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RESUMEN

En este trabajo se presenta el desarrollo de un sistema de control de ángulos de ataque, rolido y guiñada
para un avión espacial no propulsado en la fase de aproximación final y aterrizaje.
Como punto de partida se proponen reguladores cuadráticos lineles (LQR), y luego se introducen como
alternativa controles por modos deslizantes de segundo orden (SOSM) usando el algoritmo super twisting
(STA) para mejorar la robustez. Ambos esquemas se evalúan mediante una simulación de alta fidelidad,
considerando la ejecución de una aproximación final en condiciones nominal y no-nominales.

1.- INTRODUCCIÓN

A partir del éxito del lanzador Falcon 9 los siste-
mas reutilizables de acceso al espacio están reci-
biendo fuerte atención debido a sus ventajas co-
merciales respecto de los lanzadores descartables
tradicionales.
La idea no es nueva y a la fecha se han considera-
do dos aproximaciones principales: cohetes reuti-
lizables de tipo “fly-back booster” como el por un
lado (Falcon 9, New Shepard, etc.), y “aviones es-
paciales” por el otro (Space Shuttle, Buran, Dream
Chaser, etc.).
En relación a los aviones espaciales también se han

Fig. 1: Sub-fases para la aproximación final y el aterrizaje

propuesto diferentes estrategias para la fase de re-
torno, considerando vuelos propulsados y no pro-
pulsados.

En el caso no-propulsado la misión de retorno
se separa en al menos tres fases principales: re-
entrada (hipersónica), manejo de energı́a en el
área terminal (TAEM), y aproximación final y
aterrizaje. En este trabajo nos enfocamos en la
última fase, que para el guiado descomponemos en
varias sub-fases como se muestra en la figura 1:
aproximación (AP), pre-rotación (PF), planeo final
(FN), rotación (FL), nivelación (RT) y frenado
(BK).

1.1 - ARQUITECTURA

Utilizamos un sistema de control de vuelo consti-
tuido por un módulo de navegación lateral (LNAV)
que comanda el ángulo de rolido φ para eliminar
el error de trayectoria horizontal, y un módulo de
navegación vertical (VNAV) para eliminar el error
vertical, como se ilustra en la figura 2.
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Fig. 2: Arquitectura del sistema de control de vuelo

Pero a diferencia del esquema clásico en donde el
lazo VNAV comanda un control ángulo de cabe-
ceo θ, aquı́ hemos optado por hacerlo sobre un lazo
de control para el ángulo de planeo γ, el cual a su
vez genera referencias para un control de ángulo
de ataque α.

La inserción de un control de ángulo de planeo
permite conmutar fácilmente el objetivo de control
en VNAV entre el acoplamiento a la senda de
planeo y el control de velocidad vertical para las
maniobras de rotación (flare).

Las referencias de actitud y ángulo de planeo
son saturadas en amplitud, velocidad de cambio
y aceleración para mantener el vehı́culo en
condiciones de vuelo seguras.
Aunque esto es particularmente necesario sobre
el ángulo de ataque para prevenir la pérdida de
control aerodinámico y mantener los factores de
carga dentro de los lı́mites establecidos, restringir
el régimen de descenso es necesario cuando la
maniobra se inicia con errores grandes en altitud.

1.2 - EL HL-20

Elegimos como caso de estudio el del HL-20,
por la disponibilidad de abundante información de
acceso público sobre caracterı́sticas aerodinámicas
desde Mach 20 hasta el vuelo subsónico [3–5, 8,
11].
Se trata de un “cuerpo sustentador” (lifting
body) que se desarrolló la NASA como prueba
de concepto en el Centro de Investigaciones
de Langley en los años 90. A pesar de que
nunca se construyó un modelo de vuelo, fue
investigado extensivamente desde el punto de
vista aerodinámico con técnicas computacionales

Fig. 3: Tres vistas del HL20 (imagen publicada por NASA)

Fig. 4: Acciones virtuales de control en el HL20

y experimentales, y se desarrolló un simulador
de vuelo. A su vez este diseño es tomado
frecuentemente como ejemplo en la literatura
relacionada con las estrategias de guiado para el
área terminal [2, 7].

El HL-20 fue concebido como PLS (Personnel
Laucnh System) para transportar hasta diez per-
sonas desde y hacia una estación orbital. Su pe-
so máximo fue proyectado en de unos 9797 kg sin
tripulación, bajando a 8.664kg con todos sus con-
sumibles agotados; con una carga útil de 575kg su-
mada a unos 1270kg de la tripulación (Chiara [1]).
Su longitud era de 8.93m y su diámetro máximo de
7.16m.

Para control en vuelo atmosférico se incorporaron
al HL-20 varias superficies de control aerodinámi-
co: cuatro body flaps (dos superiores y dos infe-
riores), dos wing-flaps (izquierdo y derecho) y una
aleta dorsal completamente móvil. En los ensayos
de Jackson and Cruz [5] los body flaps superiores
(bful, bfur) e inferiores (bfll, bflr) y los wing-flaps
(wfl, wfr) se combinan definiendo cinco acciones
“virtuales” de control:
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δe =
δwfl + δwfr

2
(1)

δa =
δwfl − δwfr

2
(2)

δf+ =
δbfll + δbflr

2
(3)

δf− =
δbful + δbfur

2
(4)

δ∆f =
δbful + δbfll − δbfur − δbflr

2
(5)

Los subı́ndices l y r indican izquierda o derecha
vistos desde la parte trasera de la aeronave.
Identificamos las acciones virtuales como “elevon”
(e), “alerón” (a), “flap positivo” (f+), “flap
negativo” (f−) y “flap diferencial” (∆f ); que
se suman al control directo de la aleta dorsal o
”timón”(r).

2.- DESARROLLO

En esta sección se presentan en primer término los
modelos matemáticos a utilizar para la dinámica
de actitud de la aeronave y se identifican sus ca-
racterı́sticas principales.
Luego se plantea una estrategia de control lineal
para la actitud.
Finalmente se plantea una estrategia de control al-
ternativa basada en modos deslizantes de segundo
orden, con una introducción previa sobre esta me-
todologı́a.

2.1 - DINÁMICA DEL HL-20

2.1.1 - Modelo Mecánico

Un vehı́culo puede modelarse conceptualmente co-
mo un cuerpo rı́gido si las frecuencias de sus mo-
dos elásticos son al menos diez veces mas altas que
aquellas asociadas a los lazos de control de acti-
tud. En tal caso podemos obtener un modelo ma-
temático aplicando las ecuaciones cardinales de la
mecánica.
Tomando como referencia un sistema de coordena-
das solidario al vehı́culo con origen en su centro de
gravedad (terna móvil, del cuerpo o terna b), asu-
miendo que la masa y su distribución es invarian-
te en el tiempo, y que no existen masas rotantes

dentro del vehı́culo; estas ecuaciones toman la si-
guiente forma:

v̇ = −ω × v + gb(θ) + f (6)

ω̇ = −J−1ω × Jω +m (7)

donde ω es el vector de velocidad angular, v es el
vector de velocidad lineal, J es el tensor de inercia
y θ es un vector que representa la actitud, que para
este trabajo se realiza en término de los ángulos
de Euler θ = {φ, θ, ψ} adoptando la secuencia de
Tait-Bryan (z y’x”).
Los efectos externos están representados por m
y f , que son los vectores de aceleración angular
(m = J−1M siendo M el vector de momento)
y fuerza especı́fica (fuerza por unidad de masa)
aplicados sobre el sólido. Estos términos definen
la clase de vehı́culo que se está modelando y en
este caso son de origen puramente aerodinámico.
Para completar el modelo debe incluirse la
cinemática de la actitud:

θ̇ = C(θ)ω (8)

La forma general del modelo no lineal invariante
en el tiempo con incertidumbre dinámica es:

ẋ = f(x) + g(x)u+ η(x,u) + p(t) (9)

con x ∈ R8 (ψ puede eliminarse del este
modelo para la dinámica de actitud), u ∈
R5 y donde η ∈ R8 es la perturbación por
dinámica no modelada o incertidumbre dinámica.
Esta resulta de la imposibilidad de describir de
forma exacta los términos m y f en (6) y (7),
aunque dos de sus componentes son nulas (φ̇ y
θ̇). Es el efecto resultante de las perturbaciones
atmosféricas (cortantes de viento y turbulencia)
está representado por p.

2.1.2 - Fuerza y Momentos Aerodinámicos

Las fuerzas y momentos aerodinámicos dependen
de la presión dinámica σ = 1/2ρV 2

r (donde ρ es
la densidad del aire y Vr la magnitud de velocidad
relativa del vehı́culo respecto del aire), del número
de Mach M (si este es del orden de 0.5 o superior),
de los ángulos de ataque y deslizamiento α y β, y
del vector de comandos aerodinámicos δ:

Fa = F
(
σ, M, α, β, α̇, β̇, δ

)
(10)
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Algo similar se puede plantear para los momentos.
Hay que tener en cuenta α y β son variables
dependientes del vector de velocidad relativa:

α = sin−1 wr
Vr

, β = sin−1 vr
Vr

(11)

En [5] se proponen los siguientes ajustes para los
datos experimentales disponibles:

fx = σ S cx(α, β, δ)

fy = σ S cy(β, δ)

fz = σ S cz(α, β, δ)

lx = σ S b cl(β, δ)

ly = σ S c̄ cm(α, β, δ)

lz = σ S b cn(α, β, δ) (12)

en donde S, b y c̄ son la superficie, envergadura
y cuerda media de referencia y el resto son
coeficientes adimensionales.

2.1.3 - Linealización del Modelo

Una primera observación que debe realizarse
es que para un cuerpo sustentador como el
HL-20 muchos de estos coeficientes tienen una
dependencia fuertemente no-lineal con el ángulo
de ataque dentro de la envolvente normal de vuelo,
lo cual plantea un fuerte desafı́o para el diseño del
control de actitud.
Aun ası́ es posible plantear una aproximación
lineal truncando un desarrollo en serie de Taylor
del lado derecho de (6) y (7) a partir de
los términos de primer orden, como se hace
normalmente para analizar la dinámica de una
aeronave convencional.

Realizando el ajuste de este desarrollo para
una condición de vuelo rectilı́neo uniforme con
velocidad V e = {ue, 0, we} y teniendo en cuenta
la simetrı́a en la distribución de masas respecto
del plano xzb se obtienen los modelos clásicos
desacoplados de dinámica longitudinal y latero-
direccional del avión, que en forma de ecuación

de estados son:
u̇
ẇ
q̇

θ̇

 =


xu xw −we −g cos θe
zu zw ue −g sin θe
mu mw mq 0
0 0 1 0



u
w
q
θ


+


xδe xδf+ xδf−
zδe zδf+ zδf−
mδe mδf+ mδf−

0



δe
δf+

δf−

 (13)

para la dinámica longitudinal, y para la dinámica
latero-direccional:

v̇
ṗ
ṙ

φ̇

 =


yv we −ue g
lv lp lr 0
nv np nr 0
0 0 1 0



v
p
r
φ


+


yδa yδ∆f yδδr
lδa lδ∆f lδδr
nδa nδ∆f nδδr
0



δa
δ∆f

δr

 (14)

Por conveniencia realizamos un cambio de varia-
bles sustituyendo v, w por β, α respectivamente a
partir de la linealización de las ecuaciones (11).

Tomamos como modelo nominal la linealización
para el punto de inserción en la aproximación
final (ALI): altura 2000m, rango 7460m, velocidad
152,25m/s y ángulo de planeo de −19,8◦; a lo
cual corresponde aproximadamente un ángulo de
ataque de 10◦.
Si asumimos cotas para los apartamientos respecto
del equilibrio en los estados |u| < 1, |α| <
0,1, |p| < 1, los valores aproximados para esta
condición son:

u̇
α̇
q̇

θ̇

 =


× 6,6 −26,3 −9,7
× −0,4 1,0 ×
× −1,4 −0,1 0
0 0 1 0



u
α
q
θ


+


0,1 −0,2 0,8
× × ×
−2,0 −2,2 −2,3

0 0 0



δe
δf+

δf−

 (15)
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
β̇
ṗ
ṙ

φ̇

 =


− 0,1 0,2 −1,0 ×
−47,7 −0,6 1,2 0

3,3 × −0,2 0
0 1 0 0



β
p
r
φ


+


× × ×
7,6 4,0 1,2
−1,4 0,1 −0,8

0 0 0



δa
δ∆f

δr

 (16)

donde usamos el sı́mbolo × para denotar los
términos despreciables, a fin de ilustrar los
acoplamientos efectivos entre variables.

2.1.4 - Incertidumbre Dinámica del Modelo Lineal

El modelo general separando los términos lineales
pasa a ser de la forma:{
ẋv
ẋh

}
=

[
Av 0
0 Ah

]{
xv
xh

}
+

[
Bv 0
0 Bh

]{
uv
uh

}
+ η(x,u) + p(t) +

{
ξv(x,u)
ξh(x,u)

}
(17)

en donde se han separado las filas del modelo
(9) entre estados longitudinales (v) y latero-
direccionales (h) correspondientes a los modelos
(13) y (14) respectivamente.
El término ξ es la incertidumbre debida a la
linealización:{

ξv(x,u)
ξh(x,u)

}
=

{
f v(x)−Avxv
fh(x)−Ahxh

}
(18)

+

{
gv(x)u−Bvuv
gh(x)u−Bhuh

}
(19)

En el término (18) existe una contribución por aco-
plamientos de inercia que para este caso es despre-
ciable, por lo cual su origen es esencialmente ae-
rodinámico con fuerte dependencia de los ángulos
de incidencia α y β.
El término (19) además de las variaciones con el
ángulo de ataque, incluye los efectos de acopla-
miento de los comandos latero-direccionales sobre
la dinámica longitudinal.

En la figura 5a se muestra la ubicación de polos del
modelo linealizado para condiciones de equilibrio
en diferentes fases de la aproximación final, lo cual
implica fundamentalmente diferentes presiones
dinámicas.

(a) Modelo linealizados para condiciones de equilibrio en diferentes fases
de la aproximación final

(b) Modelo linealizados en ALI considerando diferentes ángulos de ataque.
El cuadrado azul corresponde a α = 0◦, mientras que el cı́rculo amarillo
corresponde a α = 35◦. Los puntos en color verde, rojo y cyan
corresponden a valores 10◦, 18◦ y 30◦.

En la figura 5b vemos la ubicación de polos para el
modelo ajustado con las condiciones ALI pero con
diferentes ángulos de ataque entre 0 y 30◦.
Esto muestra claramente el nivel de variación en
la respuesta dinámica con el ángulo de ataque a
mandos bloqueados.

Analizando los autovectores para el modelo
longitudinal se observa que es la dinámica
asociada al ángulo de ataque (perı́odo corto) la
que se inestabiliza. Por lo tanto será necesario
mantener el ángulo de ataque acotado y diseñar un
control muy robusto.

2.1.5 - Efectividad de los Comandos

En los trabajos de Putnam et al. [7] y de Ware et al.
[12] se analiza la efectividad de las superficies
de control en los diferentes regı́menes de vuelo.
Según Ware et al. [12], en régimen subsónico para
control longitudinal son suficientes deflexiones
hasta ±30◦ tanto de elevones como de body flaps
para “trimar” el vehı́culo desde ángulos de ataque
levemente negativos hasta los α = 20◦.
Sin embargo, en el trabajo de Jackson et al. [6] se
establecen rangos de deflexión para los body flaps
de hasta 60◦.
Las acciones simétricas de los body flaps, que
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Fig. 6: Efectividad de los comandos sobre la dinámica
longitudinal

pueden deflectarse en un único sentido (f+ = {0 :
60◦} y f− = {−60 : 0◦}), pueden combinarse en
un comando de .elevadorünificado δh = δf+ + δf−
y un comando de freno δb = δf+ − δf− .

En la figura 6 se observan las fuerzas generadas
por los comandos proyectadas sobre una terna
solidaria al vehı́culo en los ejes xb (horizontal) y zb

(vertical), y el momento sobre el eje yb (cabeceo).
En la figura 7 se observan las fuerzas generadas
por los comandos sobre el eje yb (deslizamiento),
y los momentos respecto de los ejes xb (rolido), y
zb (guiñada).

Puede notarse que los elevones tienen una efectivi-
dad variable con el ángulo de ataque, invirtiéndose
para valores mayores de 20◦. Por otra parte se ob-
serva que los elevones a ángulos menores son más
efectivos que los body flaps y generan menor re-
sistencia, por lo cual optamos por utilizarlos solo
para el trimado en cabeceo por debajo de los 20◦

de ángulo de ataque.

También puede verse el acoplamiento que produce

Fig. 7: Efectividad de los comandos sobre la dinámica latero-
direccional

el comando de alerón δa sobre la dinámica longi-
tudinal. Esto, sumado a la pérdida de efectividad
a grandes ángulos de ataque que se observa en la
figura 7 desalienta su uso, afectando la deflexión
diferencial de body flaps δ∆f al control de rolido.

2.2 - CONTROL LINEAL LQR

A continuación presentamos los controles de
actitud obtenidos por sı́ntesis LQR.

Dado que se asume una realización digital,
las ecuaciones se presentan en tiempo continuo
pero los cómputos se realizan con modelos
discretizados para una frecuencia de muestreo de
20Hz.

2.2.1 - Rolido y deslizamiento

Para el modelo (16) planteamos una realimenta-
ción de estados de la forma:{

δ∆f

δr

}
= −K̄lat


β
p
r

+ Kφ

{
φr − φ

}
(20)
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donde φr es la referencia para el ángulo de rolido,
K̄lat ∈ R2×3 y Kφ ∈ R2×1 son columnas de la
matriz de realimentación de estados:

Klat =
[
K̄lat Kφ

]
(21)

Con un ı́ndice de desempeño definido por:

Q =


1000 0 0 0

0 0 0 0
0 0 0 0
0 0 0 100

 , R =

[
1 0
0 1

]
(22)

llegamos a una matriz de realimentación de estados
que arroja resultados aceptables, como se muestra
en la figura 8:

Klat =

[
−6,63 1,70 1,69 8,11
22,64 0,39 −6,91 −1,15

]
(23)

2.2.2 - Ángulo de ataque

En (13) la componente de velocidad u está
asociada normalmente a un modo natural mucho
más lento que el perı́odo corto que domina las
variaciones de angulo de ataque y actitud. Por lo
tanto podemos adoptar un modelo para velocidad
cuasi-constante eliminando la primer fila de la
ecuación 13:

α̇
q̇

θ̇

 =

αα αq ×
mα mq 0
0 1 0


α
q
θ

+

×mδ

0

{δh}
(24)

Fig. 8: Respuesta del lazo de control de ángulo de rolido y
deslizamiento ante un error inicial de 5◦.

donde α es el ángulo de ataque, θ el de cabeceo y
q su velocidad; mientras δh es la acción combinada
de los “body flaps”.
Más aun, podemos desacoplar α y q respecto del
ángulo de cabeceo:{

α̇
q̇

}
=

[
αα αq
mα mq

]{
α
q

}
+

[
×
mδ

]{
δh
}

(25)

Proponemos una realimentación de estados

δh = −kα{α− αr} − kqq (26)

donde αr es la referencia para el ángulo de ataque,
que restringimos al rango [0, 25◦].
Necesitamos un control lo suficientemente rápido
para manejar la inestabilidad a grandes ángulos de
ataque, y para limitar el atraso de fase en el lazo de
control del ángulo de planeo. Eligiendo

Q =

[
100 0
0 0

]
, R =

[
1
]

(27)

se llega a

Kα =
[
kα kq

]
=
[
−6,67 −3,23

]
(28)

que arroja los resultados mostrados en la figura
9, en donde se observa una respuesta bien
amortiguada con tiempo de establecimiento del
orden de los 0,4s.

2.2.3 - Angulo de Planeo

En este lazo buscamos anular el error en el ángulo
de planeo establecido por el lazo VNAV:

eγ = γr − (θ − α) (29)

Fig. 9: Respuesta del lazo de control de ángulo de ataque ante
una variación en el valor de referencia de 5◦.
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Fig. 10: Respuesta del lazo de control de ángulo de planeo

Aumentamos el modelo (24) introduciendo una
nueva variable ζ tal que ζ̇ = eγ . Con esto resulta
un modelo de la forma:

ẋγ = Aγxγ + Bγδh (30)

donde xγ =
{
α q θ ζ

}′ y:

Aγ =


αα αq αθ 0
mα mq 0 0
0 1 0 0
1 0 −1 0

 , Bγ =


zδ
mδ

0
0


La nueva variable γ se determina a partir de la
relación:

ζ =

∫ t

0

eγdt (31)

Discretizamos este modelo y luego agregamos la
relación entre el comando δh y el vector {α q}
establecida por control de ángulo de ataque (26),
quedando un modelo de tiempo discreto de la
forma:

xγ(k + 1) = Āγxγ(k) + B̄γαr(k) (32)

siendo

Āγ = Aγ −Bγ

[
Kα 01×2

]
, B̄γ = Bγkα

Sobre el modelo resultante aplicamos una reali-
mentación de estados de la forma:

Kγ =
[
k̄α k̄q k̄θ ki

]
donde debe notarse que el término kiζ es una
acción integral que permite eliminar los efectos

por error de trimado y de estado estacionario en
el control de ángulo de ataque si los hubiese; pero
que como complicación exige incluir un esquema
de anti-windup. Con

Q =


0 0 0 0
0 0 0 0
0 0 0 0
0 0 0 20

 , R =
[
1
]

(33)

obtenemos

Kγ =
[
−6,37 0,31 7,23 −4,30

]
(34)

En la figura 10 se muestra la respuesta resultante
de este lazo. Si bien podrı́a lograrse un tiempo de
respuesta menor, problemas de robustez limitan el
máximo desempeño alcanzable.

2.3 - CONTROL POR MODOS DESLIZANTES

En el análisis de la dinámica del HL-20 hemos
destacado la marcada no-linealidad de las cargas
aerodinámicas respecto del ángulo de ataque. A
su vez debe tenerse presente que en los diferentes
escenarios y fases de vuelo existirán variaciones
muy pronunciadas de la presión dinámica. Por ello
la robustez del lazo de control es muy significativa.

Entre las técnicas de control no-lineal la utilización
de modos deslizantes (MD, sliding modes) ofrece
una estrategia muy robusta para el control de
procesos dinámicos modelados como sistemas
lineales o no-lineales de la forma (9).

A continuación presentamos una introducción al
tema, y luego mostramos una aplicación de este
enfoque para los controles de actitud.

2.3.1 - Conceptos Básicos

El control por MD consiste en alternar la configu-
ración del sistema en función de una variable de
deslizamiento σ(x), consistiendo este cambio en
la conmutación (idealmente instantánea) de la ac-
ción de control real u, o de una virtual que defina
la anterior.
En el caso de que el control no sea escalar normal-
mente se utiliza una variable de deslizamiento para
cada una de las m componentes del mismo.

Una estrategia de este tipo se plantea en dos pasos:

8
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definir m variables de deslizamiento, lo
cual establece un conjunto de superficies de
conmutación en el espacio de estados (Sj :
σj(x) = 0) que limitarán las regiones en
donde la inyección discontinua tendrá cada
uno de sus dos valores posibles.

definir una ley de conmutación para cada
componente del control uj(σj, σ̇j, · · · ) :
Rkj → Rm que defina su evolución en
función de la variable de deslizamiento
correspondiente, y eventualmente también de
algunas de sus primeras kj−1 < rj derivadas,
siendo rj el grado relativo de σj respecto del
control.

Con esta estrategia, dependiendo de la condición
inicial, el estado del sistema a lazo cerrado
atravesará una o dos fases que se describen a
continuación.

Modo de alcance Partiendo de un estado inicial
arbitrario, el sistema a lazo cerrado empezará en
el modo de alcance, y permanecerá en él hasta
llegar a la superficie de conmutación. Para poder
alcanzarla esta debe elegirse de forma tal de
garantizar que si σ 6= 0, entonces su evolución
apunte hacia la superficie de conmutación, lo
que puede sintetizarse en la expresión σσ̇ < 0
(condición de alcance).

Una particularizad significativa de muchas leyes de
conmutación es que permiten lograr el alcance en
tiempo finito, lo cual contrasta con el control lineal
en el cual la convergencia siempre es exponencial,
y por lo tanto de tiempo infinito.

Modo deslizante Una vez alcanzada la superficie
de conmutación, el sistema quedará restringido
a trayectorias dentro de ella, comportamiento al
cual denominamos modo deslizante. La acción
discontinua (real o virtual) quedará conmutando a
frecuencia idealmente infinita (aun en ausencia de
perturbaciones).

Orden del modo deslizante La ley de conmuta-
ción se diseña para garantizar que una vez alcan-
zada la superficie de deslizamiento el estado per-
manezca en ella, lo cual como mı́nimo implica que
σ = 0. Estando en el modo deslizante se produce

un colapso parcial en la dinámica de lazo cerrado,
ya que el estado no puede abandonar esta superfi-
cie.
Pero también es posible diseñar estrategias de con-
mutación que garanticen además la nulidad de al-
gunas de las primeras derivadas de la variable de
deslizamiento 1.
El orden del modo deslizante puede definirse co-
mo la mayor derivada nula que establece el modo
deslizante, o bien como la cantidad de veces que
hay que derivar la variable de deslizamiento para
encontrar el término de inyección discontinua in-
troducido por la ley de conmutación.

Modo deslizante clásico El control por modos
deslizantes se aplicó originariamente utilizando
modelos lineales de la forma:

ẋ = Ax+ Bu+ Bξ + ν (35)

en donde x ∈ Rn y u ∈ Rm. En esta expresión
se ha incluido una componente de perturbación ξ
emparejada por el control (es decir, que existe un
vector de control que la puede cancelar de forma
exacta) y otra ν no emparejada.
Se elije un conjunto de m superficies de conmuta-
ción planas:

σ(x) = −Sx (36)

donde cada fila Sj de S ∈ Rm×n corresponde a
una de las superficies de deslizamiento, y la ley de
conmutación para el vector de control resulta de:

uj = −UMj
(sign(σj)) (37)

donde UMj
= {u+

j , u
−
j } es el conjunto de los va-

lores posibles para la acción de control uj , y su
elección dependen solo del signo de σj .
Las superficies Sj deben elegirse de forma tal que
aparezca una componente del control uj en la de-
rivada primera de cada σj , es decir, que las σj sean
de grado relativo 1 respecto del control.
En modo deslizante la acción de control conmu-
tada producirá un efecto equivalente ueq tal que

1Al considerar las derivadas de orden superior debe
tenerse en cuenta que por la naturaleza de la acción
conmutada, la nulidad de una derivada de orden inferior no
implica lo mismo para las de orden superior, dado que estas
últimas podrı́an conmutar a frecuencia infinita sin impactar
en las primeras

9
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σ̇ = 0. Podemos obtenerlo para el caso en que la
perturbación ν = 0 derivando (36) y sustituyendo
en (35):

ueq = − (SB)−1 SAx+ ξ (38)

Reemplazando este resultado en (35) se obtiene la
dinámica en modo deslizante será:

ẋ =
[
I−B (SB)−1 S

]
Ax+ ν (39)

La matriz S puede ajustarse para obtener la
dinámica deseada en modo deslizante, que se
mantendrá en tanto la acción conmutada cumpla
la condición:

u− ≤ ueq ≤ u+ (40)

en donde la desigualdad debe verificarse para cada
componente del vector de control.

Chattering Dado que la conmutación fı́sicamen-
te no puede realizarse a frecuencia infinita, en el
modo deslizante el estado oscilará alrededor de la
superficie de equilibrio. A este comportamiento se
lo denomina chattering, y siempre estará presente
debido a la dinámica no modelada de los actua-
dores, y si la implementación se realiza en tiempo
discreto.

Super twisting Los modos deslizantes clásicos
implican aplicar acciones de control discontinuas,
lo cual en general resulta inaceptable con actua-
dores mecánicos. Es posible mitigar esto modifi-
cando la ley de conmutación reemplazando la fun-
ción signo por una sigmoidal, o bien utilizando el
término discontinuo en derivadas del control.

El algoritmo super-twisting (STA) es una estrate-
gia de segundo orden que se aplica a superficies
con grado relativo 1. La ley de conmutación para
el caso escalar es:

u(t) = −λ |σ|1/2 sign (σ) + u1 (41)

u̇1 =

{
−u si |u| > UM
−ζ sign (σ) si |u| ≤ UM

Resulta claro que con esta ley de conmutación la
acción de control u(t) es continua, trasladándose
la conmutación a la derivada primera.

En Shtessel et al. [9] se demuestra que si:

σ̇ = h(x) + g(x)u (42)

y existen constantes C,Km, KM , UM y 0 < k < 1
tales que:

|ḣ(x)|+ UM |ġ(x)| ≤ C (43)
0 ≤ Km ≤ g(x) ≤ KM (44)

|h/g| < kUM (45)

esta ley garantiza la aparición de un modo
deslizante de segundo orden con un tiempo de
alcance finito si λ es lo suficientemente grande, y
si se cumple que:

Kmα > C (46)

el control entra en el rango [−UM , UM ] en tiempo
finito y se mantiene allı́.
Se concluye además que esto se verifica si:

λ >

√
2

Kmζ − C
(Kmζ + C)KM (1 + k)

K2
m (1− k)

(47)

De esta expresión se observa que cuanto más
próximo sea ζ al valor Km/C, mayor deberá ser
λ.

Debe advertirse que aunque el control sea conti-
nuo, la presencia de dinámica no modelada puede
inducir el fenómeno de chattering si las ganancias
en (41) son elevadas.

2.3.2 - Control del Ángulo de Ataque

Para el ángulo de ataque serı́a ideal utilizar el error
eα = rα − α como variable de deslizamiento,
pero el efecto directo del comando sobre su
derivada es débil, por lo cual su grado relativo
efectivo respecto del control es 2. Por ello
elegimos inicialmente una siguiente superficie de
deslizamiento de la forma:

σ = eα + τ ėα (48)

Como en modo deslizante σ = 0, el parámetro
τ debe ser positivo y resulta equivalente a una
constante de tiempo.

Derivando (48) y sustituyendo con (25) llegamos a
una expresión de la forma:

ḣ(x) = ˙̄h(x)− (ṙ + τ r̈) (49)

10
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donde r es la referencia para el ángulo de ataque.

Realizando los cómputos para ángulos de ataque
entre 0° y 30° con UM = 2 (para la acción de
control normalizada con ū = 30◦) y |q| < 1
concluimos que como cotas para h̄ puede elegirse
C ≈ 6,3, Km ≈ 2,6, KM ≈ 3 y se observa que
|h/g| < 0,66, de lo cual k ≈ 0,22.
Si además acotamos las referencias de forma tal
que |ṙ| < 0,5, |r̈| < 0,26 se deberı́a considerar
C ≈ 7.
En función de estos valores y de (46) inicialmente
adoptamos ζ ≈ 3, mientras que por (47) elegimos
λ > 9.

Con estos valores, que en general son conserva-
tivos, se observa un chattering muy pronunciado.
El chattering desaparece si disminuimos las ganan-
cias, pero esto no permite garantizar la condición
de alcance y permanencia en el modo deslizante.
Asociamos este fenómeno a la dinámica no mo-
delada de los actuadores. Esto implica que el gra-
do relativo real entre el ángulo de ataque y la ac-
ción de control es mayor al considerado, y que las
perturbaciones no pueden ser emparejadas por el
control; sumado a que la implementación en tiem-
po discreto limita necesariamente la frecuencia de
conmutación.

En un intento por mitigar estos efectos optamos
por utilizar ganancias variables proporcionales a
la relación entre la distancia a la superficie de
deslizamiento y una cierta banda de tolerancia σ̄:

f =
σ

σ̄
, λ = fλ̄ , ζ = f ζ̄ (50)

En primeras pruebas los resultados resultan satis-
factorios con τ = 0,7, ζ̄ = 0,015, λ̄ = 0,3 y una
tolerancia de σ̄ = 0,1◦. Aunque se obtiene un com-
portamiento aceptable en MD, se presentaron difi-
cultades para acotar los tiempos y amplitudes en el
modo de alcance.

Se optó luego por expandir la dimensión de
la superficie de deslizamiento incorporando la
derivada segunda del ángulo de ataque:

σ = eα + kvėα + kaëα (51)

Los parámetros de esta expresión se ajustaron
mediante simulaciones hasta lograr una dinámica

en modo de alcance satisfactoria y un nivel
de chattering reducido. Utilizando un tiempo de
muestreo 0,05s el ajuste final se estableció con
kv = 0,5, ka = 0,01, ζ̄ = 0,05, λ̄ = 0,3 y
una tolerancia de σ̄ = 0,15. La acción de control
máxima real es de 60◦ y el factor de amplificación
de ganancias f en (50) se limitó a 6.

2.3.3 - Control de Rolido y Deslizamiento

Para este caso se plantea un control descentraliza-
do (ver [10]) apareando el ángulo de rolido con el
comando diferencial de los body-flaps y el ángulo
de deslizamiento con el timón de dirección. Para
cada canal se define una variable de deslizamiento
escalar:

σφ = eφ + τφėφ (52)

σβ = β + τββ̇ (53)

También en este caso se utilizan ganancias
variables; llegándose para el rolido a τφ = 0,5,
ζ̄ = 0,02, λ̄ = 0,5 y tolerancia de σ̄ = 0,15;
mientras que para deslizamiento τφ = 0,5, ζ̄ =
0,01, λ̄ = 0,2 y tolerancia de σ̄ = 0,2. En ambos
casos la amplificación de ganancias se limita a 4.

3.- RESULTADOS

3.1 - SIMULACIÓN

Para la validación del diseño se utiliza un
modelo numérico de alta fidelidad basado en
un caso de demostración de Matlab/Simulink™,
en el cual se simula la dinámica de un cuerpo
rı́gido con seis grados de libertad en coordenadas
ECEF (Earth Centered Earth Fixed). Este modelo
numérico incluye además dinámicas de segundo
orden con saturación de amplitud y velocidad
para los actuadores de las superficies de control
aerodinámico, resultando en un total de 23 estados.
Para los efectos aerodinámicos se utilizan las
expresiones (12) utilizando tablas de inspección
para los coeficientes en función de los ángulos de
incidencia del flujo.
Se incluye además un modelo de atmósfera
estándar (COESA 1976) para la variación de
densidad con la altura y un modelo de gravedad
WGS84.
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Para la integración numérica se optó por un
esquema de Runge-Kutta de orden 3 con tiempo
de integración de 1ms.

3.2 - IMPLEMENTACIÓN DEL CONTROL

El sistema completo de control de vuelo mostrado
en la figura 2 se implementó en forma de código,
ejecutado con un tiempo de muestreo de 0.05s.

En todos los casos, para evitar acciones de control
abruptas que perturben excesivamente la actitud, se
incluyeron algoritmos de acondicionamiento para
limitar en amplitud (saturación), derivada (rate
limiter) y aceleración de las referencias de rolido
rφ, ángulo de ataque rα y ángulo de planeo rγ que
resultan de los lazos de trayectoria.

3.3 - ENSAYOS SIMULADOS

Para la validación de los esquemas de control se
consideran tres situaciones:

Aproximación nominal La condición inicial co-
rresponde a una velocidad de 174m/s a 8400m de
distancia respecto del umbral de la pista, con una
altura del orden 2400m y un desvı́o lateral menor
a 65m.

Exceso de energı́a En este caso se parte de
la misma condición inicial pero con un exceso
de 1000m en la altura y un desvı́o lateral de
300m. Para regular el exceso de energı́a se incluye
un control de velocidad equivalente utilizando la
deflexión simétrica de las superficies de control
aerodinámico.

Ensayo de caı́a libre (drop test) Para simular
un ensayo de caı́da libre las condiciones iniciales
son de muy baja velocidad (20m/s) con 5065m
de altura, ángulo de ataque nulo y de cabeceo de
−20◦.

Por ser este último el caso mas severo se omiten
las gráficas para el caso de exceso de energı́a.
Con esta condición inicial se activan en el control
de vuelo dos subfases adicionales. En la primera
se realiza un control del ángulo de cabeceo para
iniciar una picada y alcanzar de esta forma una
velocidad mı́nima de maniobra. La siguiente tiene

(a) Evolución de ángulos y referencias de rolido φ y ataque α

(b) Evolución del esfuerzo de control

Fig. 11: Simulación de aproximación nominal con control
LQR

por objeto nivelar la trayectoria hasta alcanzar
un ángulo de planeo aceptable para iniciar el
acoplamiento a la trayectoria de aproximación.
El control de trayectoria horizontal durante estas
subfases se mantiene inhibido.

3.4 - CONTROL LINEAL LQR

En la figura 11a se muestra la evolución de los
ángulos y referencias de rolido φ y ataque α para
la aproximación en condiciones nominales usando
los controles LQR para la actitud. En la figura 11b
se muestra el esfuerzo de control para este caso.

En el eje temporal t = 0 corresponde al instante de
contacto con la pista. El error inicial se produce
debido a que en el inicio de la simulación los
comandos se inicializan en cero y por lo tanto
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(a) Evolución de ángulos y referencias de rolido φ y ataque α

(b) Evolución del esfuerzo de control

Fig. 12: Simulación del ensayo de caı́a libre con control LQR

el vehı́culo no está en equilibrio. A su vez se
observan deflexiones simétricas simultáneas de los
body-flaps (f+ y f−) correspondientes al control
de velocidad.

La respuesta del control de actitud en esta
condición resulta muy satisfactoria, superando las
expectativas en cuanto a robustez. Los errores se
mantienen acotados en una banda del orden de
±0,5◦, excepto durante los cambios abruptos de las
referencias.

Consideramos que estos resultados son muy bue-
nos, por lo que a continuación evaluamos el
desempeño del control de actitud para la aproxi-
mación partiendo de una condición de caı́da libre.
En las figuras 12a y 12b se muestran los resultados
para ese caso.

(a) Evolución de ángulos y referencias de rolido φ y ataque α

(b) Evolución del esfuerzo de control

Fig. 13: Simulación de aproximación nominal con control
STA

Las exigencias de la maniobra en cuanto a varia-
ciones de ángulo de ataque ponen en evidencia los
efectos de las perturbaciones dinámicas en el mo-
delo lineal.
Aunque la estabilidad de lazo cerrado se conser-
va en todas las condiciones, como era esperable el
desempeño se degrada impactando en el control de
ángulo de planeo, lo que se manifiesta como osci-
laciones en la referencia de ángulo de ataque.

3.5 - CONTROL POR MODOS DESLIZANTES

Las pruebas anteriores se repiten con el control
STA. En las figuras 13a y 13b se muestran los
resultados para el caso nominal, mientras que las
figuras 14a y 14b corresponden al caso de caı́da
libre.
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(a) Evolución de ángulos y referencias de rolido φ y ataque α

(b) Evolución del esfuerzo de control

Fig. 14: Simulación del ensayo de caı́a libre con control A

Comparando las figuras 11a y 13a se observa
para el caso nominal una reducción de los errores
durante las fases de rotación usando el control
STA; pero se observa un pequeño nivel de
chattering en los comandos.
La diferencia es mucho más notoria cuando se
comparan las figuras 12a y 14a para la condición
de caı́da libre, donde el uso del control STA resulta
en una mejora significativa. La convergencia es
mucho más rápida y en estado estacionario los
errores son mı́nimos, lo cual puede interpretarse
también como una reducción muy fuerte en
el atraso de fase entre referencia y variable
controlada que resulta beneficioso para los lazos
externos del control en cascada.

4.- CONCLUSIONES

En este trabajo se ha atacado el problema del
control de actitud para un planeador espacial en
aproximación final, tomando como caso de estudio
el del HL-20. Se presentó un modelo matemático
para la dinámica de actitud mediante el cual se
puso en evidencia la marcada no-linealidad en la
respuesta de esta clase de aeronaves (lifting bodies)
y su relevancia para el diseño de un sistema de
control.

Se han planteado dos enfoques; un control lineal
usando sı́ntesis LQR y uno no-lineal por modos
deslizantes usando STA.
Mediante una simulación de alta fidelidad se de-
mostró que ambos enfoques son aceptables, inclu-
so en un escenario altamente demandante como el
que resulta de iniciar la aproximación luego de una
caı́da libre. Pero se observó que el control STA re-
sulta más robusto y permite operar con errores más
reducidos.
En su diseño se propusieron variables de desliza-
miento construidas con los errores de seguimien-
to y sus derivadas. Para mitigar los problemas de
chattering fue necesario reducir significativamente
las ganancias del algoritmo, lo cual resulta desfa-
vorable para garantizar la convergencia en el modo
de alcance y mantener el modo deslizante. Este in-
conveniente se compensó acotando las velocidades
de cambio y aceleraciones para las variables de re-
ferencia, utilizando ganancias variables en función
de la distancia a la superficie de deslizamiento.

Como trabajo futuro serı́a recomendable analizar
leyes de variación alternativas para las ganancias y
acotar el nivel de perturbación mediante utilizando
una inversión dinámica; o bien utilizar un esquema
como el propuesto en Shtessel et al. [9] en
donde se ataca este problema de control mediante
inversión dinámica y se utilizan modos deslizantes
en un observador para identificar el término de
perturbación y cancelarlo sumándolo a la acción
de control.

Resta además evaluar los efectos de los ruidos de
medición y de las perturbaciones atmosféricas que
no han sido incluidos en la simulación para esta
etapa.
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