despliegue de Rovers como
Soujourner, Pathfinder (1997), Curiosity (2011) o Perseverance (2021), que se puede
encontrar un punto en comun de todas ellas. Una conexiéon que no comparten las misiones
basadas en satélites. Todas estas misiones requieren en uno u otro momento de una entrada
atmosférica para tener éxito.

Las entradas atmosféricas son operaciones de una elevada complejidad y crucial importancia.
El correcto desarrollo de una entrada atmosférica es critico para el éxito de una mision. Es por



ello por lo que las companias y organizaciones del sector dedican una gran cantidad de
recursos para desarrollar herramientas para garantizar la correcta ejecucion de la operacion.
Estas herramientas incluyen el diseno del vehiculo de entrada, el desarrollo de los algoritmos
de control in situ y la creacion de simuladores de elevada exactitud y complejidad para probar
tanto diseno como algoritmo de control. Estos simuladores son de un caracter muy robusto,
capaces de trabajar con incertidumbres y perturbaciones diversas, medibles y no medibles.
Sin embargo, esta elevada complejidad resulta en dos inconvenientes. Por un lado, la mayor
robustez hace que la ejecucidon se vea ralentizada, por otra parte, la complejidad hace que
estos simuladores no sean la opcién 6ptima cuando se desean realizar calculos estimatorios
preliminares. Es atendiendo a estos dos inconvenientes, que se aprecia la oportunidad de
presentar una posible solucion. Una solucion que se procedera a exponer a continuaciéon en
este documento. Una solucién basada en la creacion de un simulador simplificado de entradas
atmosféricas, que permita obtener valores iniciales que aceleren la convergencia de los
simuladores robustos, asi como otorgar estimaciones de parametros de diseno que permitan
tomar decisiones preliminares en el diseno de misiones.

Es observando el pronéstico y el histérico de misiones que requieren de operaciones de
entrada atmosférica que se puede apreciar, que, a diferencia de las Gltimas décadas, las
entradas en atmosferas extraterrestres se multiplican: La Luna, Titan, Europa, Marte, ... Este
Gltimo, aparente objetivo predilecto de muchas organizaciones es un caso cuyo estudio
merece atencion. Durante mas de treinta anos, sondas, Rovers y plataformas han descendido
a la superficie del planeta rojo. Sin embargo, si se desea llevar a la humanidad a nuestro
vecino mas cercano, los sistemas de entrada atmosférica deben mejorar sustancialmente [5].

En particular de 5 kildmetros de margen a menos de 100 metros. Una mejora de estas
caracteristicas no se puede obtener con facilidad. Es por ello, que el simulador se enfocara al
desarrollo de entradas en este planeta, aunque no se perdera de vista la aplicaciéon general
del sistema.

1.2. Objetivos

e |ocalizar, adecuar y generar un conjunto de modelos que representen de manera
fidedigna la operacion de entrada atmosférica.

e Disenar un sistema de control sencillo y eficaz que permita realizar entradas exitosas

e Simular adecuadamente la aplicacién del control a entradas atmosféricas.

e Generar un programa que sea capaz de entregar las coordenadas preliminares de
reentrada en base a un objetivo prefijado.

e Generar un programa capaz de otorgar parametros de diseno relevantes, como el flujo
térmico maximo o el vector de actuacion del sistema de control.

e Integrar el programa dentro de su aplicacion a Marte.

1.3. Planteamiento del problema y Metodologia
Se procede por tanto a establecer los parametros del problema en particular que se va a
afrontar en este documento.



Se debe disenar un controlador que permita realizar trayectorias adecuadas para una entrada
controlada en la atmosfera marciana, extensible a otros emplazamientos, que englobe el
aerofrenado del vehiculo. Se debera partir de la entrada en la interfase atmosférica y se
debera finalizar al alcanzar los 10km de altitud, a partir de la cual los paracaidas se despliegan
y el control desarrollado pierde su razon de ser y utilidad.

Se dispondra de los limites operacionales del vehiculo, con lo que se podra realizar un control
gue tenga en cuenta las limitaciones fisicas que impone el vehiculo y la carga.

Se dispondra de la informacion referida al objetivo posicional a alcanzar, asi como los
parametros de entrada no dependientes del control.

Se realizaran las simplificaciones necesarias para, sin perder el rigor necesario para garantizar
la validez y utilidad del programa, no sobrecargar en exceso el simulador, lo cual acabaria con
uno de los aspectos claves del planteamiento.

Se realizara el simulador en un entorno de programacion MATLAB, en particular MATLAB
2020b, con el que se crearan todas las funciones y scripts necesarios para el modelado,
control y resolucién del problema.






2. Modelado del Sistema

Puesto en evidencia la relevancia y precedentes del problema, se debe proceder a estudiar las
distintas opciones de modelado disponibles, estudiar sus ventajas y desventajas, elegir el
modelado que mejor se acople a nuestro problema, desarrollar la implantacion practica del
modelado y comprobar la validez del modelo comparando con datos empiricos de misiones
anteriores.

El modelado del sistema conlleva el modelado de tres subsistemas diferentes. EIl modelado de las
condiciones planetarias, principalmente densidad y gravedad, el modelado termodinamico de la
primera etapa de reentrada atmosférica y aerofrenado y el modelado del vehiculo. Esta subdivision
nos permitira abordar el problema de modelado con mayor facilidad y nos otorgara modularidad,
permitiendo variar alguno de los modelos sin modificar el resto.

2.1. Modelado atmosférico

El modelado atmosférico es una cuestion critica en el problema de reentrada. El modelo
atmosférico representa el entorno en el que se desarrollara la reentrada. La atmdsfera es un
entorno de una muy elevada complejidad, con una variabilidad elevada que se ve afectada por
condiciones invariables, como las coordenadas en las que se estudie, como variables muy
volubles como el dia del ano, el momento del dia o eventos impredecibles como erupciones o
meteoritos. Dado el objetivo que se espera alcanzar en este proyecto no es adecuado plantear
en el modelado la inclusion de eventos impredecibles como erupciones. Sin embargo, aquellas
variables que afectan a la densidad atmosférica particularmente y de cuya influencia y
relevancia tenemos certeza si que deberan ser tenidas en cuenta. Por ejemplo, las
coordenadas de reentrada o la fecha de reentrada. Se procede por tanto a hacer un analisis
de las distintas opciones de modelado disponibles y seleccionar de entre ellas aquella que se
acople mejor a nuestros objetivos y garanticen el suficiente rigor y confianza. Se valoraron
diferentes opciones, a continuacion, se expone en mayor detalle las dos opciones que mejor
se acoplaban al problema en cuestion.

El primer modelo atmosférico valorado es el ofrecido por NASA [6]. Este modelo propone:
p(kg/m3®) =P/(0.1921 - (T + 273.1)), (2.1)
como modelo matematico para la densidad siendo p densidad, P presion, T temperatura.

A mayores se propone un modelado para temperatura y presion diferente para alturas
menores de 7000 metros y mayores de 7000 metros

h<7000:
T(2C) = —31 —0.000998h, (2.2)
P(KPa) = 0.699 - ¢~0-00009h /(5 3)
h>7000:

T(2C) = —23.4 — 0.00222h, (2.4)



P(KPa) = 0.699 - ¢~0:00009h (5 5

Se analiza este modelado y, encontrando este modelado excesivamente simplificado se
procede a comparar los perfiles otorgados con perfiles empiricos de densidad, temperatura y
presion de la atmosfera marciana.

Para este, asi como otros modelos, realizaremos las validaciones empleando la siguiente
Tabulacion:

Height Temperature Density Density Scale Sound Speed
(km) (K) (kg/m3) Height (km) (m/s)
0 214.0 1.550E-02 11.60 233.6
10 205.0 6.470E-03 11.73 228.5
20 188.3 2.630E-03 10.68 218.8
30 175.0 9.800E-04 9.77 211.0
40 162.4 3.400E-04 9.06 203.6
50 152.2 1.080E-04 8.42 197.0
60 144.2 3.180E-05 7.93 191.6
70 139.5 8.730E-06 7.53 188.4
80 139.0 2.290E-06 7.47 187.9
90 139.0 6.010E-07 7.51 188.2
100 139.0 1.590E-07 7.38 188.1
110 149.4 4.140E-08 7.75 195.5
120 159.7 1.190E-08 8.34 202.5
130 170.0 3.760E-09 9.58 208.6
140 245.1 1.090E-09 9.65 251.9
150 288.6 4.730E-10 9.70 275.5

Tabla 1. 1 Datos Atmosféricos MARS-GRAM

Esta serie de datos se encuentra recogida en [7]. Estos datos a su vez provienen del MARS-
GRAM, uno de los modelos atmosféricos de Marte mas rigurosos existentes en la actualidad.
Se procede por tanto a la comprobacion:
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llustracion 2. 2 Comparativa de Temperatura Mars-GRAM NASA

En base a esta correlacion, el factor mas critico, la densidad, quedaria modelada con bastante
acierto. Sin embargo, varios factores llevan a buscar modelos mas completos. Por un lado,
este modelo ignora las diferencias en densidad y temperatura debido a latitud y longitud. A



mayores, no modela correctamente la temperatura y tampoco tiene en cuenta las variaciones
debido al dia y la noche.

Es, sin embargo, a partir de esta comprobacion que se procede a buscar el siguiente modelo.
Nos fijamos ahora en el propio modelo de comprobacion. EIl MARS-GRAM. Tras una blsqueda
exhaustiva, usando como palabras clave: MARS-GRAM, Modelo atmésfera, Marte. Los
resultados resultan bastante decepcionantes. Tras una revisiobn de mas de una decena de
articulos encontrando poco mas que las tablas para condiciones estaticas y particulares de
las que ya se disponia, se accede a una pagina web perteneciente a la NASA. En ella se explica
la imposibilidad de acceder al modelo sin el permiso de esta organizacién o de ciertos
departamentos del gobierno estadounidense. En esta pagina se pone de manifiesto la poca
probabilidad de obtener acceso al modelo sin pertenecer a la organizacion. Es por ello por lo
que se desiste de obtener acceso al modelo.

Sin embargo, tras descartar el MARS-GRAM, se pasa a estudiar la posibilidad de emplear el
MCD (Mars Climate Database) como el modelo a emplear. El MCD es un modelo atmosférico
de elevada complejidad a la altura en rigor y completitud del MARS-GRAM [8, 9].

El MCD se encuentra disponible gratuitamente y con libre acceso en [10]. En esta pagina web
se encuentran tanto los diferentes articulos cientificos desarrollados paralelamente al modelo
como el modelo en si. Este modelo permite obtener datos teniendo en cuenta Latitud,
Longitud, Dia, Hora, Altura, ... Se procede a estudiar tanto los datos disponibles directamente
como la posibilidad de obtener acceso al modelo en si. Las tabulaciones de datos entregadas
por la interfaz web cuentan con el siguiente formato:



### MCD_v5.3 with climatology average solar scenaria.

### L5 142.7deg. Latitude 19.13W Longitude -33.22E Local time 12.8h

e e D e L P
### Column 1 is height zbove surface {m)

### Column 2 is pensity (kg/m2)

o I e e T it T T T
### Retrieved on: 2821-85-16T81:41:19.783936

##2 Mars Climate patabasze (C) LMD/OU/IASSESA/CNES

2.08022e+20 1.51572e-82
7.35284e+03 2.87935e-@3
1.47a53e+04 4.69685e-83
2.28588e+84 2.36762e-83
2.94118e+84 1.125738e-83
3.E6TE47e+04 5.172232-84
4.41176e+84 2.32524e-84
5.14726e+04 9.98163e-85
5.88235e+04 3.82885e-85
5.61765e+84 1.42512e-85
7.352848+04 5.473542-86
g.08824e+04 2.13981e-86
8.82353e+84 8.73259¢-87
9.55882e+084 3.63833e-87
1.82941e+05 1.58655e-87
1.18294e+05 6.21856e-88
1.17647e+05 2.16495e-88
1.25028e+05 6.23851e-89
1.22353e+05 2.11151e-@29
1.29726e+05 8.5308322e-10
1.47853e+05 4.22349e-18
1.54412e+8% 2.18253g-18
1.81765e+8% 1.18142e-18
1.69118e+85 5.68935e-11
1.76471e+85 3.87981e-11
1.83824e+05 2.28665e-11
1.91176e+05 1.38818e-11
1.98529e+85 5.627568-12
2.85882e+85 5.238852e-12
2.13235e+85 3.56343e-12
2.28588e+85 2.33822e-12
2.27941e+05 1.61767e-12
2.35284e+05 1.89846e-12
2.426478+05 7.98223e-13
2.58028e+05 5.74519e-12

Tabla 1. 2 Densidad-Altura MCD



#iH
#id
#i
#iH
#id
#i
#iH
#id

MCD_vwS5.3 with climatology average solar scenario.

Ls 142.7deg. Latitude 19.13N Longitude -33.22F Local time 12.8h

Column 1 iz height above surface {(m)

Column 2 is Temperature (K)

Retrieved on: 2821-85-16T61:41:13.718228
Mars Climate Database (c) LMD/OU/IAA/ESA/CNES

2.000eee+08 2.752558+82
7.352094e+83 2.1@8673e+02
1.47859e+84 1.96787e+02
2.28588e+84 1.34648e+82
2.24118e+84 1.75488e+02
3.67647e+84 1.681582+02
4.41175e+04 1.57432e+82
5.1l4725e+84 1.454528+02
5.88235e+84 1.43278e+02
&.51785e+84 1l.4g644e+82
7.35202e+84 1.48757e+82
8.88524e+84 1.53681e+02
2.82353e+84 1.5356688+02
9.55882e+84 1.48757e+02
1.82941e+85 1.48187e+02
1.18234e+85 1.23722e+82
1.17647e+85 1.12441e+82
1.25088e+a85 1.318612+02
1.32353e+85% 1l.61868e+02
1.3%786e+85 1.82226e+82
1.47859e+85 1.962682+02
1.54412e+85% Z.24188e+82
1.61765e+85 1.98569e+82
1.69118e+85 2.187638+02
1.76471e+85 2.12884e+82
1.82524e+85 2.12%1@e+82
1.31176e+85 2.122558+82
1.2852%e+085 2.136888+02
2.85882e+85 2.1237948+02
2.12235e+85 2.128888+02
2.28588e+85 2.12959e+82
2.27941e+85 2.1232995e+82
2.35294e+85 2.148328+02
2.42547e+85 2.14852e+82
2.5@088e+85 2.1ap7ee+02

Tabla 1. 3 Temperatura-Altura MCD

En este caso se ha empleado la secuencia de datos predichos por el MCD para la mision
Pathfinder. Haciendo la misma comprobacion empleada para el modelo propuesto por NASA
obtenemos las siguientes relaciones
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llustracion 2. 4 Comparativa de Temperatura Mars-GRAM MCD

Como se puede observar claramente, la correlacion de densidades es algo mejor en este caso
y la de temperaturas es mucho mejor. A mayores, este modelo cumple la mayoria de los
objetivos secundarios planteados, dando flexibilidad al simulador sin perder precision.
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Solo estos resultados resultarian justificacion suficiente para emplear el MCD sobre el resto
de las opciones. Sin embargo, hay una razon adicional que insta a elegir este modelo, se
obtuvo permiso para trabajar con el modelo directamente, sin requerir la interfaz web. Con la
intencion de obtener acceso se contactd la organizacion al cargo del modelo. Se expuso la
relevancia cientifica del proyecto, se propuso el empleo de este modelo dada la intencion de
simular las entradas en Marte. Afortunadamente, esta organizacion encabezada por el
Laboratorio de Meteorologia Dinamica de Paris accedié a compartir el codigo del modelo.
Gracias a ello, se pudo mejorar el modelo. Con el cédigo, se obtuvo independencia de la
version web y se pudo desarrollar un controlador autocontenido.

Elegido el modelo, analicemos la extraccion de informacion y su tratamiento para su empleo
en el codigo de simulacion.

El procedimiento a seguir sera, primeramente, el traspaso de los datos tabulados por el MCD
a sendas matrices conteniendo cada una las propiedades de densidad, presion, conductividad
térmica y temperatura indexadas con sus respectivas alturas. A continuacion, se generaran
cuatro matrices, una por propiedad, de dimensiones (5n) donde n es el nimero de tramos de
altura otorgados por el MCD. La estructura y objeto de cada columna sera la siguiente:

e Columna 1: Valor de la propiedad tabulada al principio del tramo n.

e Columna 2: Valor de la propiedad tabulada al principio del tramo n+1.

e Columna 3: Pendiente de la recta generada por los puntos determinados por los pares
de propiedad y altura al principio y final del tramo.

e Columna 4: Valor de la altura al principio del tramo n.

e Columna 5: Valor de la altura al principio del tramo n+1.

Con esto proceso obtenemos 4 matrices que contienen toda la informacién necesaria para
modelar las propiedades de estado de la atmosfera para las coordenadas, fecha y hora que
se deseen simular. (Nota: El codigo de implementacion se encuentra disponible en los anexos).

2.2. Modelo gravitatorio

El modelado de la gravedad en el planeta se realiza aplicando directamente la Ley de
Gravitacion Universal.

Para ello, se hace una serie de suposiciones importantes:

e El planeta en cuestion, Marte, es una esfera perfecta.
e El planeta es una masa de densidad constante y homogénea.

Tenido esto en cuenta, se calcula la gravedad superficial del planeta, lo que llamaremos go.
M
0

donde G=6.67-10-11 N2m2/kg, Ro=3389 km, M=6.39-1023 kg [11, 12]

go = 3.71 (m/s?). (2.7)
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Hecho el calculo de la gravedad en la superficie solo resta realizar la relacion para cualquier
altura con respecto a la superficie, teniendo en cuenta que la distancia influye
cuadraticamente en la gravedad

Ro

g(h) = go(— )% (2.8)

2.3. Modelo Termodinamico

2.3.1. Modelo Dinamico de 4 variables

Realizado el modelo del entorno, es preciso estudiar el modelado de la termodinamica de
la primera etapa de reentrada. Dado el problema a estudiar, se opta por un modelo que
desacople e independice el calculo del flujo térmico del calculo de las variables dinamicas.
Para ello se valora la implantacién de dos modelos diferentes. Un modelo de 4 variables
dinamicas y un modelo de 6 variables dinamicas

El modelo de 4 variables dinamicas se analiza primero con el objeto de estudiar la
viabilidad de ampliar la complejidad del simulador con un sistema con mas variables. Dada
la menor complejidad, es interesante valorar y estudiar el desempeno del modelo mas
sencillo para poder tomar una decision rigurosa sobre la adecuidad de emplear un modelo
mas complejo en el simulador. El modelo de 4 variables se obtiene directamente de la
literatura, en particular de [12]. En esta publicacion se discute y justifica en detalle el
modelo, las suposiciones que emplea y el sistema de coordenadas empleado. Dado que
este modelo no sera el modelo finalmente empleado en el simulador sino la justificacion
para la implementaciéon del modelo de 6 variables, no se procedera a explicar en detalle
el modelo de 4 variables, reduciéndose la explicacion a los aspectos mas importantes.

El modelo de 4 variables emplea el siguiente sistema de coordenadas:

13
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llustracion 2. 5 Sistema de Coordenadas del modelo de 4 variables

De esta manera, podemos descomponer las fuerzas, velocidades, aceleraciones y
posiciones en los ejes solidarios al cuerpo, lo que va a simplificar enormemente las
ecuaciones.

Se emplean las siguientes suposiciones:

e Planeta esférico
e Planeta con rotaciéon nula
e Aceleracion inicial de vehiculo = 0.

Finalmente, se plantea el siguiente sistema de ecuaciones diferenciales

f(1) = x =Vcosy, (2.9)

siendo x la distancia horizontal considerando la superficie del planeta como plana en la
superficie de reentrada. Esta ecuacion representa la variacion temporal de esta variable,
por tanto, la velocidad horizontal.

14



f(2) = h = Vseny, (2.10)

siendo h la altura con respecto a la superficie. Esta ecuacion representa la variacion
temporal de esta variable, por tanto, la velocidad vertical perpendicular a la superficie.

. — 2
f3) =V =2 4 g(h)siny, (2.11)
Z(Q)
siendo V la velocidad como variable vectorial cuyas componentes son x y h. Esta ecuacion
representa la variacion temporal de V, por tanto, la aceleracién de la capsula.

L
f(4) —y = p( 1)n (D) n g(Wcosy Vcosy, (2.12)

2 (@) 4 Ry

siendo y el angulo de incidencia con la atmosfera, representativo de como de agresiva es
la reentrada. Esta ecuacion representa la variacion temporal de esta variable.

Este modelo emplea a mayores los coeficientes de arrastre (Cp), la proporcion de empuje
y arrastre (L/D), la masa del vehiculo (m), el radio volumétrico medio (R,) y area de
referencia para el calculo aerodinamico (S).

Este modelado dinamico emplea la relacién L/D como parametro de control. Manipulando
esta relacion, se altera el valor de y , lo que a su vez altera la aceleracion y finalmente
altera las velocidades y posiciones. Este sistema es relativamente facil de implantar en
nuestro entorno de simulacién y resolver empleando el modelo atmosférico ya citado. Sin
embargo, como ya hemos comentado anteriormente, el objeto de este modelo es justificar
el empleo del otro modelo. El sistema de 6 variables nos aporta una dimension adicional
y permite trabajar el problema desde un enfoque tridimensional. A nivel de diseno, esto
dota al simulador de una gran potencia. De esta manera, mientras la implementacion no
sea mucho mas compleja que la del modelo de 4 variables, el modelo de 6 variables sera
una mejor opcion. Comprobemos la complejidad del modelo de 6 variables.

2.3.2. Modelo Dinamico de 6 variables

El modelo de 6 variables se desarrolla siguiendo el desarrollo tedrico expuesto en [13]. En
particular se emplea el modelo basado en las siguientes suposiciones:

e Planeta esférico

e Planeta no rotatorio

e Masa puntual

e Masa constante

e Arrastre siempre actla en sentido contrario a velocidad

e Empuje actla siempre perpendicular a velocidad

e La gravedad actla siempre como un vector entre la masa puntual y el centro del
planeta

e Sistema de coordenadas solidario a planeta y solidario a vehiculo comienzan
alineados a t=0(s)

e |os coeficientes de arrastre y empuje son constantes

15



e Elvehiculo se mantiene en Hipersonicidad (M>3).
Vistas las suposiciones, se plantea el sistema de coordenadas.

Notese que se empleara una notacion similar al modelo en el que se basa nuestro propio
modelo.

El primer sistema de coordenadas que se empleara sera un sistema centrado en el planeta
y no giratorio. Este sistema se conocera como OXYZ.

llustracion 2. 6 Sistema de coordenadas fijo al centro planetario

El segundo sistema a considerar es un sistema solidario al planeta. Esto implica que el
sistema rota con el planeta y, por tanto, existe una velocidad angular relativa entre OXYZ y
este nuevo sistema que se llamara 01X1Y1Z1. Serd importante por tanto plantear el cambio
de base para pasar de un sistema a otro.

cos (wAt) sen (wAt) 0
[é:] = (—sen (wAt) cos (wAt) 0> [€]. (2.13)
0 0 1

En particular, dada nuestra suposicion de rotacién nula, w=0:
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llustracion 2. 7 Sistema de coordenadas solidario a la rotacion planetaria

A continuacion, se procede a plantear el sistema solidario al vehiculo. Para ello, debemos
ahora incorporar los angulos de latitud y longitud que posicionan el vehiculo en el sistema
de coordenadas planetarias. De manera similar a como se hizo anteriormente, se plantea
la longitud y la latitud como un desplazamiento de los ejes en torno a uno fijo. Esto queda
patente en el diagrama siguiente:
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llustracion 2. 8 Sistema de coordenadas solidario al vehiculo

Se debe plantear la matriz de cambio de base correspondiente a este nuevo sistema
02X2Y27Z2

—senb cosf 0
—seng cos@ —sen¢ senf cosp
cos0 cosg cosp senf  seng
( —senf cosf 0 > [é]. (2.15)
—seng cos —seng senf cos¢p

é1] =

( cosO cosg cos¢ senb Senqb)
[

Finalmente, se plantea el sistema de coordenadas referenciado a la velocidad, lo que
permite incorporar el “heading angle” y y el “flight-path angle” y.
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Se presentan a continuacion los diagramas que ilustran este nuevo sistema, asi como las
matrices que incorporan este nuevo sistema O’X’Y’Z'.

(¢R)

X kS

-
R e T

llustracion 2. 9 Sistema de coordenadas referenciado a la velocidad del vehiculo
Se deduce la matriz de cambio de base para este nuevo sistema:

cosy —seny cosy —senyseny
[é'] =|seny cosycosy  cosyseny |[é,],(2.16)
0 —seny cosy

Noétese que se empleara un sistema en la base 02X2Y2Z2, empleando en las deducciones
las diferentes variables afectadas por sus respectivas matrices de cambio de base. Como
se ha propuesto de manera reiterada, el sistema contara con 6 variables y por tanto se
planteara como un sistema de 6 ecuaciones diferenciales.
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En particular, las 6 variables a trabajar seran (r, 8, ¢, V, y, Y). Para obtener las ecuaciones
diferenciales se plantea cada variable en el sistema elegido y se procede a derivar
temporalmente teniendo en cuenta que todas las variables dependen del tiempo.

La primera ecuacion representa la variacion temporal de r, siendo r la altura mas el radio
del planeta

F(1) = % =i = Vseny. (2.17)

La segunda ecuacion representa la variacion temporal de 6, siendo 6 la coordenada
Longitud

__ Vcosycosy

dae .
f@=%=6 . (2.18)

rcosp

La tercera ecuacion representa la variacion temporal de ¢ , siendo ¢ la coordenada Latitud

d

@) =2=4¢

_ Vcosy senz/)_ (2.19)
La cuarta ecuacién representa la variacién temporal de V, siendo V la velocidad del
vehiculo

W _p__D_
f4) = o =V =~ —gseny.(2.20)

Siendo D la fuerza de arrastre, que dividida la masa otorgaria aceleracion. Esta fuerza se
expresa como:

D= @VZ, (2.21)

sustituyendo, se obtiene:

_av _ = __pcD5V2
f) ==V =22

2m

— gseny. (2.22)

En esta ecuacion se observa por tanto la aceleracion causada por la fuerza de arrastre y
la causada por la gravedad.

La quinta ecuacion representa la variacion temporal de y, siendo y el “flight-path angle”.
Esta velocidad angular se expresa como:

d

_4ar _ . _ L Vcosy
f(S)—dt—y—Vmcosa

gcosy

+ (2.23)

r 7
Siendo L la fuerza de empuje, expresada como:
L= %VZ, (2.24)

sustituyendo, se obtiene:

_ d_y . pCLSV __gcosy Vcosy
f(5) = =V =, C0S0 ==+ — . (2.25)

Varios aspectos merecen ser destacados en esta funcion. Por un lado, la influencia de la

gravedad y el empuje en y. Por otro, y posiblemente mas relevantemente, la influencia de
o en y. o representa el “bank angle”, el angulo de inclinacion lateral. Este angulo
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representa la rotacion sobre su eje longitudinal del vehiculo de reentrada. Dado que sera
este angulo el empleado para controlar el proceso, es importante remarcar la influencia
de éste en el sistema.

La sexta ecuacion representa la variacion temporal de 1, siendo i el “heading angle” o
angulo de rumbo. Este angulo representara la capacidad en la que el vehiculo se aproxima
o aleja del ecuador del planeta

f(6) = dw == Lsma - Kcosy cosy tang, (2.26)

se sustituye L, obteniendo:

f(6) = dw = = Msina — gcosy cosy tang. (2.27)

De manera que, similar a la ecuacién anterior, el angulo de inclinacién lateral influye en la
variacion temporal del angulo de rumbo. Si bien antes podiamos observar la influencia
sobre v, la influencia sobre el angulo de rumbo nos permitira controlar el rumbo y alcanzar
nuestro objetivo de aterrizaje.

2.3.3. Modelo Térmico

Restaria en el modelado termodinamico el calculo del flujo térmico que recibe el vehiculo
durante la reentrada. Para ello se emplearan las deducciones y procedimientos tomados
en [12]. Se toma este modelo por la facilidad que presenta sobre otros modelos valorados.
Dado que todos ellos parten de los mismos planteamientos teéricos presentados por Allen
y Egger, la diferencia entre unos y otros se encuentra en las suposiciones y en el
tratamiento de los nlmeros adimensionales y los factores geométricos. La facilidad de
encontrar el parametro geométrico necesario en el siguiente modelo hace de ésta la
opcion mas adecuada.

El modelo térmico parte de las siguientes suposiciones

e El vehiculo solo intercambia calor por conveccion siendo despreciable el calor
intercambiado por radiacion

e Se considera que el comportamiento del gas es el de un gas perfecto en la onda
de choque

e Se desprecian los efectos disociativos

e Se desprecian las interacciones de la onda de choque con la capa limite

e Se acepta la analogia de Reynolds

e Se considera que el nimero de Prandtl es 1

e Latemperatura en la capa limite es mucho mayor que la de la pared del vehiculo
y que la del ambiente.

Tomadas estas suposiciones en cuenta se aplican las deducciones presentadas en [12]
Se alcanza la siguiente expresion:
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3
q= C;R_f (2.28)
De manera similar a como se hizo en [12], se plantea realizar una simulacién con los datos
de reentrada de la mision Pathfinder al objeto de corregir C. Esto se debe a que las
deducciones teéricas de Allen y Egger comienzan a perder exactitud considerablemente a
velocidades superiores a 6000 m/s. Sin embargo, la distorsion es bastante reducida dado
que las velocidades de reentrada para Marte suelen rondar esta velocidad. La transmision
maxima de calor se da en las primeras fases de la reentrada, cuando esta velocidad es
como mucho igual a la inicial, es razonable que la analogia siga teniendo su validez. Se
toma por tanto el valor C=1.89 en el modelado térmico.

Obtenido el modelo térmico, se tendria ya dispuesto lo necesario para simular una
reentrada atmosférica a nivel termodinamico, quedando por determinar las caracteristicas
concretas del vehiculo de reentrada y la politica de control.

2.4. Modelado de Vehiculo

Obtenido el modelo atmosférico y termodinamico, queda por determinar las constantes que
definen el vehiculo simulado y lo diferencian de otros vehiculos de reentrada. Sera necesario
elegir estos parametros con cuidado y esmero, dado que cuanto mas fidedignos sean, mayor
rigor y utilidad tendra el simulador. El vehiculo no debe estar sobredimensionado, pues el
controlador optaria por trayectorias excesivamente agresivas. Esto es especialmente
problematico, dado que elegir datos de capsulas dimensionadas para la Tierra, sobre las que
la documentacion es muy extensa, llevara al sobredimensionado innecesario del vehiculo.

Se elige realizar las simulaciones y disenar el control con el objetivo de proyectar las
reentradas de capsulas similares a las Apollo. Por ello, tras analizar las diferentes capsulas
cuyos datos son de acceso publico o semi publico se opta por tomar los datos de la capsula
de la NASA “Orion Crew Exploration Vehicle” (CEV). Los datos de esta capsula se obtienen de
[14, 15, 16].Los datos se encuentran en unidades imperiales y han sido convertidos al sistema
internacional.

A continuacion, se presenta la tabla con las caracteristicas de la capsula

CEV CM

m(kg) Masa total 8.00E+03
Rn{m) Radio de curvatura de escudo termico 6.04E+00
S(m32) Superficie de referencia 19.6
Cd Coeficiente de arrastre 1.325
L/D Relacion empuje/arrastre 0.3
gmax(W/m2) Flujo termico maximo 2.00E+06

Tabla 2. 1 Datos técnicos Capsula ORION

La eleccion de esta capsula cumple un doble propésito. Por un lado, es un modelo aln en
desarrollo cuya mision ultima, llegar a Marte, no se esta llevando a cabo todavia. Por tanto, se
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trabaja con una capsula cuyas dimensiones son relevantes para el estado de la técnica actual.
Mas aln, la capsula esta preparada para aterrizar en Marte, en la Luna y hacer pasadas por
la atmosfera superior de la Tierra. Por tanto, desarrollar el control con esta capsula como
ejemplo puede otorgar conclusiones relevantes para otros escenarios.

El dato del limite térmico no pudo ser obtenido directamente, por lo que se tomé el limite de
una capsula cuyo limite se sabe que es inferior al de la elegida para el modelo y se toma el
limite como una estimacion conservadora, confiando en que esta decision no fuerce el
controlador. Esta hip6tesis serda comprobada mas adelante.

2.5. Implementacion del modelo
Resta plantear este modelo, actualmente en forma matematica, en forma de c6digo de Matlab.

El codigo completo se encuentra en los anexos. Sin embargo, se plantean a continuaciéon
alguno de los aspectos mas relevantes del codigo.

Se plantea la funcién como una con una Unica salida, f, representando la matriz de estados
con respecto al tiempo, y dos entradas t, y representando el tiempo y valor de los estados.

function [f]=System(t,y)
llustracion 2. 10 Declaracion de la funcion System

La funcién se disena con el objetivo de emplear métodos como el ode45 preprogramado en
Matlab, asi como otros con estructura similar.

Primeramente, se declaran todos los parametros, tanto de modelo como de control, que
habran sido inicializados en otras funciones. Se emplea la declaracion global para acceder a
estos valores.

Se realiza la carga de las matrices de propiedades atmosféricas, asi como se plantean las
operaciones necesarias para acceder al intervalo de propiedades correspondientes a la altura
actual del vehiculo.

h tramo=h-d par(h index,4);

p=p _par(h_index,1)+h tramo*p par(h index, 3);
t=t par(h index,1)+h tramo*t par(h index, 3):
d=d par(h index, 1) +h tramo*d par(h_index, 3);
heat=h par(h index,1)+h tramo*h par(h index,3):
rho=d;

llustracion 2. 11 Cddigo para la entrada en la tabla de referencia de variables de estado atmosférica

A continuacion, se realiza el calculo de g(gravedad), Lpr (sustentacion sin velocidad), Dpr
(Arrastre sin velocidad. Se realiza este calculo de manera aislada para facilitar la programacion
del sistema de ecuaciones diferenciales.
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g=g0* (x0/y (1)) *(x0/y(1)):
Lpr=(rho*C1*3)/2;
Dpr=(rho*Cd*s) /2;

lustracion 2. 12 Codigo de implementacidon gravedad, arrastre y sustentacion.

Se plantean los bloques de control, en los que se contienen las actuaciones del controlador.
La arquitectura de estos bloques sera comentada mas adelante

Finalmente, se plantea el sistema de ecuaciones, empleando el vector “f” para representar la

derivada del vector de estados e “y” para representar el vector de estados. El resultado es el
siguiente

£(1)=y(4) *sin(y(5));

£(2)=(y(4)*cos(y(53))*cos(y(6)))/ (v(1)*cos(v(3)));

£(3)=(y(4)*cos(y(3))* (sin(y(€))))/(v(1));

£(4)=—(Dpr*y(4)*y(4)/(m))-(g*sin(y(5)));

£(5)=(((cos(sig) *Lpr*y(4))/(m))+(-(g¥cos(y(5)))/ (y(4)))+((y(4)*cos(y(5)))/(¥(1))));

f(6)=(((sin(sig) *Lpr*y(4))/ (m*cos(y(5))))+ (- (v (4) *cos(y(5)) *cos(y(6)) *tan(y(3)))/(y(1))));

llustracion 2. 13 Codigo de implementacion del sistema de ecuaciones diferenciales
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3. Control

3.1. Método de entrada

Existen diversos métodos de (re)entrada atmosférica. Cada uno cuenta con extensos estudios
y literatura dedicados a ellos. De entre las multiples opciones, tres conjuntos destacan
particularmente: El planeo, el “Skip-Out” y el balistico.

Es importante analizar las implicaciones que comportan cada una de estas opciones, estudiar
cual de entre ellas es mas adecuada para el problema planteado y finalmente elegir el método
a emplear.

Las trayectorias de planeo, clasificadas segin su agresividad como superficial, media o
pronunciada, son trayectorias de entrada que emplean planeos para atravesar la atmésfera y
controlar su descenso. Generalmente implica realizar un descenso con angulo de inclinacion
lateral constante. Este tipo de trayectorias suelen encontrarse limitadas en su alcance, aunque
son mas sencillas de realizar a nivel practico.

Las trayectorias balisticas son entradas muy agresivas, que evitan los vuelos prolongados y
que buscan llevar la capsula a tierra lo antes posible. Esto conlleva que la capsula sufra una
aceleracion muy elevada. Es un método con alcance limitado y empleado generalmente solo
como medida de emergencia. Este es el caso del sistema de reentrada de emergencia de las
capsulas Soyuz rusas. En particular, este método fue empleado con éxito en la reentrada de
la mision Soyuz TMA 10. También son el método mas empleados en cargas no vivas, dado que
la restriccion por aceleracion es mucho mas permisiva

Las trayectorias “Skip-Out” son, posiblemente, las trayectorias mas extendidas y conocidas.
Implican una primera fase en la que la atmésfera actla de resorte haciendo rebotar al vehiculo
que, con el control adecuado, consigue recuperar el rumbo y entrar de nuevo a la atmésfera,
habiendo perdido energia cinética tras el rebote. La nave rebota un cierto niimero de veces
hasta que las condiciones operacionales son tales que el vehiculo se comporta como un
proyectil balistico normal. Estos métodos permiten mayor control, mayor flexibilidad y mayor
alcance. Comportan aceleraciones y calores controlables y razonables. A cambio, estas
trayectorias requieren de controladores mas complejos.

En vista de los beneficios tanto operacionales como de seguridad se considera justificado la
eleccion de las trayectorias “Skip-Out”, a pesar de la mayor dificultad de control.

3.2. Etapas de entrada

Presentados y discutidos los diversos métodos de reentrada atmosférica y justificada la
eleccién de las trayectorias tipo “Skip-Out” es imperativo estudiar ésta en detalle para poder
extraer de ella la informacién necesaria para construir el algoritmo de control que permita
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reproducir de manera consistente y adecuada esta trayectoria para el mayor espectro de casos
posibles.

En particular se estudiara el caso “Skip-Out” de un salto. Es decir, un Unico rebote. Se realiza
este analisis por dos motivos:

e Se reduce enormemente la complejidad de programacion teniendo en cuenta en el
control que se va a plantear
e El primer rebote es el mas critico y por tanto el que es mas relevante estimar.

Toda trayectoria Skip-Out consta de una serie de etapas que la definen. El estudio de estas
etapas, asi como los preceptos de control a emplear en cada una es una materia ampliamente
estudiada tanto a nivel te6rico como a partir de datos de caracter empirico [17, 18].

La trayectoria Skip-Out es la trayectoria empleada en misiones como las Apollo (1960-75),
Pathfinder (1976), Curiosity (2011) o Perseverance (2020) entre otras. En todas ellas, las
siguientes etapas no solo se encuentran presentes, sino que son de vital importancia para el
correcto funcionamiento de los sistemas de control.

Se presenta a continuacién un diagrama de las etapas de una trayectoria Skip-Out:
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llustracion 3. 1 Etapas presentes en las trayectorias "Skip-Out"
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Se presentan también la modulacion del angulo de inclinacién lateral del Apollo 4 y Apollo 10,
que se emplearan en el diseno del controlador [19, 20]:
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llustracion 3. 2 Histdrico de variacion del dngulo de inclinacion lateral en la reentrada de la Apollo10
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llustracion 3. 3 Histdrico de variacion del dngulo de inclinacion lateral en la reentrada de la Apollo10

Etapa O: Descenso inicial

Esta etapa es la que comienza una vez el vehiculo empieza el descenso, pero todavia no ha
acelerado lo suficiente como para poder actuar de manera consecuente sobre el vehiculo.

Toda la literatura consultada y los datos empiricos observados indican que en esta etapa la
accion a tomar es mantener el angulo de inclinacién lateral constante. Si se analizan los
valores de estas acciones se puede inferir que se suele optar por un angulo que o bien es

cercano a cero, o es directamente 0. Por tanto, mientras dure esta etapa, se solicitara un
angulo de inclinacion lateral de 0°.

Etapa 1: Arrastre Constante

La siguiente etapa comienza una vez el vehiculo toma la suficiente aceleracion. Una
caracteristica importante de esta etapa es la poca variacion del arrastre experimentado por el
vehiculo, asi como contener el primer minimo de la trayectoria. Este se da por la cancelacion
momentaria de la sustentacion y el efecto gravitatorio. Esto ocasiona una situacion en la que,
si el angulo de incidencia no es muy agresivo o se controla adecuadamente, la sustentacion
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se impondra a la gravedad. Esta etapa engloba por tanto el minimo y parte de la trazada
anterior. Analizando los datos empiricos, se observa que la actuacion sobre el angulo de
inclinacion lateral comienza un cierto tiempo tras este minimo. Por tanto, solo es necesario
obtener el minimo. Durante esta etapa mantendremos el angulo de inclinacion de la etapa
anterior. Por tanto =0°.

Etapa 2: Control de Ascenso

La etapa de control de ascenso comienza una vez se pasa el primer minimo de la trayectoria
y representa por una parte el momento mas caracteristico de esta trayectoria como también
el mas crucial. Esta etapa concluye una vez se alcanza el maximo que indica que el “skip” ha
concluido y, por tanto, que la gravedad vuelve a dominar a la sustentaciéon. En esta etapa, la
imposicion por defecto de la sustentacion sobre la atraccion gravitatoria es de sumo interés.
Es importante analizar el tipo de actuaciones que permiten convertir lo que por defecto seria
una trayectoria supercircular, es decir, una trayectoria que toma una velocidad y direccién tal,
qgue vuelve a entrar en érbita en una trayectoria de descenso. Observando tanto los datos
empiricos como las conclusiones alcanzadas en [18] se pueden extraer una serie de preceptos
que se pueden seguir en el diseno del control de esta etapa.

e Durante un cierto tiempo al principio de la etapa se debe aplicar un angulo de
inclinacion lateral superior a los 100°, y si es posible, de 180°.

e Pasado el primer cambio de angulo hacia valores superiores a 100° se debe aplicar,
en un periodo similar un cambio a en torno a -60°.

Para cumplir con estos preceptos se opta por plantear un parametro de disefio conocido en la
sintactica del cdédigo como Tp (Tiempo prediccion). Este parametro cuyo ajuste se tratara mas
adelante, indicard cuanto tiempo se permanecerd en cada una de las dos acciones
planteadas. Tp representa un horizonte de prediccion empleado para precalcular en los bucles
de definicion del controlador.

Se decide actuar con 0=180° durante dos veces el Tp, desde el comienzo de la etapa. Acabado
este periodo se procede a actuar con 0=-60° hasta el fin de la etapa.
El fin de la etapa se alcanza una vez se alcanza el siguiente maximo de la trayectoria.

Etapa 3: Balistica

La siguiente etapa a tratar es la etapa balistica o tipo Kepler. Durante esta fase, el control
suele ser bastante poco eficaz, dado que el vehiculo toma altura y la atmésfera ve reducida
su influencia. Sin embargo, en este control se va a buscar un skip mas suave que el presentado
en misiones y trayectorias anteriores al diseno de este controlador. Por ello, la variacion de las
variables de estado atmosféricas no sera tan grande y retendra influencia.

Observando los histéricos, se opta por plantear un angulo constante durante la etapa balistica
de 0=-70°.

La etapa comienza en el maximo de trayectoria y termina una vez transcurre el mismo tiempo
gue se actué con -60° en la etapa anterior.
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Etapa 4: Seguimiento de referencia

Se alcanza finalmente la Ultima etapa de la trayectoria “Skip Out”. Esta etapa también se
conoce como planeo y, como su hombre indica, implica el planeado del vehiculo desde el final
del “Skip” hasta alcanzar la altura de despliegue del paracaidas. El objetivo de esta fase es
permitir al vehiculo alcanzar la posicion geografica éptima para que pueda alcanzar su objetivo
de aterrizaje con la mayor exactitud posible. Durante esta etapa se realizan las decisiones de
control en funcién de los histéricos y el perfil de velocidades. Se realiza esto por dos motivos:

e Esta etapa, en caso de emplearse métodos y programas mas robustos y complejos,
emplea una referencia y optimizaciones para alcanzar los objetivos de trayectoria
punto a punto. Este control no emplea dicha trayectoria dado que, entre otras cosas,
pretende otorgar informaciéon que facilité la estimacion y construccién de dicha
referencia

e Se observa una posible relaciéon entre la variacion temporal de la velocidad y la
actuacion en esta etapa en los casos empiricos. Por ende, se considera oportuno
observary determinar la existencia o no de esta posible causalidad y, en caso positivo,
aplicarla.

Se presenta a continuacion el perfil de velocidades del Apollo 10
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llustracion 3. 4 Perfil de velocidad de la cdpsula Apollo10 durante la reentrada
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Examinando en conjunto las actuaciones de dicha reentrada se observa un cierto patrén de
comportamiento. Cuando la pendiente de la velocidad es elevada, se actia con angulos
positivos, cuando la pendiente es pequena, se actla con angulos negativos. Esto implica que,
pasada la etapa balistica, en torno a los 300 segundos, cuando la velocidad parece trazar
curvas de 120° pasando de casi horizontal (constante) a rapidamente variante, se actla con
o=-50°. Cuando la velocidad varia rapidamente, se actla con g=90°.

Una vez la velocidad vuelve a tornarse constante, en este caso, un poco después del segundo
500, se realiza una Ultima actuacion de 0°, con la intencién de esperar a alcanzar la altitud de
apertura del paracaidas.

3.3. Restricciones y Limitaciones

El control debe respetar también una serie de restricciones operacionales para garantizar un
funcionamiento adecuado. Estas deben ser planteadas en el propio controlador a fin de poder
obtener vectores de actuacion que garanticen que la trayectoria no generara fallos.

Es importante entender, sin embargo, que las diversas restricciones afectan al control de
diversa manera y como tal deberan ser tratadas de manera conveniente cada una. Estas son
las restricciones mas importantes a tener en cuenta:

e La trayectoria ha de ser “Skip-Out”, por lo que al final de la simulacién, el vehiculo no
puede encontrarse en una trayectoria supercircular

e El flujo térmico que recibe el vehiculo no puede sobrepasar en ninglin momento el
limite térmico establecido.

e Lasimulacién debe parar una vez la capsula alcanza los 10km de altura

e Elndmero de Mach ha de ser observado, pues no debe caer por debajo de 3 para que
el modelado mantenga su validez teérica.

Para tratar la primera restriccion se realiza un primer control de 1 actuacion alterando el
angulo de incidencia hasta obtener una trayectoria que garantiza la entrada en la atmosfera

Para atender la segunda restriccion, primero se resuelve el problema de diseno trabajando
con una trayectoria agresiva de convergencia a superficie espontanea. Una vez resuelto se
comprueba si se excede el limite térmico en algin momento. De excederse, se vuelve a
resolver el problema de diseno, pero empleando ahora un angulo menos agresivo que el del
control ya disenado como punto de partida. Se repite este proceso iterativo hasta obtener un
conjunto de angulos y actuaciones que no excedan el limite térmico.

Para tratar la tercera, se genera codigo capaz de recortar el Ultimo tramo de la trayectoria
hasta obtener el primer punto donde se alcanza la altura de apertura del paracaidas. Obtenido
este punto, se acorta de igual manera el tiempo asignado a la simulacion.

Para la Ultima restriccion se obtiene la conductividad térmica de la atmosfera dependiente de
la altura para Marte, se calcula el Mach en cada punto de la simulacion y se obtiene el tiempo
donde el Mach cae por debajo de 3. Esta restriccion sera de las mas relevantes durante el
diseno. Esto se debe a que se trabajara con la hipotesis de que, para el caso particular de
Marte, las ecuaciones dinamicas del modelo mantienen su validez por debajo de la
hipersonicidad suficientemente. Sin embargo, esto no es aplicable al modelo térmico, que
trabaja con ciertas hipotesis que requieren hipersonicidad de una manera mucho mas fuerte.
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Esto implica que la evaluacién térmica solo abarcara el tiempo en el que M>3.
Afortunadamente, esto suele incluir con bastante margen el tramo de maximo flujo térmico de
la trayectoria, Por tanto, uno de los aspectos que se evaluaran en el modelo es la validez o no
de simular con el modelo dindmico por debajo de M=3.

3.4. Variables de Control

El control del vehiculo se realiza a partir del manejo de las variables manipuladas. El diseno
de control debe generar las actuaciones sobre estas variables que posibilitan obtener la
trayectoria que mejor cumple los objetivos de la maniobra.

Dado el modelo elegido, se cuenta con tres variables manipuladas, de las cuales dos seran
manipuladas automaticamente por el controlador. El angulo de inclinacion lateral y el angulo
de trayectoria seran manipulados automaticamente, mientras que el angulo de rumbo inicial
serd manipulado manualmente. Para manipular estas variables, el vehiculo elegido (Orion
Command Capsule) emplea un sistema de 12 reactores RCS (Reaction Control System). Estos
reactores permiten generar pulsos intermitentes de empuje que permiten alterar la orientacion
del vehiculo. Este método ha sido empleado en multiples misiones en el pasado y su validez y
viabilidad estad demostrada. Dado que la manipulacion de las variables se realiza con pulsos
de reaccion habra que tener en cuenta dos aspectos:

e Elcoste de maniobrar del vehiculo esta fuertemente ligado al consumo de combustible
qgue realiza el RCS. Cuantas mas manipulaciones se realicen, mas combustible sera
necesario, lo que incrementara el peso del médulo y el coste total.

e Dada la naturaleza de la accién de control, el gasto de combustible serd mayor cuanto
mas brusca sea la manipulacion. Por ende, se debe prestar atencion no solo al niimero
de actuaciones sino también a la magnitud del incremento.

Para la manipulacion manual, el coste operativo es muy pequefio dado que es una eleccion
gue se ha de tomar en el disefo de misién, no un aspecto que el vehiculo deba manipular solo.
Es por esta razén que no se dota al controlador de la capacidad de manipularlo. Para elegir el
angulo sencillamente se realiza la simulacién variando de manera secuencial el angulo de
rumbo inicial, se analiza el rumbo resultante y se obtiene el intervalo de angulos validos. De
entre estos, se extrae el que se empleara.

Se plantea la capacidad de manipulacion de las variables.

El angulo de trayectoria es una variable de estado en el modelo termodinamico elegido que
representa como de agresiva es o esta siendo una cierta trayectoria. La actuacion sobre este
angulo es, en realidad, el objetivo Ultimo de toda la accion de control. Sin embargo, la
manipulacién directa de este angulo es muy compleja. Esto se debe a que su variacion
depende de otros factores a parte del &ngulo de inclinacién lateral

dy _ . _ pCLSV gcosy . Vcosy
ac - VT om v

_|_

coso (3.1)

—
Es por ello por lo que solo se podra actuar directamente sobre el valor inicial del angulo de
trayectoria.
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Por otra parte, como ya se plante6 anteriormente, la manipulacion del angulo de trayectoria
se puede realizar de manera indirecta manipulando el angulo de inclinacion lateral. En
particular el sistema RCS permite manipular esta variable mid-flight, lo que da pie a que se
pueda disenar el control. Existen varias restricciones de actuacion sobre el angulo de
inclinacion lateral

e El angulo de inclinacion lateral cuenta con un limite inferior y superior. Su rango es:
[-180°,180°]

e La actuacién cuenta con un cierto retardo. Por tanto, es aconsejable que exista un
cierto tiempo entre actuaciones dado que en el caso real la actuacion no es
instantanea. El control deberia ser capaz de anticipar la actuacion prediciendo el
resultado de ésta y aplicando la manipulacion con tiempo.

3.5. Arquitectura de programa

Elegido el tipo de trayectoria, analizadas las etapas de ésta y planteadas las restricciones
operacionales, se debe pasar a programar el controlador. Se expone a continuaciéon la
implementacion tanto de las etapas como de las restricciones. La programacion se realiza en
MATLAB 2020b.

Se genera una funcién de MATLAB que toma como entradas la latitud y longitud objetivo, el
angulo de trayectoria de vuelo inicial y el angulo de rumbo elegido por el disefiador. Como
salidas se obtendra el vector de valores iniciales calculados por el programa, el célculo del
calor experimentado por el vehiculo y el vector de tiempos que permite graficar este calor.

function [%,ttq,g]=Control(lon,lat,gamma 0, azi )
llustracion 3. 5 Declaracion de la funcién Control

El controlador comienza con una fase de inicializacion de variables, Se realiza una carga de
las constantes vehiculares y planetarias. EI manejo de estas constantes de esta manera
permitird manipular de manera completamente independiente al controlador estas variables
en el futuro. Esto es especialmente interesante dada nuestra intencion de poder aplicar este
programa a otros planetas y vehiculos.

A continuacion, se cargan las matrices de modelado atmosférico, con el disefo ya expuesto
en el apartado de modelado, correspondientes a la latitud y longitud objetivo. Sera necesario
cargar la matriz de densidad, de temperatura y de conductividad térmica.

Se procede a generar la primera version de Xo, el vector de valores iniciales que empleara el
simulador. Para ello, se toman los valores angulares dados a la funcién como entradas. Estos
angulos son convertidos a radianes. Notese que se toma Latitud y Longitud objetivo como valor
inicial. Esto se debe a que se trata de una primera aproximacion. Una vez el controlador este
disenado, se cambiaran estos dos angulos adecuadamente. Nétese también que el valor
inicial de la altura y de la velocidad se encuentran parametrizados para poder ser manipulados
comodamente desde la funcion de carga de constantes.
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% Creacidn de x0

ang=[lon lat gamma 0 azi];

ang=ang* ( (2*pi)/360);

global =x=0;

x0=[r0+h interfase;ang(l);ang(2) ;V0l;ang(3);ang(4)];

llustracion 3. 6 Cddigo de generacion del vector de valores iniciales

Inicializado ya el angulo de trayectoria inicial, se procede ahora a inicializar la otra variable
manipulada, la actuacion sobre el angulo de inclinacion lateral. Para ello, se decide que el
ndmero de actuaciones sobre este angulo sea 7, en concordancia con el analisis de las etapas
de entrada realizado en este apartado. La actuacion se realizara en 7 intervalos temporales
predefinidos con los correspondientes intervalos aproximados de la actuacién en la mision
Apollo 10, pero que serd modificados con valores especificos del controlador para el caso
resuelto.

=}

% Creacidn de wvariables de control

global sigma
global tcon
sigma=zeros(1,7);
tcon(l,1)=80;
tcon(l,2)=200;
::::(l 3)=250;
tcon(l,4)=300;
tcon(l,5)=350;
tcon(l,e)=400;

llustracion 3. 7 Cédigo de declaracion de las variables de control

Se generan a continuacion las variables banderas que facilitaran el control del flujo del
programa. Destaca de entre ellas la variable flag_control. Esta variable representa el tipo de
control empleado por el modelo y es la (nica variable de este tipo con 3 modos. El modo O
implica emplear el controlador creado ad-hoc para el problema, el modo 1 implica emplear un
valor constante para el angulo de inclinacion lateral y el modo 2 implica emplear la actuacion
del Apollo10. El modo 1 se empleara para encontrar el valor del angulo de trayectoria y el
modo 2 permitird trabajar con trayectoria Skip-Out desde un principio, construyendo el
controlador de modo O de manera iterativa.

Finalmente, se otorga valor a los parametros Tp, tiempo de prediccion, y hlim, altura limite,
qgue se emplearan en los bucles iterativos para obtener los valores de las variables de control.

Habiendo inicializado por completo el programa de diseno de control es el momento de
comenzar con los bucles de diseno iterativo. Se engloba todo el proceso en un bucle “While”.
La condicion de salida de éste solo se dara cuando se consiga un controlador que satisfaga
todas las restricciones.
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Dentro del bucle, primero se encuentra un bucle de correccion del angulo de trayectoria inicial.
Este bucle evaluara el desempeno del vehiculo con un control de modo 1 para el angulo
elegido. Si este angulo causa una trayectoria supercircular, se opta por emplear un angulo
mas agresivo, aumentando este angulo en 0.1°. Como este angulo se trabaja en negativo, en
el cédigo se restara.

Una vez se encuentra el angulo que garantiza a priori la convergencia hacia la superficie, se
puede proceder a obtener el vector de actuacion sobre el angulo de inclinacién lateral.

Se pasa por tanto a plantear un bucle “For”. Este bucle recorrera todo el tiempo de simulacion,
evaluando y localizando los diferentes indicadores que permitirdan localizar los puntos
caracteristicos de la trayectoria y diferenciar los comienzos y finales de las diferentes etapas.

Para realizar esta blsqueda se genera una simulacion restringida comenzando en el instante
marcado por la iteracion del bucle y acabando cuando se ha simulado un periodo de Tp
segundos.

Para buscar el minimo de la etapa 1, se evaluara variaciéon de altura entre instantes sucesivos.
Se establece que el maximo se alcanza una vez esta variacion es menor a 1m, teniendo en
cuenta que el problema se mueve en la escala de las decenas de kildmetros, una variacion
del 0.01% es una aproximacién razonable al incremento O teérico de este minimo. Se marca
el fin del primer intervalo tras 1 Tp del minimo encontrado.

Se decide otorgar al siguiente intervalo un tiempo de 2 Tp, representando el tramo de la etapa
2 en la que se actla con 180°.

Se busca el maximo de la etapa 3 con el mismo método empleado anteriormente, empleando
la variacion de la altura entre instantes correlativos. Se emplea el instante de dicho maximo
como fin del intervalo de actuacion.

Para el siguiente intervalo se opta por establecer una simetria entre los intervalos a cada lado
del maximo, por lo que el tiempo del intervalo anterior es el que abarca este siguiente.

Finalmente, para los intervalos de la etapa 4, se plantea el calculo del gradiente de v, es decir
de la aceleracién. Se buscan tres instantes, cuando la velocidad comienza su Ultima
deceleracion pronunciada, cuando ésta es mas pronunciada y cuando la deceleracion
concluye. Se plantean dos valores de modulaciébn para esta decisién. Deceleraciones
superiores a 8, seran consideradas para el maximo. Deceleraciones menores a 7 posteriores
al maximo seran consideradas para el cambio a deceleraciéon nula. El primer cambio, el
anterior al maximo viene marcado por el cambio de intervalo anterior.

Finalmente, una vez pasemos el segundo cambio y hasta el fin de la simulacién entramos en
la fase de espera en la que el angulo de inclinacion lateral sera 0.

Obtenidos los puntos caracteristicos, se procede a avanzar el bucle, convirtiendo el estado de
las variables en el instante del bucle “For” en el vector de valores iniciales del siguiente
instante.

La primera vez que se completa la determinacion de los intervalos se cambia el control al
modo 0. Completado este bucle “For” se pasa a comprobar las diferentes restricciones.
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Primeramente, se calcula el nimero de Mach para toda la simulacion y se busca el instante
donde este valor cae por debajo de 3 por primera vez.

Una vez capturado este instante se simula el flujo de calor desde el instante O al instante en
el que se pierde hipersonicidad. Se procede a comprobar si se infringe el limite térmico en
algin punto. Si este es el caso, se actualiza el vector xo con un nuevo valor del angulo de
trayectoria, restando 0. 1° para hacer la trayectoria menos agresiva. Se reinicializan las
variables de control de flujo y se reinicia el bucle de diseno de control. Al contar con una
aproximacion del control valido para el problema y al estar activo el modo 0, al emplear una
trayectoria menos agresiva no se obtiene una supercircularidad.

Por dltimo, cuando se consigue una trayectoria que no incumple la restriccion térmica se
ordena salir del bucle “While” y proceder a calcular el punto donde la altura alcanza 10km.
Ese instante pasa a determinar el nuevo tiempo de simulacién. Finalmente, se calcula la
variacion de la latitud y longitud para este tiempo de simulacién. Se recalculan los valores
iniciales de estos angulos restando la variacion al valor objetivo. De esta manera, el nuevo
vector de valores iniciales, asumiendo un comportamiento similar del sistema, completara la
simulacién sobre el objetivo.

Finalmente se extraen las variables de salida: el vector Xxo actualizado para el problema, el
vector de flujo térmico, y el vector de tiempos de este Ultimo.

Notese que se declara como variable global la actuacion sobre el angulo de incidencia lateral
y el vector de tiempos de intervalo. Esto es importante dado que son dos vectores que se
deben llevar y actualizar constantemente en el modelo.

Es importante comentar también, la implementacion en el modelo. Se realizan bloques de if,
elseif, else enlazados por intervalos consecutivos. En el interior de estos se encuentra la
declaracion de un valor para el angulo de inclinacion lateral. De esta manera, dependiendo
del tiempo de simulacion, el valor del angulo sera el correspondiente al intervalo en el que se
encuentre. En particular, este es el aspecto del bloque correspondiente al modo O.
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if(t<tcon(l, 1))

sig=sigma(l,1);

elseif (t>=tcon(l,l) && t< tcon(l,2))
sig=sigma(l, 2);

elseif (t»=tcon(l,?) && t< tcon(l,3))
sig=sigma(l,3):

elseif (t»=tcon(l,3) && t< tcon(l,4))
sig=sigma(l,4):;

elseif (t»=tcon(l,4) && t< tcon(l,5))
sig=sigma(l,5):

elseif (t»=tcon(l,5) && t< tcon(l,&))
sig=sigma(l,6);

elseif (t>=tcon(l,&))

sig=sigma(l,7):

end

llustracion 3. 8 Codigo de implementacion del controlador

3.6. Validacion de control

Finalmente, antes de pasar a valorar los resultados y simulaciones generadas con este
controlador es importante comprobar su correcto funcionamiento. Desafortunadamente, no
se dispone de informacion fiable a cerca de entradas tipo “Skip-Out” en Marte. Esto se debe a
que, durante mucho tiempo, no se ha empleado este método para Marte dado que las
misiones enviadas no tenian una restriccion de exactitud fuerte. A mayores, todas las misiones
a Marte hasta la fecha han sido no tripuladas. Por tanto, el empleo de trayectorias balisticas
estaba muy indicado dado que la aceleraciéon no suponia un problema. Sin embargo, como ya
se ha comentado anteriormente, este programa trata de otorgar herramientas que faciliten el
desarrollo de misiones futuras. Estas eventualmente estaran tripuladas y tendran
restricciones de exactitud y de aceleracion.

Siendo necesaria la validacién y no pudiendo emplear datos directos de Marte, se opta por la
fuente que ya se ha empleado anteriormente como referencia de diseno. El Apollo 10.

Se plantea una simulacién, empleando el modelo atmosférico propuesto por NASA [21], y los
datos técnicos de la reentrada del Apollo 10.

Planteando la simulacion se procede a generar el controlador y simular la entrada atmosférica.
Se obtienen las siguientes graficas de velocidad y altitud:
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llustracion 3. 9 Comparativa de perfiles de altitud Simulador vs Apollo10
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llustracion 3. 10 Comparativa de perfiles de velocidad Simulador vs Apollo10

600

En estas graficas en azul, la simulacién para el control disefado. En naranja, el histérico de la

trayectoria real.

Existe la necesidad de hacer un apunte importante, la misién Apollo, asi como muchas
similares realizan mas de un rebote, en este caso 2, sin embargo, y a pesar de ello, el
controlador es capaz de generar una trayectoria valida que, de manera independiente genera
una solucion similar al caso real. Es importante resenar que si bien, la simulacién no sigue el
histérico, éste no es el objetivo del programa. El objetivo del programa es generar trayectorias
validas de manera sencilla que sirvan como punto de partida para simuladores mas potentes.
El hecho de que con un modelo sencillo y un control que no emplea optimizadores se consiga
el resultado de validaciéon presentado implica que el programa esta operando de manera

satisfactoria.
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4. Configuracion y ajuste del Simulador

Elegido el modelo y el control, se puede proceder a comprobar las diferentes hipotesis planteadas,
observar la influencia de los diferentes parametros de modulacién y, finalmente, analizar los
resultados otorgados por el simulador y las implicaciones de estos.

4.1. Simulador
Primeramente, se debe decidir qué solver emplear para realizar los calculos.

Se valora emplear diferentes solvers de sistemas de ecuaciones diferenciales ordinarias
(ODEs) [22, 23]. El objetivo es evaluar los tiempos de ejecucion del algoritmo de diseno segin
el solver empleado y escoger la combinacion mas adecuada.

Se evalla emplear la funcién predefinida de MATLAB ode45, asi como el método Runge-Kutta
de orden 4 clasico (rk4) y un método predictor corrector de orden 4 (PECE4). Se emplean las
instrucciones TIC-TOC de MATLAB para medir el tiempo de procesamiento tanto del bucle
diseno como del bucle de disefio mas la ejecucion de la simulacion final.

El codigo de implementacion de estos métodos se puede encontrar en el anexo D.

El método ode45 de MATLAB es el método conocido como método de Dormand-Prince. Es un
método explicito de paso variable, formado por dos métodos de Runge-Kutta encajados, de
6rdenes 4 y 5. Tiene 7 etapas, porque los coeficientes del método de orden 5 se eligen para
minimizar su parte principal del error, pero que en Ultimo término sélo requiere 6 evaluaciones
funcionales por paso. Los dos métodos encajados se utilizan para calcular una estimacién del
error que permite elegir el tamano de paso en funcion de la tolerancia solicitada. Finalmente
se avanza con el método de orden 5. Estos coeficientes se presentan en el siguiente tablero
de Butcher.

]

15 |15
310 3/40 9/40
45 | 44/45 -56/15 3219

8/9 |[19372/6561 -25360/2187 64448/6561 -212/729
1 9017/3168 -355/33 46732/5247 43176  -5103/18656

1 35/384 0 5001113 125192 -2187/6784 11/84
5179/57600 0 7571/16695 393/640 -92097/339200 1587/2100 1/40
35/384 0 50011113 125192 -2187/6734 11/84 0

llustracion 4. 1 Tablero de Butcher Método Dormand-Prince

Este método resulta indicado para problemas que no presentan una gran rigidez.
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Se realizan 10 mediciones para cada método. Se obtienen los siguientes resultados:

ode45 rk4d PECE4
1 3.332843 | 18.588857 | 10.544599
2 3.386435 | 19.757945 | 10.294613
3 3.283669 | 18.998639 | 10.329623
4 3.384126 | 19.202077 | 10.360399
5 3.321538 | 20.421473 | 10.385827
6 3.378544 | 18.887958 | 10.597939
7 3.312898 | 19.019099 | 10.824934
8 3.344411 | 18.543586 | 10.601495
9 3.332625 | 18.625486 | 10.627487
10 3.293297 | 18.945975 | 10.540889

Tabla 4. 1 Comparativa de tiempos de ejecucion de solver

Existe una clara diferencia en los tiempos de ejecucién del programa con uno u otro método.
Sin embargo, antes de tomar una decision, es importante evaluar la respuesta que cada
método proporciona. Es importante que la ejecucion sea agil, pero eso no debe poner en
peligro la validez de los resultados. Por ello, se simula una trayectoria empleando cada uno de
los métodos y se procede a comparar los resultados:
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llustracion 4. 2 Comparativa de perfiles de altitud creados por diferentes solvers numéricos

Se puede observar una gran similaridad entre las soluciones obtenidas con cada método. En
particular los primeros 100 segundos, la zona mas critica de la simulacion, otorga resultados
casi idénticos para los tres métodos.

Por ello, y teniendo en cuenta la mayor rapidez y similar resultado, el método que se empleara
en las simulaciones sera el método ode45 preprogramado en MATLAB. A mayores, se conoce
que el sistema de ecuaciones diferenciales no presenta problemas de rigidez, lo que elimina
la Unica restriccion del método.

Finalmente, el entorno de simulacion empleado serd MATLAB R2020b.

4.2. Modulacion. Evaluacion de pardmetros

Elegido el método, el simulador esta preparado para ser utilizado. Sin embargo, a pesar de
estar preparado, no esta ajustado y modulado. Como se ha destacado repetidas veces durante
este trabajo, varios parametros cuentan por defecto con ciertos valores que deben ser
modulados y cuya relevancia e influencia debe ser estudiada para determinar si las hipétesis
de disefno que les conciernen son validas, asi como para encontrar los valores mas adecuados
para estos parametros.

42



Se empieza analizando la influencia de los angulos empleados en el algoritmo de control para
determinar la criticalidad de cada actuacion.

4
14 219 . . . .
———— 180
12 + 135 | |
90
45
10 0 |
45
90
81 — 135 |
— 180

altura(m)
D

0 100 200 300 400 500
tiempo(s)

llustracion 4. 3 Influencia de la primera actuacion de control en la trayectoria

En esta grafica se puede observar que la primera etapa, como se predijo, no es controlable.
Los primeros 100 segundos de la simulacién, que corresponden a esta etapa, no se ven
alterados por el valor del angulo de inclinacion lateral. Esto se debe a la poca importancia de
la atmoésfera a gran altura, dado que la influencia del &ngulo de inclinacion lateral esta ligada
a la densidad atmosférica. Sin embargo, hacia el final de la etapa, la densidad empieza a
aumentar considerablemente. Por ello, la eleccion del angulo constante de la etapa O influye
en la trayectoria final, dado que el angulo altera el punto en el que comienza el rebote. Se
decide mantener el angulo de esta etapa en 0°, dado que resulta en un rebote mas suave. Sin
embargo, si se desea un rebote mas alto y mayor alcance se considera emplear 135°. Se
elegiria 135° sobre 180° por la mayor facilidad de controlar el primero al ser un valor menos
extremo.
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llustracion 4. 4 Influencia de la sequnda actuacion de control en la trayectoria

En esta grafica se puede apreciar el efecto que tiene sobre la simulacién la eleccion de la
segunda actuacion de control. Como se puede apreciar, esta eleccion es critica. El angulo
correcto otorga resultados validos, mientras que el angulo incorrecto otorga trayectorias
supercircular. Por tanto, la eleccion de cualquier angulo en el intervalo (-90°, 90°) es de
entrada, no valido. A mayores, la eleccion de cualquier angulo entre 90° y 135° comporta
bastante riesgo de, en ciertas situaciones, causar supercircularidad. Por tanto, se opta por
mantener la actuaciéon en 180°.
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llustracion 4. 5 Influencia de la tercera actuacion de control en la trayectoria

Se analiza ahora la influencia de la tercera actuacion en el angulo. Como se puede observar
en la grafica, este angulo tiene una influencia pronunciada en el resultado final. La trazada
realizada por la trayectoria con angulo 0° se parece mucho a la referencia buscada, mientras
que el valor de disefo que se habia planteado resulta un poco insuficiente. Es por ello por lo
gue se opta por modificar de esta actuacion y pasar de -60° a 0°.
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llustracion 4. 6 Influencia de la cuarta actuacion de control y posteriores en la trayectoria

Para el resto de los angulos no se aprecia diferencia entre unos y otros angulos. Esto se debe
a que el angulo de inclinacién lateral afecta al arrastre y la sustentacion. Estos a su vez
dependen directamente de la velocidad. Pasado un cierto instante, la velocidad es
suficientemente pequena como para que no haya cambios sustanciales en la trayectoria.

Se analiza también la influencia de los angulos en el rumbo.
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llustracion 4. 8 Influencia de la sequnda actuacion de control en la latitud
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llustracion 4. 9 Influencia de la tercera actuacion de control en la longitud

47



S S
o o

latitud(rad)
o
Cad

180
135

04 B
—-180
05 1 L L L I
0 100 200 300 400 500 600
tiempo(s)
llustracion 4. 10 Influencia de la tercera actuacion de control en la latitud
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llustracion 4. 11 Influencia de la cuarta actuacion de control y posteriores en la longitud
-0.1 F- T T T T T ]
“ 180
135 | |
%- '02 B u\‘\\ 90
g ~ 60
T 03} 0 |
% -60
— | o —-90 | |
0.4 - 135 |
-180
_0 .5 1 | | | T
0 100 200 300 400 500 600

tiempo(s)

llustracion 4. 12 Influencia de la cuarta actuacion de control y posteriores en la latitud
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Observando la influencia de los angulos de la segunda y tercera actuacién, asi como la
invariabilidad en el resto de las actuaciones, se extrae que la eleccidon de angulos propuesta
anteriormente no causa problemas de posicionamiento que invalidarian la decision.

Modulada la accién de control se debe modular el parametro Tp, que afecta a la generacion
de los intervalos de actuacién. Por ello, se simula una trayectoria teniendo en cuenta

diferentes tiempos de prediccion.
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llustracion 4. 13 Influencia en la trayectoria del pardmetro de modulacion Tp
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llustracion 4. 15 Influencia en la latitud del pardmetro de modulacion Tp
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llustracion 4. 16 Influencia en la velocidad del pardmetro de modulacion Tp

Observando la influencia del valor del parametro Tp, se extraen varias conclusiones.
Primeramente, cuanto mayor es Tp, mas dilatada es la entrada atmosférica. Esto invalida el
valor 5y 10, dado que las trayectorias y, sobre todo, el frenado se prolonga en exceso en el
tiempo. La fase que se esta simulando no deberia emplear mas de 10 minutos en completarse.
Tanto el valor 20 segundos como el de 30 segundos, otorgan un resultado valido, pero los
perfiles del valor 30 resultan excesivamente agresivos, hasta el punto frenar marcadamente

mas rapido que el resto de los valores simulados. Esta desaceleracion no es adecuada para
una reentrada, mas aln si se pretende emplear misiones tripuladas.

Finalmente, es necesario determinar la altura de interfase y velocidad a emplear en las
simulaciones. Para ello, se atiende principalmente a [24]. En la simulacion presentada en esta
direccion web se observa la entrada y descenso de la mision Perseverance (2020). Atendiendo
a las diferentes etapas se puede obtener la altura de interfase y velocidad inicial. Estos son
130km de altitud y 6000m/s. Sin embargo, con la intencién de valorar la influencia de estos

dos factores en las simulaciones se simulan trayectorias variando estos dos parametros.

52



4
14 10 . . l . . l

12 H

10

130km
120km
110km | ]
100km |

90km
80km
70km

altura(m)
oo

(53]

D 1 1 1 1 1 1
0 100 200 300 400 500 600

tiempo(s)
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llustracion 4. 20 Influencia de la velocidad inicial en el perfil de velocidad

Observando estas graficas, se comprueba que la eleccion de los valores de la Perseverance
da buenos resultados. Por tanto, sera la empleada en los diferentes casos.

De esta manera, quedan elegidos los parametros de diseno y modulacién del programa.
e Tp=20
s 0=[0,180,0,-70,0,90,0]
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5. Resultados de Simulacion

5.1.Caso 1

Habiendo elegido los parametros y ultimado el simulador, es necesario ahora emplear el
simulador para extraer resultados y evaluar su utilidad.

Se estudia primeramente el caso de prueba que se ha empleado a lo largo de todo el proceso
de diseno. Los datos operacionales son:

Longitud Objetivo: 174.24384° Este

Latitud Objetivo: 23. 51457° Sur

En este caso, las coordenadas corresponden a las coordenadas de entrada de la mision Apollo
10 en la Tierra. En otras situaciones se emplearan coordenadas y angulos descritas con
ndmeros enteros.

Se ejecuta el disenador de control empleando como altura de interfase 130000 metros y
velocidad inicial 6000 m/s

Se pretende emplear el angulo que se empled en la misién Apollo 10. Sin embargo, es
necesario comprobar que este angulo no da problemas al algoritmo de seleccion de
coordenadas.

Angulo de rumbo inicial: 18.0683°.

58



3.5

34

longitud(rad)
N w w w
w w —_ [pv] w

N
oo

2.7

26

0

-0.1

-0.2

latitud(rad)
S o ©
)] i w

o
o

-0.7

-0.8

0 100 200 300 400 500 600
tiempo(s)
llustracion 5. 1 Influencia del dngulo de rumbo inicial en el perfil de longitud en el Caso 1
180
L 135/ |
90
45
- 0 -
225
I N 270| |
315
360
-
0 100 200 300 400 500 600
tiempo(s)

180
135

llustracion 5. 2 Influencia del adngulo de rumbo inicial en el perfil de latitud en el Caso 1

59



Observando estas graficas, las coordenadas objetivo no dan problemas al algoritmo, por lo
gue no hay ningun problema por emplear el angulo de rumbo inicial propuesto.

Ejecutando el programa de disefio del controlador se obtiene la siguiente politica de actuacién:
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llustracion 5. 3 Perfil de variacidn del dngulo de inclinacion lateral en el Caso 1

Y el siguiente vector de valores iniciales:

[3519000, 2.658711, 0.556245976, 6000, -0.200712898, 0.315351325].

Se pasa a simular la entrada atmosférica empleando este controlador y vector de valores
iniciales. Se obtienen las siguientes graficas:
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llustracion 5. 11 Flujo térmico al vehiculo en el Caso 1

La posicion final seglin la simulacién, a 10 km de la superficie es 22.8818° Sury 175.3062°
Este. El calor maximo soportado 232.96 KW/mz2. Esto implica un enorme margen a nivel
térmico, que posiblemente indicaria la necesidad de reducir el escudo térmico del vehiculo.
Por otra parte, existe un desvio con respecto al objetivo de 0.6° en direccion Norte y 1° en
direccién Este. Esto comporta una desviacion aproximada de 49 km. Este céalculo asume la
aproximacion de la distancia al objetivo como el arco de circunferencia para el error angular,
con radio igual al radio planetario mas 10 km.

5.2.Caso 2

Se evallla una segunda posicion a fin de evaluar como se desenvuelve el programa y el
simulador con otras coordenadas y situaciones. En este caso, los datos operacionales son:

Longitud Objetivo: 25° Este

Latitud Objetivo: 87° Norte
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Se emplea de nuevo 130km como altura de interfase atmosférica y 6000 m/s como la

velocidad inicial.

Debido a la ubicacion del objetivo, muy cerca de un polo, el algoritmo de seleccion de
coordenadas resulta muy sensible a la eleccién de la posiciéon inicial. Por ello, primero se

evalla la influencia de este en la evolucion de la longitud.

4 | | I I I
180
S 135
| | - _— 90 i
| g 45
0
I 225 1
270
| 315
g | 360 |
=
=
g |
*x_\hm
-1 |
-2:\\\\____ B |
-3 . | | | I
0 100 200 300 400 500 600

tiempo(s)

llustracion 5. 12 Influencia del dngulo de rumbo inicial en el perfil de longitud en el Caso 2
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llustracion 5. 13 Influencia del dngulo de rumbo inicial en el perfil de latitud en el Caso 2

La posicion afecta a la evolucion del rumbo. Ciertas posiciones resultan menos sensibles y
otras mas. Dado que el objetivo se encuentra en una Latitud muy alejada del ecuador, la
longitud se vuele increiblemente sensible. Se opta por el Unico angulo que genera resultados
aceptables.

Angulo de rumbo inicial: 270°

Elegidos los datos operacionales se ejecuta el controlador y se obtiene la siguiente politica de
control:
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Y el siguiente vector de valores iniciales:

[3519000 0.436332 1.998477473 6000 -0.223402203 4.71238898],
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llustracion 5. 22 Flujo térmico al vehiculo en el Caso 2

120

La posicion final seglin la simulacion, a 10 km de la superficie es 87.2844°Norte y
24.9982°Este. El calor maximo soportado 234.14 KW/mz2. De nuevo, esto otorga un enorme
margen a nivel térmico, confirmando la necesidad de reducir el escudo térmico del vehiculo.
Por otra parte, existe un desvio con respecto al objetivo de 0.28° en direccion Norte y 0.001°
en direccién Este. Esto comporta una desviacion aproximada de 16.6 km. Este calculo hace

las mismas suposiciones que el caso anterior.

5.3.Caso 3

Se evallia una tercera posicién para observar como se desenvuelve el programa con diferentes
coordenadas y confirmar que funciona correctamente. En este caso, los datos operacionales

son:

Longitud Objetivo: 215° Este

Latitud Objetivo: 35° Norte
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Se emplea 130km como altura de interfase atmosférica y 6000 m/s como la velocidad inicial.

La latitud objetivo localiza la maniobra cerca del ecuador, esto implica que algoritmo no
deberia tener problemas para encontrar las coordenadas validas, para cualquier angulo de
rumbo inicial. Se comprueba la influencia de este angulo en la longitud y latitud para
confirmarlo.
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llustracion 5. 23 Influencia del dngulo de rumbo inicial en el perfil de longitud en el Caso 3
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llustracion 5. 24 Influencia del dngulo de rumbo inicial en el perfil de latitud en el Caso 3

Analizando estas graficas, se observa que como se suponia, la eleccion del angulo de rumbo
inicial no da grandes problemas al algoritmo de seleccién de coordenadas. Por tanto, se elige
un angulo que en vista de la influencia que se acaba de observar de buenos resultados.

Angulo de rumbo inicial: 40°
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llustracion 5. 25 Perfil de variacion del angulo de inclinacion lateral en el Caso 3

Y el siguiente vector de valores iniciales:

[3519000 3.4257251789 0.468574183452 6000 -0.230383522 0.610865238],
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llustracion 5. 33 Flujo térmico al vehiculo en el Caso 3

La posicion final segln la simulacién, a 10 km de la superficie es 35.3801° Norte y 213.9863°
Este. El calor maximo soportado 280.57 KW/mz2. Por otra parte, existe un desvio con respecto al
objetivo de 0.35° en direcciéon Norte y 1.1° en direccion Oeste. Esto comporta una desviacion
aproximada de 69 km. Este calculo asume la aproximacion de la distancia al objetivo como el arco
de circunferencia para el error angular, con radio igual al radio planetario mas 10 km.
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6. Conclusiones, Repercusiones y lineas futuras

6.1. Conclusiones

Extraidos los resultados y construido el programa, se debe evaluar el cumplimiento de los

objetivos del trabajo.

e Laeleccion del MCD como modelo atmosférico, el sistema de 6 variables de Allen-Egger el
modelo térmico de los mismos autores para el modelo termodinamico y los parametros
técnicos ofrecidos por NASA son capaces de representar de manera fidedigna las
condiciones de entrada atmosférica y cuentan con el rigor, validez y grado de actualizacion
como para ser relevantes en la actualidad del sector.

e El sistema de control disenado es capaz de generar actuaciones, sin requerir
optimizadores ni herramientas matematicas complejas, que permiten realizar entradas
exitosas que cumplen razonablemente con los objetivos y restricciones operacionales.

e Se ha comprobado que el simulador es capaz de implementar correctamente la actuacién
disenada y que esta causa la respuesta deseada y esperada.

e El programa es capaz de generar coordenadas de entrada atmosférica que permiten
alcanzar el objetivo, a falta de 10km, con un margen de error menor de 100km, lo que se
considera suficiente como primera aproximacion.

e El programa genera un vector de actuacion valido que el vehiculo puede emplear para
realizar la maniobra y entrega otros datos de interés como el flujo térmico maximo
soportado por el vehiculo.

e El programa ha sido desarrollado tomando el planeta objetivo en consideracion,
empleando un modelo atmosférico de vanguardia y un vehiculo de reentrada que se
pretende emplear en la préxima década en el planeta Marte.

6.2. Repercusiones

El programa creado en este trabajo tiene su razén de ser en el actual interés cultural, cientifico,
politico y econédmico de la exploracidon espacial. El crecimiento acelerado del sector ha
generado una importante demanda de herramientas cientificas y técnicas para democratizar
el sector. Este trabajo representa en cierto modo esta evolucién de la situacion. Empleado
como herramienta de diseno, permite generar estimaciones dimensionales y operacionales
con muy poca rigidez. Esto implica, que se pueden hacer estimaciones groseras y obtener una
respuesta razonable que permita descartar situaciones y configuraciones no validas sin
requerir de simuladores mas potentes. A mayores, el modelado y el controlador sencillo
permiten que se pueda abordar el problema de la entrada con los conocimientos minimos
sobre la materia y encontrar soluciones razonables. Esto permite que puedan introducirse en
el sector con mayor facilidad investigadores, estudiantes, etc. sin requerir primero una
formacion extensa en mecanica de fluidos, diseno de control, programacion, etc. Esta
herramienta hace el problema mas accesible y abordable.

Adicionalmente, al estar desarrollada para Marte en particular, esta herramienta puede ayudar
a abordar el disefio de misiones durante las proximas décadas e incrementar el interés
general, sobre todo entre estudiantes, en el sector y, en particular, en la exploraciéon de Marte.
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6.3. Lineas Futuras

Si bien se ha buscado generar un trabajo y un programa lo mas coherente y completo posible,
ningln trabajo esta nunca realmente completo. Siempre tiene cabida la mejora y la expansion.
Estos son algunos de los puntos de los puntos sobre los que se puede mejorar o profundizar.

La programacion ha sido desarrollada con el objetivo de que diera resultados. El codigo
generado no esta optimizado y la eficiencia del simulador en su conjunto podria beneficiarse
enormemente de la vision de la ingenieria informatica.

Este programa ha sido desarrollado con el planeta Marte en mente, sin embargo, las misiones
de las proximas décadas tienen otros destinos aparte de Marte. Europa, la Luna o Titan son
algunos ejemplos. Este programa seria facilmente adaptable a estos escenarios, requiriendo
sobre todo modificar los modelos atmosféricos de cada escenario y el vehiculo empleado.

Este trabajo se ha centrado en el desarrollo de un programa que controlara la maniobra de
entrada sin utilizar el dominio S o el dominio Z empleados en la Ingenieria de Control
Automatico y sin usar controladores basados en respuesta 6ptima como el MPC y sus
derivados. Sin embargo, el desarrollo de programas que los empleen es también de un elevado
interés en el sector. La integracion de este programa de estimacion con controles, lineales o
no lineales, es posiblemente el paso logico a dar si se desea ampliar las capacidades de este
programa.
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7.2. Comentario Bibliografico

[4] Es un informe sobre el planteamiento del conjunto de misiones Artemis. La lectura de este
informe puede aportar una perspectiva general del planteamiento a futuro de la NASA para
misiones tripuladas y puede ser un buen punto de partida en trabajos enfocados en ese tema.

[5] Es un articulo que explora los diferentes sistemas que permitirian realizar aterrizajes
exactos y precisos en Marte. Se recomienda si se desea profundizar en la mejora de sistemas
de entrada para misiones tripuladas.
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[8, 9, 10]Corresponden al MCD. Este modelo es muy extenso y completo. Es perfecto para el
estudio de problemas de entrada en Marte. Sobre todo, si no se tiene acceso al MARS-GRAM
de NASA. A mayores, el MCD cuenta con muchas herramientas y datos, de interés en la
resoluciéon de otros problemas de ingenieria espacial y fisica. Se recomienda esta herramienta
para cualquier trabajo que requiera de un modelo de las condiciones atmosféricas de Marte.
Finalmente, la organizacion al cargo del MCD también presenta conferencias de renombre
internacional sobre la materia de la atmdsfera marciana, y su comunidad cientifica puede ser
de gran apoyo en trabajos relacionados con la materia.

[12] Esta tesis doctoral es la inspiracion de este trabajo, y su lectura se recomienda
encarecidamente si desea proseguir profundizando y trabajando sobre el tema. El texto resulta
muy claro y accesible y puede actuar tanto de guia de trabajo como de entrada al campo de la
entrada atmosférica.

[13] Este libro de las fuerzas aéreas americanas ha servido de principal referencia en el
desarrollo de este trabajo. Su lectura estd muy recomendada si pretende abordar cualquier
trabajo relacionado con las entradas atmosféricas. Es un texto muy completo, que presenta
modelos y soluciones particulares con distintos grados de complejidad, facilitando la eleccion
del modelo y permitiendo implementar mejoras con facilidad.

[14, 15, 16] Estos tres documentos fueron empelados para extraer la informacién técnica del
vehiculo. En particular [15] es un informe completo sobre la arquitectura operacional de un
cierto sector de NASA. Por ello se recomienda solo atender al apartado 5, en particular lo
concerniente a la aplicacion de la ORION a entradas extraterrestres. Sin embargo, también se
recomienda atender a las conclusiones que se plantean en este apartado sobre politica de
control en las entradas atmosféricas.

[17] Esta tesis fue empleada para obtener nociones sobre los distintos planteamientos
disponibles para el control en la entrada atmosférica. En particular presenta un enfoque
basado en redes neuronales. El planteamiento puede resultar muy interesante si se consigue
integrar exitosamente dichas redes en un planteamiento sencillo como el buscado en este
trabajo.

[18] Este informe técnico fue empleado para observar los planteamientos de control
realizados en las misiones Apollo. Este planteamiento es interesante si se desea generar
controladores que no estén basados fuertemente en controlo predictivo.

[19, 20] Estos dos informes fueron empleados para extraer conclusiones sobre sus datos
empiricos y corroborar conclusiones tedricas. Por desgracia no hay datos accesibles para
realizar estas deducciones con misiones a Marte. Sin embargo, se recomienda
encarecidamente que en caso de comenzar un trabajo en este campo se trate de obtener
dicha informacion, dado que existen ciertas diferencias en el control particular de la entrada
a cada cuerpo celeste.

[22, 23] Estos dos libros han sido la referencia principal en materia de resolucion numérica
del modelo y de su aplicacion en el simulador.

[25, 26] Estos dos trabajos presentan diferentes enfoques para el abordaje de la entrada
atmosférica desde un enfoque mas centrado en el control automatico. Si se desea profundizar
por este camino se recomienda su lectura como punto de partida.
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ANEXO A: Codigo de implementacion de modelo

function [f]=System(t, y)

y=y';

global g;

global m;

global C1;

global Cd;

global r0;

global gO0;

global S;

global rhoO;

global VO;

global C;

global Rn;

global sigma;

global tcon;

global flag control;

global rear;

persistent p par;

persistent t par;

persistent d par;

persistent h par;

persistent paso h;

% Carga y operacién de datos del MCD

if (isempty (d par))
[d par,t par,p par,h par]=feval (Gatmo dat);
paso _h=d par(1l,5)-d par(l,4);

end

h=y (1) -r0;
1f (h<0)

h=0;
end
h index=round(h/paso h)+1;
if (h index >34)

h index=34;
end
h tramo=h-d par (h index,4);
p=p par (h index,1)+h tramo*p par (h index, 3);
t=t par(h index,1l)+h tramo*t par (h index, 3);
d=d par (h index,1)+h tramo*d par (h index, 3);
heat=h par (h index,1)+h tramo*h par (h index, 3);
rho=d;



g=g0* (r0/y (1)) *(r0/y(1));

Lpr=(rho*Cl*S)/2;

Dpr= (rho*Cd*S) /2;

% Controladores

1f (flag control==1)
sig=0;

elseif (flag control==2)
1f(t<80)
sig=0;

elseif (t>=80 && t<140)
sig=180;
elselif (£>=140 && t<170)
sig=0;
elseif (t>=170 && t<210)
sig=50;
elseif (£>=210)
sig=80;
end
else
if(t<tcon(l,1))
sig=sigma(l,1);
elseif (t>=tcon(l,1) && t< tcon(l,2))
sig=sigma(l,2);
elseif (t>=tcon(l,2) && t< tcon(l,3))
sig=sigma (1, 3);
elseif (t>=tcon(1l,3) && t< tcon(l,4))
sig=sigma(l,4);
elseif (t>=tcon(1l,4) && t< tcon(l,5))
sig=sigma (1l,5);
elseif (t>=tcon(1l,5) && t< tcon(l,o6))
sig=sigma(l,6);
elseif (t>=tcon(1l,6))
sig=sigma(l,7);
end
end
sig=sig* ((2*pi) /360);
% ODE
$dr/dt
f(1)=y(4)*sin(y(5));
% dtheta/dt
f(2)=(y(4)*cos(y(5))*cos(y(6)))/(y(1l)*cos(y(3)));
% dphi/dt
£(3)=(y(4)*cos (y(5))* (sin(y(6))))/(y(1));
% dv/dt



£f(4)=-(Dpr*y(4)*y(4)/(m))-(g*sin(y(5)));

% dgamma/dt

f(5)=(((cos(sig)*Lpr*y(4))/ (m))+ (-
(g*cos(y(5)))/(y(4)))+((y(4)*cos(y(5)))/(y(1))));
% dpsi/dt

£(6)=(((sin(sig)*Lpr*y(4))/ (m*cos(y(5))))+ (-
(y(4) *cos (y(5))*cos(y(6))*tan(y(3)))/(y(1)))):
f=f"';
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ANEXO B: Codigo de algoritmo de disefo de control

function [x,ttg,g]=Control(lon,lat,gamma 0, azi )
% Constantes vehiculares

global m;

global C1;

global Cd;

global S;

global glim;

% Constantes Planetarias

global r0;

global gO0;

global C;

global Rn;

global rhoO;

global VO;

global h interfase;

global rear;

% Variables de control de flujo de programa
global tf;

global flag control;

[

% Inicializacidn

o®

f=feval (@DataDrop)
Carga de datos MCD
global p par2;
global t par2;
global d par2;
global h par2;
global paso h2;
[d par2,t par2,p par2,h par2]=feval (Gatmo _dat);
paso_h2=d par2(1,5)-d par2(1l,4);
% Creacidén de x0
ang=[lon lat gamma 0 azi];
ang=ang* ( (2*pi) /360) ;
global x0;
x0=[r0+h_interfase;ang(l);ang(2);V0;ang(3);ang(4)];
% Creacidén de variables de control
global sigma
global tcon

o©

sigma=zeros(1l,7);
tcon(l,1)=80;
tcon(l,2)=200;
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tcon(l,3)=250;
tcon(1l,4)=300;
tcon(1l,5)=350;

tcon(l,6)=400;
% Inicializacidén de parametros de Simulacidn
flagl=1;
flag2=1;
flag3=0;
flag4=0;
f1lagb5=0;
flage=0;
flag7=0;

flag prin=1;
flag control=1;
t£=900;

tg=tf;

% Parametros de modulacidn
Tp=20;

hlim=r0+h interfase;
% % Bucle de Diserio de Control
while (flag prin==1)

for 1i=1:1:tf

[

% Bucle de correcidén inicial
while (flagl~=0)
[t,y]=0ded5 (@System, [1 500],x0);
if(y(end,1)>hlim)
x0(5, :)=x0(5,:)-0.00174533;
else
flagl=0;
flag control=2;
x00=x0;
end
end
[t,y]=0ded5 (@System, [1 i+Tp],x0);
gradh=abs (-y(end, 1) +y(end-1,1));
% punto inicial del control de fase 2
if (flag2==1 && gradh<=)5)
sigma(1l,2)=180;
tcon(l,1)=i+Tp;
flag2=0;
flag3=1;
flag control=0;
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end
% punto de inicio de la fase 3
tcon(l,2)=tcon(l,1)+2*Tp;
sigma (1, 3)=0;
al=y(end, 1) -r0;
aZ2=(y(end-1,1)-r0);
gradh2=abs (-altaZ2);
% tiempo de fin de bucle
tfb=t (end, 1) ;
if (flag3==1 && tfb>tcon(l,2)+Tp && gradh2<=1)
sigma(1l,4)=-70;
tcon(l,3)=i+Tp;
£f1ag3=0;
flagd=1;
flag control=0;
end
% inicio etapa 4
tcon(l,4)=tcon(l,3)+(tcon(l,3)-tcon(l,2));
sigma (1,5)=0;
% inicio etapa 5
gradv=((-y(end,4)+y(1,4))/(-t(end, 1)+t (1,1)));
if(flagd4==1 && tfb>tcon(l,4)+2*Tp && gradv<=-8

tcon(l,5)=1i;
sigma (1, 6)=90;
flagd=0;
flagb=1;

else
tcon(l,5)=tcon(l,4)+Tp;
sigma(1l,6)=90;
end
% 1inicio etapa 6
if(flagb==1 && tfb>tcon(l,5)+Tp && gradv>=-7 )
tcon (1, 6)=1i;
sigma(1l,7)=0;
flag5=0;
else
tcon(l,6)=tcon(l,5)+Tp;
sigma (1,7)=0;
end
% Avance de bucle
[tt,yy]l=0ded5 (@System, [1 i+1],x0);
x0=(yy(end, :));
Constraints de modelado
MACH

o\°

oe
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h=yy(end, 1)-r0;
if (h<0)
h=0;
end
h index=round(h/paso h2)+1;
if (h _index >34)
h index=34;
end
h tramo=h-d par2(h index,4);
T=t par2(h index,1l)+h tramo*t par2(h index, 3);
heat=h par2(h index,1)+h tramo*h parZ(h index, 3);
a=sqgrt (heat*T*8.314);
M=yy (end, 4) /a;
if (M<=3&&flag7==0)
tg=1+Tp;
flag7=1;
end
end
% bucle de calor
[ttg, yygl=oded5 (@System, [1 tqgl],x00);
for j=1l:1:size(yyqg, 1)
h=yya(j,1)-r0;
1f (h<0)
h=0;
end
h index=round(h/paso h2)+1;
if (h_index >34)
h index=34;
end
h tramo=h-d par2(h index,4);
d=d par2(h index,1)+h tramo*d par2(h index, 3);
a(j,1)=(C*yyq(j,4)"3*sqrt(d))/ (sqrt(Rn));
end
if (flag6==0)
x000=x00;
flage6=1;
end
if (max(g)>glim )
x0=x000;
x0 (5, :)=x0(5,:)+0.00174533;
x0 (5, :)
x000=x0;
flag2=1;
flag3=0;
flag4=0;
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flagh=0;
flag7=0;
flag control=2;
else
flag prin=0;
end
i=1;
end
[tg,yygl=oded5 (@System, [1 tg],x000);
for j=1l:1:size(yyqg, 1)
h=yya(j,1)-r0;
1f (h<0)
h=0;
end
h index=round(h/paso h2)+1;
if (h_index >34)
h index=34;
end
h tramo=h-d par2(h index,4);
d=d par2(h index,1)+h tramo*d par2(h index, 3);
a(j,l)=(C*yyq(j,4)"3*sqrt(d))/ (sqgrt(Rn));

end
[t,y]=0ded5 (dSystem, [1 tf],x000);
for k=0:1:size(y,1)-1
h limit=(y(size(y,1)-k)-x0);
if(h 1imit>10000)
t limit=(t(size(t,1)-k));
tf=t limit
break;
end
end
[t,y]=0ded5 (@System, [1 tf],x000)
plot(t,y(:,2)),xlabel ('tiempo(s)"'
)
plot(t,y(:,3)),xlabel('"tiempo(s)"'),ylabel ('latitud(rad) ")
varlon=y(end,2)-y(1,2);
varlat=y(end, 3)-y(1,3);
lon0O=y (1, 2)-varlon;
latO=y (1, 3)-varlat;
x000 (2, :)=1on0;
x000 (3, :)=1at0;
x=x000;

) ,ylabel ('longitud (rad) '
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ANEXO C: Codigo de simulacion

clear all

% DATADROP
global m;
global C1;
global Cd;
global S;
global Rn;
global r0;
global gO0;
global rhoO;
global C;
global VO;
global tcon;
global rear;
% simulador
global tf
global flag control;
global sigma;
flag control=0;
% Carga de Constantes
f=feval (@DataDrop)
% Carga de objetivos
lon=25;
lat=87;
gamma_0=-5;
azi=270;
% Generacidén de controlador
[x0, tg,g]=Control (lon, lat,gamma 0, azi);
tf=round (tf) ;
[t,y]=0ded’5 (@System, [1 tf],x0);
ts=linspace (1,tf,tf);
for s=1:1:size(ts,2)
tsig=ts(1l,s);
if(tsig<tcon(l,1))
sig=sigma(1l,1);
elseif (tsig>=tcon(1l,1) && tsig< tcon(l,2))
sig=sigma(l,2);
elseif (tsig>=tcon(l,2) && tsig< tcon(l,3))
sig=sigma (1, 3);
elseif (tsig>=tcon(1l,3) && tsig< tcon(l,4))
sig=sigma (1l,4);
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elseif (tsig>=tcon(l,4)
sig=sigma(1l,5);
elseif (tsig>=tcon(1l,5)
sig=sigma (1, 6);
elseif (tsig>=tcon(l,6))
sig=sigma(l,7);

end
act (1l,s)=sig;
end
plot(ts,act),xlabel ('tiempo(s) ")

inclinacidén lateral (®) ')
plot (tg,q),xlabel ('
térmico (w/m2) ")
max (q)
subplot(6,1,1),plot(t,vy(:,
r0) ,xlabel ('tiempo(s) ")
subplot(6,1,2),plot(t,yv(:
'velocidad (m/s) ")
subplot(6,1,3),plot(t,vy(:
'"longitud(rad) ")
subplot(6,1,4),plot(t,vy(:,
'"latitud(rad) ")
subplot(6,1,5),plot(t,v(:,
'angulo de rumbo (rad) ')
subplot(6,1,6),plot(t,y(:
'angulo de trayectorla(rad)
xt=y(:,1).*cos(y(:,3))
yt=y(:,1) .*cos(y(:,3))
zt=y(:,1) .*sin(y(:,3));
[x,V,z]=sphere (500) ;
x=x*3389000;
y=y*3389000;
z=2z*3389000;
figure();
plot3(x,vy,z,xt,yt,zt)
"(m) ')

tiempo (s

r2))
3))

6))

.*cos
.*sin

,Xlabel (' (m) ")

&& tsig< tcon(l,5))

&& tsig< tcon(l,6))

) ') ,ylabel ('"flujo

1) -
yylabel ('
r4))

altura(m) ")
xlabel ('

xlabel ('
, xlabel ('
, xlabel ('
5)) ,xlabel ('
(;( 2));
(y(:,2))7

yylabel (' (

tiempo (s
tiempo (s
tiempo (s
tiempo (s

tiempo (s

,ylabel ("angulo

) ")y
) ")y
) ")y

) ")y

) ")

m) '),

ylabel (
ylabel (
ylabel (

ylabel (

, ylabel (

zlabel (
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ANEXO D: Cadigo de implementacion de métodos numéricos
Método Runge-Kutta de orden 4 (clasico)

function[t,y]l=rk4 (f£f,t0,tfinal, y0,M)
f es la funcidén de la ecuacidn diferencial
t0 y tfinal son los extremos del intervalo
y0 es la condicidédn inicial (tO)
M es el numero de pasos
=((tfinal-t0) /M) ;
t=t0:h:tfinal;
y=zeros (length (y0),M+1);
Y Il):yo;

D o0 00 o° o°

—
.o

for i=1:M
kl=feval (f, t ) ;
k2=feval (f, t yy (i,1)+(h/2) *kl);
(f, t y(: ,1)+(h/2)*k2),
(f, t

.,1)+h*k3),

k3=feval
kd=feval

v(:,i+1)=y(:,1)+((h/6)* (k1+2*k2+2*k3+k4)) ;
end
t=t';
y=y';

Método Predictor Corrector orden 4

function [t,y]=PECE4 (f,t0,tfinal,y0,M)

%Entrada - f es la funcion de la ecuacion diferencial
- t0 y tfinal son los extremos del intervalo

- y0 es la condicion inicial y(tO)

- M es el numero de pasos = (tfinal-t0)/h

Salida - [t,y] donde t es el vector de abscisas e

y es el vector de ordenadas (ambos se devuelven como
% vectores columna)

h=(tfinal-t0) /M;

t=t0:h:tfinal;

y=zeros (length (y0),M+1);

y(:,1)=y0;

(tt,yyl= rkd(f,t(1),t(4),y0,3);

o® o° o o°

o®

y(:,1:4)=yy"';
for n=1:4

ff(:,n)=feval(f,t(n),y(:,n));
end
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for i=1:M-3

y(:,i+4)=y (:,1+3)+(h/24)* (55*ff (:,4) -
50*ff(:,3)+37*ff(:,2)-9*f£(:,1));
ff(:,1:3)=ff(:,2:4);
ff(:,4)=feval (f,t(i+4),y
yv(:,1+4)=y(:,14+3)+(h/24)
5%ff (:,2)+££(:,1));
ff(:,4)=feval (f,t(i+4),y(:,1+4));

:,1+4)) ;

end

t=t"';
y=y';

(
*(O*ff(:,4)+19*££(:,3) -
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